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Resumen

En este trabajo se aborda la problematica de la sustitucion de la fibra de carbono original
estructural de un RPA X-8 por materiales de alta disponibilidad, manteniendo viabilidad
estructural mediante adecuaciones geométricas menores. La metodologia consiste en un
proceso de caracterizacion del estado de carga mas exigente en el componente critico,
obteniendo un comportamiento mecanico de referencia, para luego seleccionar
iterativamente materiales candidatos en base a criterios mecanicos minimos y
disponibilidad, lo cual después culmina en una evaluacion de desempefio estructural de
forma analitica y por elementos finitos (FEM). Finalmente, se realizan ensayos
experimentales de flexion que se comparan con ensayos de flexion simulados. Los
resultados de este estudio indican que materiales como las aleaciones de aluminio o
plasticos como filamentos 3D satisfacen los factores de seguridad impuestos, siendo la
inercia de la seccion una variable determinante para los requerimientos mecanicos
reduciendo estos hasta en un 50%. Del contraste de factores de seguridad analitico y
numeérico se indica que el método computacional es mucho mas conservador, con
variaciones que llegan en el peor de los casos al 70%. De las comparaciones
experimentales y numéricas para ensayos de flexién se obtienen variaciones menores en
las rigideces estructurales resultando la estructura mucho mas rigida que lo estimado por
la informacion de referencia. Finalmente, se concluye que es factible sustituir la fibra de
carbono por otros materiales de alta disponibilidad conservando integridad estructural, sin
embargo, surgen otras aristas del problema tal como la problematica térmica.



Abstract

This work addresses the problem of substituting the original carbon fiber of the structural
arm of an X-8 RPA with highly available materials, maintaining structural viability through
minor geometric adaptations. The methodology consists of characterizing the most
demanding load state on the critical component to establish a reference mechanical
behavior, followed by an iterative selection of candidate materials based on minimum
mechanical criteria and availability. This process culminates in a structural performance
evaluation using both analytical methods and finite element modeling (FEM). Finally,
experimental bending tests are conducted and compared with simulated bending tests. The
results of this study indicate that materials such as aluminum alloys or 3D printing plastic
filaments satisfy the imposed safety factors. The cross-sectional inertia proved to be a
determining variable for the mechanical requirements, reducing them by up to 50%. The
comparison between analytical and numerical safety factors indicates that the computational
method is significantly more conservative, with variations reaching up to 70% in the worst-
case scenario. Experimental and numerical comparisons for the bending tests yielded minor
variations in structural stiffness, demonstrating that the structure is considerably stiffer than
estimated by the reference data. Finally, it is concluded that it is feasible to substitute the
carbon fiber with other highly available materials while preserving structural integrity.
However, other facets of the problema arise, such as the termal issue.
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1 Introduccion

1.1 Contexto

Las tecnologias UAV (Unmanned Aerial Vehicle) han experimentado un desarrollo
exponencial en la ultima década. Este avance es evidente al analizar las proyecciones de
mercado; por ejemplo, segun datos de Statista (2019) citados por la Revista de la Marina
web [1], se estima que el numero de drones comercializados crecié de aproximadamente
650.000 unidades en 2020 a mas de 2.650.000 en 2025. Este crecimiento representa un
incremento superior al 300% en tan solo cinco afos, lo que indica un gran auge de estas
tecnologias.

La integracion de estas plataformas en sectores criticos como la geomatica [2], la
agronomia [3], las ciencias ambientales [4], el control fronterizo con el “Plan Escudo
Fronterizo” [5] y la defensa, evidencia no solo una madurez tecnolégica, sino también la
urgencia de reducir la dependencia logistica de insumos extranjeros. Estas y muchas otras
aplicaciones son ilustradas en la Figura 1.

‘ Type of application
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Figura 1. Aplicaciones exploradas en UAV'’s. [6]

A nivel nacional, iniciativas como “Drones para Chile” [7], articulada por el Ministerio de
Defensa y diversas instituciones aglomeradas bajo el modelo de la triple hélice, buscan
fomentar la industria local y cerrar brechas tecnolégicas mediante la colaboracién entre
academia, sector publico e industria privada. En este marco, el Laboratorio de Técnicas
Aeroespacial (LTA) de la Universidad de Concepcion desarrolla y opera plataformas
multirrotores, enfrentando el desafio de reducir la dependencia de materiales compuestos
importados mediante el desarrollo de soluciones de fabricacion local.



1.2 Justificacion del problema

Dentro de las lineas de desarrollo del Laboratorio de Técnicas Aeroespaciales, destaca la
manufactura y operacion de plataformas multirrotores. No obstante, el disefio de estas
aeronaves enfrenta un desafio critico: el empleo de materiales compuestos importados,
principalmente la fibra de carbono. Esta dependencia logistica no solo incrementa los
costos de produccion, sino que limita la autonomia técnica y retrasa el desarrollo de
soluciones avanzadas a nivel local.

Histéricamente, el uso de la fibra de carbono se justifica por sus excepcionales propiedades
mecanicas. Sin embargo, en el caso especifico de los RPA X-8 (Remotely Piloted Aircraft)
fabricados, se estima un sobredimensionamiento estructural derivado de la ausencia de un
analisis detallado. Al no existir un calculo que determine los limites reales de la estructura,
se opta por el material de mayor rendimiento disponible, ignorando posibles alternativas.

Ante este escenario, surge la incognita de si es posible encontrar materiales sustitutos de
alta disponibilidad que cumplan con las exigencias operativas y se asimilen al rendimiento
de la fibra de carbono para el RPA X-8.

1.3 Hipétesis

Es posible sustituir la fibra de carbono estructural de un RPA X-8 por materiales de alta
disponibilidad, manteniendo viabilidad estructural mediante adecuaciones geométricas
menores, de modo que la resistencia, rigidez y frecuencias de resonancia se mantengan
dentro de los limites admisibles, lo cual es verificable a través de estudios analitico-
numericos y ensayos experimentales.

1.4 Objetivos

Sustituir la fibra de carbono estructural de un RPA X-8 por materiales de alta disponibilidad,
evaluando mediante estudios analitico-numéricos las alternativas junto con las
adecuaciones geométricas requeridas para asegurar la integridad mecanica ante las cargas
criticas, validando los resultados experimentalmente.

1.4.1 Objetivos especificos

e OE 1: Caracterizar el estado de carga critico al que se somete la estructura del RPA
X-8, estableciendo un comportamiento mecanico de referencia en el componente
critico con el material original mediante un estudio analitico y simulaciones de
elementos finitos.

o OE 2: Seleccionar un conjunto acotado de materiales candidatos para el brazo del
RPA X-8, filtrando un universo de materiales segun los requerimientos mecanicos
minimos del componente y su disponibilidad en el mercado nacional.

e OE 3: Evaluar el desempenfio estructural de las configuraciones seleccionadas de
material y geometria, mediante un estudio analitico y simulaciones de elementos
finitos, comprobando que los esfuerzos, deflexiones, frecuencias naturales y vida a
fatiga cumplen con los criterios de integridad bajo las condiciones criticas de vuelo.



o OE 4: Contrastar experimentalmente el comportamiento estructural del componente
critico fabricado en al menos 2 materiales seleccionados, mediante ensayos de
flexion, comparando la rigidez medida con rigideces simuladas en base al modelo
computacional del ensayo.

1.5 Metodologia y descripcién del trabajo

El proyecto de sustitucion de materiales se desarrolla en el Laboratorio de Técnicas
Aeroespaciales y se divide en un conjunto de actividades relacionadas con cada objetivo
especifico, respetando el orden cronolégico de la Carta Gantt anexada en el informe.

1.5.1 OE 1: Caracterizacion estructural

Este objetivo busca establecer el comportamiento mecanico de referencia del RPA X-8
original, fabricado en fibra de carbono, identificando el componente critico durante las
operaciones. Esta linea base es esencial para evaluar posteriormente el reemplazo del
material.

Se caracterizan las distintas configuraciones del RPA pesando sus componentes mediante
balanzas comerciales SF-400 (con incertidumbre de 1 gramo), y se identifican los estados
de carga a partir de los registros de vuelo previos, obtenidos de los sensores internos del
autopiloto PixHawk 4 y consultados mediante el software “Mission Planner” de “Ardupilot”.
Con esta informacioén se identifica el componente critico bajo el estado de carga mas
exigente, considerando un factor de seguridad. Finalmente, la respuesta mecanica de dicho
componente se estima mediante calculos analiticos, basados en ecuaciones de la mecanica
de solidos y los sistemas dinamicos, contrastando los resultados con un analisis de
elementos finitos realizado en “Ansys Workbench” sobre el modelo computacional del
componente critico del RPA.

1.5.2 OE 2: Seleccion de materiales

El propdsito es acotar el universo de materiales a un conjunto de materiales viables para el
brazo, considerando que no todo material es adecuado para la realidad operativa del RPA.

La seleccion se realiza en el software “Granta Edupack”, siguiendo la metodologia de
seleccion de materiales de Ashby [8]. A partir de los requerimientos mecanicos minimos del
componente (Rigidez, resistencia y densidad), que dependen de las configuraciones
geométricas evaluadas, las cuales son generadas en el software de “Autodesk Fusion”.
Posteriormente, se determinan criterios de seleccion que acotan el universo de materiales.
Finalmente se aplica un filtro de disponibilidad en el mercado nacional, obteniendo un
conjunto reducido de candidatos a evaluar.

1.5.3 OE 3: Evaluacion estructural

Una vez seleccionados los candidatos, se verifica su desempeno estructural en el
componente critico, comparandolo con el comportamiento de referencia establecido en el
primer objetivo. Para ello, se realizan calculos analiticos de esfuerzos, deflexiones, fatiga 'y
frecuencias naturales, variando el material sobre la formulacién desarrollada en el primer
objetivo especifico contrastando con simulaciones de elementos finitos en “Ansys
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Workbench”. A partir de la bibliografia se determinan parametros de calidad de mallado,
refinando las zonas de interés con procesos iterativos de convergencia de mallado.

Finalmente, se generan los planos de la pieza en “Autodesk Fusion” y se fabrican en el
material de interés.

1.5.4 OE 4 Contraste experimental/numérico

Este objetivo busca contrastar el comportamiento estructural real de las piezas fabricadas
con lo estimado numéricamente. Se genera por ende un modelo computacional de un
ensayo de flexion realizado experimentalmente con las piezas fabricadas, determinando las
dimensiones del ensayo y extrayendo la informacion para ambos casos de analisis.

Una vez obtenido el mddulo corregido se corrigen los calculos analiticos y numeéricos para
los materiales y geometrias.

2 Estado del arte

2.1 Sobre los multirrotores

Un RPA es una aeronave no tripulada operada por un piloto remoto desde una estacion de
control [9]. EI RPA X-8 corresponde, ademas, a una configuracion multirrotor, en la que el
control y la sustentacion se logran mediante multiples motores. Estas tecnologias se rigen
por los mismos principios fisicos que cualquier aeronave propulsada por hélices, segun el
articulo [10] una aeronave de este tipo esta compuesta por un “Airframe”, que corresponde
a un soporte de materiales idoneamente ligeros y de alta resistencia como la fibra de
carbono, combinando sistemas globales de navegacion satelital GNSS con unidades de
medicion inercial y controladores de vuelo. Por ende, la importancia de los materiales
resulta crucial, pues debe optimizar su peso para mayor autonomia de vuelo y debe ser
resistente a condiciones adversas y cargas inherentes.

2.2 Sobre los materiales

El analisis de materiales alternativos es una tematica ampliamente estudiada. Como se
muestra en el antecedente [11], se compara el rendimiento estructural y térmico entre fibra
de carbono y aluminio de aleacion 6061-T6. De este estudio se obtiene como primera
conclusion que la seleccién de los materiales del multirrotor tiene un gran impacto en su
comportamiento mecanico y térmico, con perfiles de vibraciones mucho mas estables y
previniendo sobrecalentamiento con diferencias de hasta 30°C respecto a la fibra de
carbono.

Respecto a otro tipo de materiales utilizados, la industria avala la utilizacion de polimeros
de facil acceso y moldeo, tales como: Polipropileno (PP), Poliestireno (PS) y el Acrilonitrilo
Butadieno Estireno (ABS) comercial, ofreciendo excelente flexibilidad y resistencia al
impacto [10] [12]. Por otro lado, existen investigaciones en materiales naturales sostenibles
y de desecho como refuerzo, incluyendo filamentos y matrices poliméricas con céscaras de
soja [13], diatomeas [14], fibras de lino [15]. Este tipo de materiales demuestra la factibilidad
en el uso de plasticos y materiales alternativos cotidianos.
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El auge de las tecnologias de manufactura aditiva o impresién 3D, también presenta
ventajas notables respecto a su uso estratégico en diversos componentes. En el estudio
[16] se concluye que las estructuras impresas en mezclas extruidas de PLA (Acido
Polilactico) y ABS logran balances superiores entre la resistencia a la traccién del PLA con
la ductilidad y resistencia a la flexion del ABS. En paralelo, en el articulo [17] se concluye
que componentes como brazos o soportes de motor, que requieren de una alta rigidez,
pueden ser fabricados en impresion 3D con matrices de Nylon o PETG (Tereftalato de
Polietileno Glicolizado) reforzadas con fibra de carbono o Kevlar, multiplicando la resistencia
frente al plastico puro superando problemas de fragilidad estructural. Otro avance al
respecto se presenta en [18], donde se concluye que para solucionar los problemas de
porosidad interna en impresién 3D, el sometimiento a postratamientos térmicos reduce los
vacios internos mejorando por ende la resistencia al corte interlaminar hasta un 145%.

2.3 Sobre el diseino

Respecto al disefio de los RPA’s, existen avances en optimizacion topoldgica y el disefio
generativo tanto de piezas como de la totalidad de la aeronave. Estas metodologias
eliminan mediante algoritmos el material de la pieza en zonas de bajo estrés y lo concentra
en rutas de tensioén principales. El trabajo [12] demuestra la viabilidad de estas técnicas al
reducir un disefio de 426 gramos a 120 gramos sin comprometer en simulaciones el limite
elastico de los materiales estructurales, sin embargo, se centra en aeronaves pequefas sin
muchas exigencias operativas.

2.4 Sobre los calculos y simulaciones

Trabajos como [9] denotan la importancia de un analisis analitico y numérico mediante
simulaciones de elementos finitos, destacando condiciones de borde, mallados y resultados
en base a deformaciones y estrés en los brazos del RPA. El estudio [8] presenta una
metodologia de célculo y analisis analitico enfocado en la seleccién de materiales donde se
dibujan condiciones de borde en base a diversos criterios. Otras fuentes como [11] y [19]
profundizan en el estudio de las vibraciones en la estructura principal del RPA, analizando
las frecuencias resonantes para diversas maniobras, en ambas fuentes se destaca la
aplicacion de métodos experimentales con simulaciones, comparando las diferencias
porcentuales entre estos.

Otro tipo de simulaciones se analizan en referencias como [20] y [21], donde las
simulaciones CFD (Computational Fluid Dynamics) y FEM (Finite Element Method) son
utilizadas en paralelo para poder optimizar estructuras, conocer la estabilidad y eficiencia
aerodinamica.

2.5 Sobre las validaciones experimentales

Respecto a los analisis vibratorios experimentales que se ejecutan para RPA’s, en el estudio
[19] se presentan pruebas de ensayos por impacto de martillo con el objetivo de conocer
sus modos de vibrar, por otro lado, pruebas experimentales en vuelo se presentan en
publicaciones como [22] donde se analizan las vibraciones. Respecto al rendimiento térmico
podemos observar analisis de las temperaturas de los motores posterior a vuelos en el
estudio [11] donde se resalta la importancia de la seleccién del material en la conductividad
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térmica, respecto a fabricacion podemos observar prototipados en 3D en publicaciones
previas [21]. Finalmente, el andlisis de deflexiones y estrés en la estructura no es muy
estudiado fuera de las simulaciones, como por ejemplo el analisis de los brazos de RPA’s
que pueden ser aproximados como vigas empotradas, procedimientos experimentales para
pruebas de estos pueden ser aproximados por guias de laboratorio como las presentadas
en el estudio [23].

3 Fundamentos teoricos

El disefio estructural de sistemas aeroespaciales presenta desafios al exigir garantizar la
integridad mecanica y minimizar la masa del sistema. Para lograr un correcto disefio de los
miembros estructurales bajo cargas dinamicas el analisis debe sustentarse en los principios
de la mecanica de sdlidos.

3.1 Mecanica de sdlidos y teoria de vigas

3.1.1 Esfuerzos en flexion

El esfuerzo normal (o) inducido por un momento flector puro para una seccién transversal
simétrica se define en la ecuacion 1.

oc=— (D

En esta ecuacion se define el momento flector interno en la secciéon evaluada como “M”, la

distancia hasta el eje neutro desde la fibra de interés como “c”, y finalmente el momento de
inercia del area respecto al eje neutro como “I”.

3.1.2 Torsion en perfiles huecos de pared delgada

A diferencia de secciones macizas, en tubos de pared delgada el esfuerzo cortante (1) se
asume constante a través del espesor de la pared. Este comportamiento se modela en base
a la siguiente ecuacion 2.

= (%mt) @)

Donde “T” es el momento torsor aplicado, “4,," representa el area media encerrada por la
linea central del perfil de la pared, y “t” el espesor de la seccién.

3.1.3 Deflexioén y rigidez estructural

En el disefio de UAV’s, la verificacidon de la rigidez estructural es tan critica como el analisis
de resistencia. Una deflexién excesiva en los soportes de los motores altera los vectores
de empuje, comprometiendo el control y la estabilidad en las mediciones de los sensores
inerciales.

Para caracterizar la deflexion de componentes bajo flexién, en base a la derivacion de la
ecuacion de la curva elastica, se obtiene la ecuacion 3, que define su comportamiento bajo
una carga puntual en el extremo.
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Esta ecuacion plantea la relacién entre la deflexién (§) en base a una carga puntual (P), y
el largo del elemento (L), de forma inversamente proporcional al médulo de elasticidad (E)
y la inercia de la geometria a analizar.

Otra relacién importante es la presentada en la expresion 4, obtenida también de la
ecuacion de la curva elastica, ya que permite obtener 8 (rotacion en el extremo libre).

PL?

0 =SE (4)

Dado que ambas expresiones son proporcionales, se puede obtener la relaciéon 5, la cual
representa la desalineacion del vector empuje respecto a su orientacion original.

38

sz

(5)

3.1.4 Teoria de falla de Von Mises

La combinacién de esfuerzo normal por flexion y esfuerzo cortante por torsion genera un
estado de esfuerzos multiaxial en la estructura. Para poder evaluar la fluencia o falla del
material, la mecanica de sdélidos recurre al esfuerzo equivalente de Von Mises (o), que
se define analiticamente mediante la expresion 6.

oyy =+ 0% + 372 (6)

Se establece un material como seguro cuando su esfuerzo equivalente se mantiene por
debajo del limite de fluencia (o, ) del material.

3.2 Concentradores de esfuerzos

Las ecuaciones de flexion y torsién asumen un campo de esfuerzos uniforme o lineal. Sin
embargo, las estructuras reales presentan perforaciones y discontinuidades producto de las
fijaciones mecanicas.

Estas incisiones alteran el flujo de los esfuerzos, concentrando tensiones en los alrededores
de la discontinuidad. Para poder cuantificar esta amplificacion, se definen factores para
cargas normales (K;) el cual es calculado segun la ecuacion 7, y cargas cortantes (K;s), los
cuales dependen de las proporciones geométricas de la seccion.

K= 3-314% 13667 (%) —1527(%) G
t — ) D ) D ) D

Los esfuerzos normales de la seccion se definen como nominales y se amplifican segun las
relaciones 8 y 9, presentadas en [24].
Omax = KtOnom )]

Tmax = KtsTnom )
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3.3 Comportamiento dinamico

Las fuerzas dinamicas de las aeronaves no son constantes en el tiempo y presentan
variaciones al modificar el empuje de la aeronave. Para poder encontrar estos maximos, se
hace uso de las ecuaciones de los sistemas dinamicos [25], donde los sistemas pueden ser
reducidos a la expresion 10.

Megi(t) + cx + kegx = F (10)
Esta ecuacion relaciona la masa equivalente (M., ), amortiguamiento (c), rigidez equivalente
(keq), fuerza de aplicacion (F) y el grado de libertad en estudio (x). En base a la mecanica
de solidos [26], se puede obtener la rigidez equivalente segun la ecuacion 11.

3EI
keq = F (11)

Por otro lado, el estudio de las vibraciones se relaciona con factores como la masa
equivalente y la rigidez, para poder obtener este parametro se hace uso de la ecuacién 12
proveniente del estudio de los sistemas dinamicos.

(12)

3.4 Fatiga

El sometimiento de los materiales o estructuras a cargas ciclicas y progresivas en el tiempo
genera un interés genuino, especialmente en las estructuras aeroespaciales, sobre el
mecanismo de falla de la fatiga [27]. Por ende, es de suma importancia estimar la vida util
de la estructura en base a su material asociado, para ello se hace uso del criterio de

Goodman presentado en la ecuacion 13.
Um O-a

yf=1 (13)
o, Op

Este criterio relaciona los esfuerzos de rotura (a,.), el esfuerzo equivalente (a,), el esfuerzo
medio (0,,), Y el esfuerzo alterno (g,). De estos, los ultimos dos esfuerzos se calculan por
las ecuaciones 14 y 15 respectivamente.

Omax — Omin

Om = > (14)
Omax T Omi
o_a — max 2 min (15)

Definiendo el esfuerzo maximo como el generado por la carga mayor a la cual es sometida
la estructura y el esfuerzo minimo como la menor.

A continuacion, se definen las ecuaciones para la estimacién de la vida util presentadas en
[8]. Estas ecuaciones corresponden a la curva S-N que permiten la obtencion de los ciclos
de vuelo para un esfuerzo equivalente dado. La primera ecuacion de interés corresponde a
la 16, y corresponde a la ecuacion general de la fatiga.
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S; = aN® (16)
Mediante la aplicacién de logaritmos esta ecuacion resulta en la expresiéon 17.
log Sy = blogN +loga (17)

De estas dos ecuaciones a y b son constantes y corresponden a coeficientes de resistencia
a la fatiga, se relacionan también el numero de ciclos hasta la falla (N) y la resistencia a la
fatiga (Sy).

3.5 Fundamentos de analisis FEM

Las formulaciones analiticas presentan limitaciones al evaluar geometrias no prismaticas o
configuraciones de carga complejas. Para este tipo de aplicaciones, se emplean los
métodos de elementos finitos FEM, que es una técnica de aproximacién numérica que
discretiza el objeto de estudio en un conjunto de elementos interconectados mediante
nodos, resolviendo las ecuaciones diferenciales de elasticidad lineal mediante métodos
matriciales. [28]

3.5.1 Elementos Shell

En un analisis de estructuras aeronauticas cuyo espesor es significativamente menor que
sus otras dimensiones, el uso de elementos 3D sdlidos resulta computacionalmente
ineficiente y puede inducir rigidez artificial. Para mitigar estos efectos en estructuras de
pared delgada se utilizan elementos de cascara o “Shell”.

La formulacion de los elementos Shell se fundamenta en la teoria de placas de Mindlin-
Reissner [29]. Teoria que incluye los efectos de la deformacion por cortante.

La aplicabilidad de este tipo de elementos esta sujeta a limites geométricos estrictos. Segun
estandares de verificaciéon y validaciéon [30], la formulaciéon de cascaras mantiene su
precision numeérica cuando la relacion entre el espesor y la dimension caracteristica del
panel se mantenga en 10:1. Sobre esta relacion es necesario aplicar elementos solidos
tridimensionales.

4 Caracterizacion estructural

4.1 Objeto de analisis

A modo de iniciacién, es necesario comprender el RPA u objeto de estudio. El disefo
desarrollado en la Universidad de Concepcién consiste en una estructura fabricada en
placas y perfiles de fibra de carbono de High Strength (HS) de tres mil filamentos de carbono
entrelazados (3k) en una geometria simétrica en forma de cruz correspondiente a la
distribucion “Octa” o “Quad” que se presenta en la Figura 2.
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ArduCopter V3.0.1 Tri ArduCopter V3.0.1 Y6

Figura 2. Distribuciones geométricas posibles. [31]

Respecto a los elementos estructurales, el RPA esta compuesto de dos placas centrales de
1 milimetro de espesor, y estan separadas por cuatro brazos que corresponden a perfiles
rectangulares huecos de 22,8 centimetros de largo cuya seccion cuadrada es de
20.5x20.5x1,12 milimetros de ancho (D), alto (h) y espesor de pared respectivamente.

——1,12mm
- 20,5mm

Figura 3. Geometria de la placa central y dimensiones de la seccién.

El resto de la estructura corresponde a dos soportes de baterias que se conectan mediante
uniones pernadas con cada par de brazos. Por otro lado, existen soportes o “patas”
responsables de posar el dron en superficies planas, soportes de los motores en los
extremos de los brazos y un “Hub” central donde se monta el autopiloto y el resto de

electronica asociada.
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Figura 4. Estructura del RPA completa.

4.1.1 Configuraciones posibles del RPA

El RPA, en la configuracién que presenta, permite una gran cantidad de aplicaciones y
configuraciones. Estas utilidades exploradas incluyen el montaje de diversos dispositivos
que dan pie a las siguientes tres aplicaciones de interés en el Laboratorio de Técnicas
Aeroespaciales: Lanzadera, fotogrametria y RTK (Real Time Kinematics).

Estas configuraciones son de interés debido a que no poseen un peso uniforme, por ende,
las cargas que el RPA debe generar en su empuje varian entre ellas. Para poder escoger
una para el analisis, se pesa cada componente necesario de cada configuracion y se
escoge la distribucion mas exigente, resultados que se presentan en la Tabla 1.

Tabla 1. Masa por configuracion del RPA.

Configuracion Masa [kg]
Base 2,7342
Fotogrametria 2,9422
Lanzadera 3,7442
RTK 2,8242

De este proceso, se concluye que el RPA en configuracién de “Lanzadera” es el mas
exigente ya que consiste en una configuracion capaz de llevar payload de hasta 0,5 [kg] y
para ello requiere de sus ocho motores correspondientes que generan un aumento
significativo en su masa significativamente respecto de su estado base.

4.1.2 Estado de cargas del RPA y componente critico

El estado de cargas varia con el movimiento que se esta realizando en la operacion,
movimientos como: Roll, pitch y yaw, exigen de formas distintas al RPA. Por ejemplo, una
maniobra de roll o pitch, concentra la carga principalmente en los brazos contrarios al
movimiento, generando un desequilibrio de momentos que permite la maniobra, sacando
del estado de “Hover” o vuelo estacionario al RPA. Para poder determinar cual es la mas
exigente es necesario analizar registros de vuelos anteriores con tal de conocer cémo el
objeto de estudio se comporta en la operacién, haciendo uso de “Mission Planner” y la
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funcion de “DataFlash logs” se logra descargar la informacién almacenada dentro del
Autopiloto de las diversas variables que registra, monitoreando en este caso el ancho de
pulso (PWM) que el Autopiloto envia a cada controlador de velocidad (ESC) de cada motor
bajo el nombre de “RCOU” en los canales del 1 al 8 correspondientes a los motores.

Value Graph
RCOU.C1 Motor1 (Min: 1000 Max: 1818 Mean: 1516,01) RCOU.C2 Motor2 (Min: 1000 Max: 1764 Mean: 1443 74) RCOU.C3 Motor3 (Min: 1000 Max: 1793 Mean- 1474)
~—— RCOU.C4 Motor4 (Min: 1000 Max: 1723 Mean: 1454.46) —— RCOU.C5 Motor5 (Min: 1000 Max 1848 Mean: 14913) - RCOU.C6 Motor6 (Min: 1000 Max: 1740 Mean: 1469.97)
=== RCOU.C7 Molor? (Min= 1000 Max: 1806~~~ === ST S MINT1000 Maxt 1734 Mean: 1428.78)
E -

U

| ,*‘,‘QMM‘ y

43.00
Time (sec)

Figura 5. Salidas PWM del Autopiloto.

De estos registros se aprecian minimos, maximos y medias, y se le asigna un color a cada
una de las salidas. Considerando como maximo configurado para cada canal de 1900 y
como minimo 1130, se puede apreciar que la exigencia promedio de cada motor ronda el
75% de la capacidad, y respecto a maximos se encuentra un punto de interés en una
maniobra que corresponderia a un pitch y un roll a la vez en un movimiento diagonal que
se presencia en el mapa, tal como se aprecia en la Figura 6.

Value Graph
RCOU.C2 Motor2 (Min: 1624 Max: 1764 Mean: 1701.11) —— RCOU.C5 Motor5 (Min: 1559 Max 1848 Mean: 1726.63)

L M |
: }\i w ‘Ill , ﬂ\.yll ‘ i |

42116 42:31

Figura 6. Maniobra combinada.

Esta maniobra coincide con los motores de uno de los brazos del RPA analizado, por otro
lado, el adaptador que se instala en el RPA se presenta en la Figura 7, esto entrega claras
senales de que existen estados de carga que exigen de forma inequitativa los brazos, por
ende, estos deben soportar cargas maximas hasta de dos motores simultaneamente.
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Figura 7. Adaptador para el RPA en configuracion de lanzadera.

De este analisis, se determina como componente critico el brazo del RPA, esto debido a
que es el responsable de transmitir y soportar las cargas que los motores generan al
exigirse mas o menos segun las operaciones. En particular, la zona critica dentro del brazo
corresponde a los pernos de sujecidn con las placas centrales y su zona circundante, pues
estos agujeros presentan concentradores de esfuerzos que podrian generar fallas
mecanicas del material si llegan a sobreexigirse demasiado y el material cede.

4.1.3 Carga critica

De las maniobras previas, se puede apreciar que los motores presentan maximos de
exigencia capaces de llevar a los limites a algunos motores en vuelo. Por ende, se procede
con la caracterizaciéon de la fuerza que puede entregar el motor al momento del vuelo.

En particular, el motor que usa la configuracion estudiada es un “Sunny Sky V2216-12
KV800 Brushless Motor” y posee una ficha técnica presentada en la Figura 8 segun diversas
hélices, que indica cuantos gramos de fuerza esta entrega bajo diversos porcentajes de
exigencia.
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SunnySky V2216-12 KVB0D Brushless Motor Test Data

@ Propeller - ust
{nohy . Throtle @
apc | B5% 35 4d0 | 4825 | 38 13
1xag | 8% B9 80D | 5560 | 65 92 a7 | 7
BS% 78 600 | 5991 | 87 80
100% 106 830 | 6548 | 118 71
S0% 28 00 | 3840 | 34 125
APC B5% 45 500 4431 50 10.0
Thar |75 T4 700 | 5065 2 85 50 | 122
B5% 99 820 | 5477 | 110 75
100% 124 860 | 5862 | 1 7.0
0% I 410 127
1.1 60% 0 530 14
3 65% . 580 3
1'2‘5;35 75% N 650 7 53 | 127
© [80% 101 800 112 1
85% 2 860 133 5
100% 145 980 161 8.1
50% 24 260 27 135
2% 60% 35 470 39 121
108 | B5% 43 500 48 10.5
Corbon | 75% &1 620 68 92 48 | 18
e | E0% 74 710 &2 26
85% 93 800 103 77
100% 114 e00 127 7.1
50% 410 43
80% 460 56
65% y 530 65
;;‘:7 75% . 640 86 43 | 108
- [C8o% . 710 102
85% .9 830 132
100% 105 930 155
50% 5 480 | 5074 | 48
5% 4 50 | 5637 | &
1’3:353 5% 1 10| 6514 | 12 55 | 131
B5% 118 1030 | 7182 | 17
100% 162 1210 | 7750 | 2
148 50% 32 430 47 1
45 o | BO0%m 43 560 =] s
1ooe | B5% 51 e 75 82
Caroony | 8% T2 T8O 107 74 51| 124
Fiber B0% &3 880 130 86
85% 108 670 161 8.0
100% 135 1120 200 56
50% 39 530 58 92
Fa'e BO0% 55 680 81 84
147 | _B5% 69 790 102 7T
Carbon |_15% 95 910 141 6.5 e 185
Fiber | 80% 11 1020 163 62
g% 139 1150 206 56

% 16.8 1320 249 5.3
*Temperature was measured after 10 minutes full throttle load in a 25°C (77+F) enviranment

Figura 8. Ficha técnica del motor.

Como se puede apreciar, el empuje varia segun las baterias y segun la hélice. El RPA, hace
uso de baterias de 14,8 [V] y cuatro celdas (4S), asi como también hélices de 10x4,5,
presentadas en la Figura 9.

|

Figura 9. .Bateria y hélices en uso.

Como se aprecia en la ficha técnica, el fabricante no hizo pruebas con las hélices de interés.
Por ende, es necesario un proceso de caracterizacién mediante un banco de ensayos de
hélices y motores para poder determinar qué empuje es el que exige al brazo al momento
de realizar las maniobras.

La determinacion de la carga critica por ende se asume como el 100% que el motor puede
entregar para la hélice y bateria indicadas previamente, este proceso de caracterizacién es
llevado a cabo en el banco de ensayos para hélices y motores presentado en la Figura 10.
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Este banco es capaz de medir con una celda de carga el empuje, y por otro lado cuenta
con un medidor de voltaje y corriente.

Figura 10. Banco de ensayos.

En esta prueba el motor es llevado progresivamente al 100% obteniendo los siguientes
resultados resumidos en la Tabla 2. La totalidad de la informacion se presenta en el Anexo
2.

Tabla 2. Caracterizacion de hélice y motor.

Empuje [g] Voltaje [V] Corriente [A]
1,45 15,87 5,03
300,2 14,78 17,56
585,56 14,7 16,82
862,63 14,57 16,69
1129,93 14,71 16,49

De estos resultados, se puede extraer que el empuje maximo corresponde a 1,13 [kg]
aproximadamente. En este punto, se registran las RPM a las cuales giraba la hélice
obteniendo un valor de 7650 rpm para una exigencia del 100% en el motor de interés.

4.2 Modelamiento analitico del componente critico

4.2.1 Reduccion del sistema

Las estructuras aeroespaciales en su modelamiento resultan complejas pues presentan
comportamientos mecanicos y a la vez estan en movimiento, para poder enfrentar este tipo
de andlisis es necesario simplificar y acotar el analisis.

Para el analisis estatico, el elemento critico del brazo se reduce como una viga empotrada,
también conocida como “viga en cantilever”, en el extremo donde se conecta con el primer
perno a la estructura. Una vez establecido el diagrama, se definen las fuerzas que generan
flexion y torsion, estas son: el empuje, el peso de la bateria y el momento de las hélices a
través del plano.
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Para un analisis dindmico de las cargas el objeto de estudio se ve reducido a un sistema
masa resorte, donde parametros como la masa y la rigidez equivalentes son especialmente
importantes. De igual forma, se asume lo siguiente: Condiciones iniciales iguales a cero,
masa concentrada en el extremo, sin amortiguamiento para encontrar maximos y un caso
de vibraciones forzadas con fuerza constante.

4.2.2 Analisis dinamico

El objetivo de este analisis es la obtencién de un factor de seguridad que comprenda los
efectos dinamicos del empuje, reduciendo el elemento a un sistema masa resorte
presentado en la Figura 11 y realizando las suposiciones previamente mencionadas.

Otras opciones de analisis corresponden a una reduccion por elementos finitos. Sin
embargo, este tipo de analisis no asume un empotramiento, sino que establece un apoyo
simple sobre el cual existe un momento contrario al que genera la fuerza, el cual surge de
la dinamica de vuelo del RPA, disminuyendo el pico tedrico de fuerza.

M,,

k L] C
eq TX

Figura 11. Sistema masa resorte.

Al asumir el amortiguamiento (c) del sistema como nulo, es posible reducir la ecuacién de
movimiento a la expresiéon 18.
Moo X(t) + kegx = F (18)

La ecuacién 18, tiene como solucién la expresion 19 para la posicion en el tiempo, donde
las constantes varian con el instante (t) y la frecuencia natural (w,,).

F
x(t) = Asin(wy,t) + Bcos(wyt) + k_ (19)
eq
Lo cual desarrollado y reemplazando las condiciones iniciales de x(0) = 0y x(0) = 0,se
obtiene la ecuacion 20.
F

x(t) = "
eq

(1 — cos(wyt)) (20)
De esta expresion se puede obtener un maximo de dos, por ende, se determina un factor
dinamico de dos en el analisis estatico de la viga. Por otro lado, se calcula la frecuencia
natural del sistema y se compara con la frecuencia de excitacion a la cual se veria sometido
el dron a un 100%. Para ello, se calcula la masa equivalente como un tercio de la masa del
brazo concentrada en el extremo sumandole la masa de las hélices y de los motores,
siguiendo la siguiente expresion 21.
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1
Meq = §Mbrazo + 21V[rnotor + 21V[hélices + Msoportes + Mpernos (21)

La frecuencia de excitacion (f,,.) a la cual se ve sometido el brazo, se ve afectada por la
cantidad de palas de las hélices y por la frecuencia de giro en Hertz (f;,.;) obtenida con las
revoluciones por minuto obtenidas previamente, de esto se obtiene la expresion 22 que es
presentada a continuacion.

fexc = 2fnet (22)

Posteriormente, para calcular la frecuencia natural del sistema se hace uso de la ecuaciéon
11 para la rigidez equivalente y la ecuacién 12 para la frecuencia natural. Finalmente se
comparan la frecuencia natural con la frecuencia de excitacién mediante una relacién simple
r (razén de frecuencias) como en la expresion 23.

r= Jexe (23)
Wn

Los resultados de este analisis se resumen en la Tabla 3.

Tabla 3. Resultados de analisis dinamico.

Variable Valor
Factor dinamico 2]
M., 259 [g]
Keq 127854,52 [g]
fexc 255 [Hz]
Wy, 111,82 [Hz]
r 2,08 [-]

4.2.3 Analisis estatico

Conociendo el factor dindamico, se establece el siguiente diagrama del cuerpo de interés,
presentado en la Figura 13, en base al brazo original presentado en la Figura 12.

Vista isométrica

Vista Frontal

T
20,5mm
|
f

——1.12mm
).5mm

Vista Superior
$9,8mm

Al
L 203,5mm
213imm
222,5mm
_ . 228mm and
Vista Inferior
Q@0 Q\ 7 7
@6,3mm s8amm= -
309mm
e 203,35mm Fech
213mm echa UNIVERSIDAD DE CONCEPCION
223, 091072026 s
Vista Lateral Contenido
Brazo con geometria original T
#3.5mm #11,5mm Frank Joactim
0mm iy enber:
74,2mm ——= i oroera

114,2mm ———= | Proyecta 0910772026 o

Figura 12. Plano del brazo original en estudio.
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Fbat AFmol:

A B
i bbbl b bbb bbbty ® Ther

Figura 13. Diagrama del brazo.

De este diagrama, las dimensiones y valores de las fuerzas de interés que son: Fuerza del
motor (F,,o¢ ), fuerza de la bateria (F,,;), la distancia desde el punto A hasta la aplicacion del
peso de la bateria y la fuerza del motor (Ly4: Y Limot) Y €l torque generado por la hélice (Ty,;),

estas variables son las presentadas en la Tabla 4.
Tabla 4. Valores de variables del diagrama del brazo.

Variable Valor
Fpar 2,58 [N]
Foot 22,17 [N]
Lpat 0,00615 [m]
Lot 0,195 [m]
Thel 0,25 [Nmm]

En base a estos valores se procede con el calculo de las reacciones de fuerzas en los ejes
(Ax,A,)y lareaccion de momento (M) en el punto “A”, que corresponde a la union apernada

con las placas centrales. El resultado de este analisis son las expresiones 24,25 y 26.

A, =0 (24)
Ay = Fnot — Fpat (25)
My = FotLmot — FpatLpat (26)

De estas expresiones, los valores en las reacciones son de A, =41,76 [N] y M, =
8487,7 [Nmm].

A continuacion, se analizan los esfuerzos de “Von Mises” y deformaciones que las cargas
generan en el agujero del perno que esta ubicado en el punto A y las deformaciones en el
borde del brazo.

Respecto a esfuerzos, inicialmente se considera la accién de un concentrador de esfuerzo
producto del agujero del perno de diametro (d) 3,5 [mm]. Esta dimension, es necesaria para
poder obtener la relacién de tamanos entre el agujero y el ancho total del brazo, siguiendo
la expresion 27.

d _ diametro del agujero 3,5

D ancho el brazo 20

(27)

Conociendo esto, y haciendo uso de las férmulas expuestas en [32], se calcula el
concentrador de esfuerzos normales para el agujero segun la expresion 7, asumiendo la
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cara superior e inferior como placas planas finas con agujeros circulares sometidas a
fuerzas de tension, esto debido a que las caras superiores e inferiores se encuentran en
compresion y traccién respectivamente, por ende, no es una flexion pura de una placa. A
continuacion, se calcula la inercia de la seccion cuadrada hueca de interés, en particular,
es necesario restarle el momento de inercia correspondiente al material perdido por el
agujero. Tal como se expone en la ecuaciéon 28 y 29.

Ineta = ltotar — Iagujero (28)

Ineta = <(h4 i (fz_ 2t)4)> —(2 (%L + (7;—d)2 ) (?)3 (29)

Posteriormente, se calculan los esfuerzos en los bordes del agujero mediante la expresion
30 considerando el momento reaccién en el punto A, la inercia previamente calculada y la
distancia hasta el eje neutro.

MAC) (30)

Oagujero = Kt (I
neta

Posteriormente, para considerar los esfuerzos cortantes, se considera un factor de

concentracion de esfuerzos de 4.

Luego, se calcula el esfuerzo cortante que surge del torque generado por la hélice,
obteniendo la expresion 2 considerando también el factor de esfuerzos y el area de la
seccion. A continuacion, se consideran ambos esfuerzos mediante el calculo del esfuerzo
equivalente de Von Mises maximo, mediante la expresion 6. Finalmente, se compara el
esfuerzo calculado con el limite elastico del material. Estas propiedades se extraen de la
base de datos “Granta Edupack” y son presentadas en la Figura 14, asumiendo que el
material corresponde al de “Epoxy/HS carbon fiber, woven prepreg, biaxial lay-up”.

Mechanical properties

Young's modulus @ 62,7 - 687 GPa
Specific stiffness ® 39,6 - 438 MN.m/kg
Yield strength (elastic limit) ® 627 - 910 MPa
Tensile strength ® 627 - 910 MPa
Specific strength [6] 398 - 579 kN.m/kg
Elongation ® 0,98 - 1,41 % strain
Compressive modulus @ 572 - 63,4 GPa
Compressive strength @ 655 - 937 MPa
Flexural modulus O] 63 - 69 GPa
Flexural strength (modulus of rupture) @ 627 - 910 MPa
Shear modulus @ 35 GPa
Bulk modulus ® * 786 - 102 GPa
Poisson's ratio @ 0,058

Shape factor ® 8

Hardness - Vickers @® *108 - 215 HV
Hardness - Rockwell M ® * 80 - 110

Hardness - Rockwell R ® *17 - 129

Elastic stored energy (springs) ® 3,08e3 - 6,14e3 kJ/mAn3
Fatigue strength at 1077 cycles ® * 345 - 592 MPa

Figura 14. Material de referencia basal del RPA.

Para la comparacion con el limite elastico se hace uso de la ecuacion 31, donde se puede
obtener un factor de seguridad que indica cuanto sobredimensionamiento presenta el objeto
de interés.
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9y
F§s =— (31)
Ovm
Respecto a las deformaciones, estas se calculan considerando el desplazamiento generado
por la carga de la bateria y la fuerza de empuje del motor, tal como se muestra en las
expresiones 32 y 33. Por otro lado se considera la inercia total, pues es la predominante a
lo largo del brazo y mediante la relacién 5, se puede obtener el valor en grados de la
desviacion del vector empuje por accion de este desplazamiento.

Stotal = Omotor — Opateria (32)

5 — Frnotl'mot3 _ Fbatl’bat3
ot (3Elneta)  (BElnera)

(33)

Para el calculo de vida en fatiga, se hace uso de las ecuaciones 13,14,15,16 y 17
presentadas en los fundamentos tedricos. Para poder calcular el nimero de vuelos
posibles, es necesario antes determinar que se considera un ciclo como cada maniobra
hecha. Asumiendo que existen 4 maniobras por minuto de vuelo, y una duracién promedio
de los vuelos de 20 minutos se obtienen 80 ciclos por vuelo, hecho esto se puede obtener
la ecuacién 34.

Nfalla

Noueto = ciclos /vuelo (34)
De esta ecuacion cabe destacar que Ny, €s obtenido en la ecuacion 16, haciendo uso del
esfuerzo calculado por el criterio de Goodman y los coeficientes obtenidos del trabajo de
un sistema de ecuaciones obtenido en base a 2 puntos conocidos de la curva S-N basada
en la ecuacion 17, estos dos puntos conocidos corresponden al 90% del esfuerzo ultimo
presente para 103 ciclos y el punto correspondiente al esfuerzo de fatiga a 107 ciclos
(ambos entregados por la base de datos). Finalmente, los valores obtenidos de esta etapa
se resumen en la Tabla 5.

Tabla 5. Valor de las variables de interés.

Variable Valor
K, 2,555 [—]
K, 4[-]
Liotal 5453,01 [mm*]
Lyeta 4716,04 [mm*]
Cnom 18,45 [MPa]
Tcortante 1,19 [MPa]
Oym 47,42 [MPa]
6total 0,32 [mm]
Noyuelo 3,76x10°[vuelos]
FS 13,22 [-]

4.3 Modelamiento numérico del componente critico

Una vez terminado el estudio analitico del comportamiento base del brazo del RPA, se
procede con un modelamiento numérico y analisis FEM.
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4.3.1 Aislacion del modelo geométrico

Como primer paso, es necesario aislar la geometria de interés del modelo general facilitado
por el profesor presentado en la Figura 4. Con el objetivo de poder pasar de un modelo en
el software fusion a un archivo “.step” compatible con el software “Ansys Spaceclaim” y
“Ansys Workbench” dentro del cual se podra preparar la geometria para su posterior
mallado. Para lograr esto, se hace uso de otra instancia dentro del software de Fusion
dentro del cual se copia y pega la geometria de tipo “Cuerpo” y posteriormente se exporta
en el formato previamente indicado. La geometria aislada se presenta en la Figura 15.

A

N

| &Q) u\\

s

B
R
D

Figura 15. Brazo aislado.

4.3.2 Mallado de la geometria de interés

Una vez aislada la geometria, esta es cargada dentro del software de “Ansys Spaceclaim”
y se genera una superficie media o “Midsurface” para poder trabajar con elementos tipo
Shell, esto debido a que el espesor de la geometria es muy pequefio y al momento de mallar
para el analisis FEM los parametros de calidad de la malla empeoraban por accion de este
espesor.

Creada la superficie media, esta es seccionada completamente con el objetivo de controlar
de mejor manera el mallado al generarlo. La superficie seccionada se presenta en la Figura
16.

Figura 16. Midsurface de la geometria seccionada.

Una vez hecho esto, se carga dentro del arbol de proyecto de “Ansys Workbench” para un
analisis de tipo “Static Structural”’, particularmente en el moédulo de “Geometry”, para
posteriormente ser cargado en el apartado de “Model”.

Para un mallado correcto, se realiza un proceso de convergencia de malla. El objetivo de
este estudio es mejorar la calidad de los resultados a la vez que no se aumenta
significativamente el costo computacional de la simulacién. Tal como se explica en la Guia
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de soporte de Ansys [33], se realiza un proceso de refinamiento a la par que se va
monitoreando una variable de la simulacion, en este caso, se monitorea el esfuerzo de Von
Misses. Al no existir variaciones significativas el esfuerzo se puede asumir que se tiene una
malla que converge. De este proceso se presentan las siete iteraciones realizadas en la
tabla adjunta del Anexo 3. Una vez terminadas las iteraciones, se establece el siguiente
arbol de configuracién del mallado, responsable de este mismo, presentado en la Figura
17.
T Project*
= (& Model (B4)
{8 Geometry Imports
/%@ Geometry
x B Midsurface - Sdlido\Midsurface1
-8 Materials
#- > Coordinate Systems
= ,/@ Mesh
/B Inflation
'@ Edge Sizing
™% Quadrilateral Dominant Method
#- [ Static Structural (B5)

Figura 17. Configuracién del mallado.

Respecto a la configuracion en detalle del mallado, se establece un tamafio de elemento
de 1 milimetro para toda la geometria y se configura un espesor de pared de la superficie
de 1,12 milimetros. Posterior a esto, se establecen capas de inflacion en todos los bordes
de los agujeros, bajo la configuracion de la Figura 18.

Details of "Inflation” - Inflation * 1 0OX
= Definition
Suppressed No
Boundary Scoping Method | Geometry Selection
Boundary 40 Edges
Inflation Option Total Thickness
Number of Layers 5
Growth Rate 1,2
Maximum Thickness 1, mm
Inflation Algorithm Pre

Figura 18. Configuracién de las capas de inflacion.

Luego de esto, se aplica un “Edge Sizing”, de 24 divisiones en los bordes de los agujeros,
tal como se muestra en la Figura 19.
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Details of "Edge Sizing" - Sizing -+

=/ Scope
Scoping Method Geometry Selection
IGCDIﬂL‘tr}f .40 Edges
= Definition
'Suppressed [No
Type Number of Divisions
' Number of Divisions .24
=| Advanced
' Behavior |Hard
Capture Curvature No

Figura 19. Configuracién de Edge Sizing para agujeros.

Finalmente, se establece de método de mallado el de “Quadrilateral Dominant Method” para
toda la geometria. Obteniendo asi el mostrado en la Figura 20.

80,00 (mem)
]

2000 6000

Figura 20. Vista isométrica del mallado.
Logrando también gran detalle en los bordes de los agujeros, donde para captar
correctamente la gradiente de esfuerzos de Von Mises se recomiendan 4 o mas elementos.
Este detalle se observa en la Figura 21.

Figura 21. Elementos en los bordes de los agujeros.

Respecto a los parametros de calidad, un buen mallado se define por los valores
presentados en la Tabla 6, donde se comparan los valores objetivo segun la guia de usuario
de Ansys [34] y los valores promedio de las métricas de calidad obtenidas.
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Tabla 6. Comparacioén de parametros de calidad

Parametro de calidad Objetivo Obtenido
Skewness 0-0,25 0,05
Orthogonal Quality 0,95-1 0,951
Aspect Ratio <10 8,19
Element Quality 1 0,951

4.3.3 Configuracion del analisis FEM y comparacion de resultados

Finalizado el mallado, se procede con la configuracién de la simulacion numérica, como
primer paso se carga el material de referencia desde “Granta Edupack” y se conecta en el
esquema del proyecto con el modulo de “Engineering Data” tal como se muestra en la
Figura 22.

v A v B
¥ EngneeringData | 8 7% Static Structural
2 g Engineering Data v/ M2 Q EngineeringData Vv
Engineering Data 3 Geometry v
4 @ Model ok
5 @ Setup v 4
6 Nj Solution v
7 9 Results v’ 5

Static Structural

Figura 22. Esquema del proyecto.

Hecho esto se configuran las fuerzas que afectan al modelo y se marcan los agujeros de
los pernos de sujecion como soportes fijos, obteniendo el siguiente arbol de la Figura 23,
donde también se configuran como informacién de solucion el esfuerzo equivalente de Von
Mises y la deformacion total.

[ Project*
= (@ Model (84)
(-/B) Geometry Imports
B,/ % Geometry
By Midsurface - Solido\Midsurface1
& {8 Materials
v ) Epoxy/HS carbon fiber, woven prepreg, biaxial lay-up
[# - 3K Coordinate Systems
B,/ Mesh
By Static Structural (B5)
I Analysis Settings
v Standard Earth Gravity
@ FuerzaMotor
@ PesoBateria
@ FixPernos
/@, TorqueHélices
&) Solution (86)
-~ Solution Information

@ Total Deformation
.~ @ Equivalent Stress

Figura 23. Configuracién de la simulacion.

Configurada la simulacion, se presentan en la Tabla 7 los siguientes resultados numéricos
y se comparan con los obtenidos mediante el proceso analitico.

Tabla 7. Comparacién analitica con numérica.

oym FEM oy Analitico  0,,,; FEM 0.0tal FS FS FEM
[MPa] [MPa] [°] Analitico [°]  Analitico [-] [-]
62,416 47,42 0,132 0,120 13,22 10,04
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Hecho esto, se puede concluir que el esfuerzo simulado resulta conservador al considerar
efectos que se escapan de un modelamiento analitico, esto es importante debido a que al
usar estas herramientas se pueden obtener factores de seguridad menores. Sin embargo,
para el material original se presenta un gran sobredimensionamiento incluso en su
condicion mas exigente, siendo aun mayor para condiciones de vuelo como “hover” o
maniobras mucho menos exigentes.

5 Proceso de seleccion de materiales

Entendiendo el funcionamiento de referencia del RPA bajo su material original, es posible
empezar el estudio de alternativas viables, determinando diversos criterios de seleccion.
Estos criterios son aplicados en la base de datos de “Granta Edupack” y se basan en 3
etapas de seleccidn que se presentan en la Figura 24.

Y Etapa 1: Density Y Young's modulus Y Yield strength (elastic limit) ¥ Water (fresh) Y Water (salt)

[»* Etapa 2: Yield strength (elastic limit) (MPa) vs. Density (kg/m~3)
L Etapa 3: Material extrusion, Milling, Turning, boring and parting, Drilling

Figura 24. Etapas de seleccion.

La primera etapa, consiste en limitaciones mecanicas, que abarcan: resistencia a medios
humedos dulces y salinos, el limite elastico del material, la densidad admisible, y el modulo
de Young requerido. Estos ultimos pardametros numéricos de las propiedades de los
materiales se detallan posteriormente.

La segunda etapa, se basa en la generacién de un grafico de densidad (p) vs limite elastico
que clasifica e ilustra las diversas familias del universo de materiales. En este momento, se
establece unarecta en base a la metodologia presentada en [8], donde al variar la pendiente
y minimizar el comportamiento de referencia se acota el universo de materiales. Este filtro
se aplica en base a la relacion 35.

Mb = Y (35)

Para la tercera etapa, se hace uso de un filtro de tipo arbol, y se seleccionan los procesos
que pueden ser aplicados por la Universidad de Concepcion en sus distintos laboratorios,
determinando como capacidades: impresion 3D, taladrados, fresados y torneados.

A continuacién, se detallan los limites en las propiedades mecanicas establecidos en la
etapa 1 junto con evaluaciones en base a cambios geomeétricos menores.

5.1 Criterios de seleccion

5.1.1 Limites de esfuerzos

Como primer criterio de la seleccion de materiales alternativos de facil acceso, se establece
un factor de seguridad deseado (FS eseq40) d€ disefio de 1,15. Este factor de seguridad nos
indica mediante la relacién de la expresion 36, que relaciona el limite elastico del material
con el valor minimo de limite elastico que se requiere para la seleccion.

0y = Ogisefio * FSgeseado (36)
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Para el valor de esfuerzo de disefio (0 ;s05,) €SCOgido se hace uso del valor calculado
analiticamente, no se hace uso del valor simulado ya que este analisis es adecuado para
el propdsito de esta etapa, reservando la evaluacion FEM para el conjunto de materiales
resultantes, de esta forma el analisis no se extiende de forma excesiva al generar multiples
geometrias y mallados para cada espesor en cada configuracién, junto con el proceso de
convergencia correspondiente, permitiendo una evaluacion en detalle para los materiales
candidatos. Este valor se configura como minimo requerido dentro del software.

5.1.2 Limites de densidad

Para el segundo criterio de seleccion se hace aplicacion de la relacion de empuje y peso
de la aeronave. Para poder trabajar esto, se establece una relacion de empuje-peso de dos,
este valor se escoge para mantener un margen operacional seguro, se trabaja con la
relacion 37.

T,
Mmax = e (37)

/w)

Esta relacion, entrega una masa maxima total, al cual es necesario restarle m (masa) de
los componentes no estructurales (electrénica principalmente), obteniendo asi mediante la
relacién 38 la masa estructural admisible.

obj

Mestructura,adm = Mmax — Mno estructural (38)

Hecho esto, se considera ahora el volumen estructural, que resultaria reemplazado por el
nuevo material, y el maximo de densidad que este material puede tener para mantener esta
relacién de empuje-peso, donde se obtiene la expresion 39 que relaciona todo lo anterior.

_ Mestructura,adm _ 1 Tinax (39)

Pmax = - — Mpo estrucural
Vestructura Vestructura (T/ ) .
w obj

De estos valores, el volumen estructural se obtiene del modelo computacional del RPA X-8
y su masa estructural es obtenida en base al pesaje generado en la caracterizacién inicial.
Siguiendo esta metodologia se obtienen los limites de densidad maxima que varian segun
la iteracion.

5.1.3 Mébdulo de Young requerido

Para el médulo de Young requerido se establece un tercer criterio de deflexion maxima de
1.5% del largo del brazo, este se conserva como un valor conservador para limitar las
deflexiones. A partir de este criterio y en base a la ecuacion 3, se obtiene la relacion 40.

FmotL?

E =—2 40
T4 0,045l 0t (40)

Este criterio se basa en la rotacion y la componente parasita de empuje, que surge de la
desviacion vertical que sufre el vector, este componente se obtiene de la relacién
trigonométrica presentada en la ecuacion 41, alimentada por la rotacion obtenida de la
ecuacion 4.
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T

parasita = Tsin® (41)

Posteriormente, se puede visualizar mediante la Tabla 8, como varia esta componente, la
rotacion y la pérdida de empuje vertical en base a un porcentaje de deflexion.

Tabla 8. Anélisis de sensibilidad para criterio de deflexion.

Deflexion (%L) Rotacion 6 (°) Componente Pérdida de empuje
lateral (% empuje) vertical (%)

0.5 0.43 0,7 0,003

1,0 0,86 1,5 0,011

1,5 1,29 2,2 0,025
2,0 1,72 3,0 0,045
2,5 2,15 3,7 0,070

3 2,58 4,5 0,101

La eleccién de 1,5% se justifica al ser lo suficientemente estricto como para garantizar que
la desalineacion del empuje sea pequefia, pero lo suficientemente permisiva para no exigir
rigidez exagerada que penalizaria materiales viables y sus geometrias necesarias.

5.1.4 Influencia geométrica en los requerimientos mecanicos

Como se puede apreciar en todos los criterios anteriores, mas que el material, la geometria
resulta en el factor determinante para la seleccion de materiales. Variaciones en el espesor,
forma y dimensiones del perfil que forma el brazo, afectan en sobremanera cada uno de los
parametros, por ende, es necesario generar un analisis de sensibilidad en base a espesores
y geometrias por cada iteracion, exceptuando la que considera la geometria original.
Finalmente, los criterios utilizados se resumen en la Tabla 14 al final de todas las
iteraciones.

5.2 Iteraciones de seleccion

5.2.1 Primera iteracion

Inicialmente, se trabaja con la geometria inicial, correspondiente a un perfil hueco cuadrado
de 20,5x20,5x1,12 [mm]. En esta instancia no se genera un analisis de sensibilidad, sino
que se filtra en base al comportamiento base. Obteniendo el siguiente grafico de la Figura
25.
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Figura 25. Primera iteracion de seleccion.

De este proceso, se puede concluir que materiales accesibles como: aceros, aluminios y
plasticos reforzados con bajos y altos porcentaje de fibras de carbono/vidrio/naturales, son
candidatos viables para ser materiales alternativos, con la geometria inicial.

5.2.2 Segunda iteraciéon

Como segunda iteracion, se evaluan las variaciones de espesor para el mismo tipo de perfil
que la primera iteracién, llevando el perfil hasta 5 milimetros permitiendo un pequeno
espacio interno que admita el paso de los cables que alimentan de corriente al motor,
obteniendo una variacion significativa en los parametros de seleccion tal como se muestra

en la Tabla 9.
Tabla 9. Impacto del espesor sobre los requerimientos para 2da iteracion.

Espesor [mm] Limite elastico Moédulo de Young Densidad
minimo [MPa] minimo [GPa] admisible [ kg/ 1
m
1,12 54,533 6,82 7496
2 35,04 4,35 6131
3 27,31 3,37 5179
4 23,93 2,93 4565
5 22,289 2,71 4149

Finalmente, se filtra asumiendo al espesor maximo evaluado, se obtiene la Figura 26 que
ilustra el universo de materiales que resultan de este proceso.
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Figura 26. Segunda iteracion de seleccion.

Como se aprecia en la Tabla 9 y en la Figura 26, se descartan materiales muy densos, sin
embargo al aumentar espesores los otros requerimientos mecanicos se reducen abriendo
las puertas a un universo mucho mas amplio en la familia de “plasticos”, destaca también
la permanencia de los aluminios presentes en el extremo derecho de la familia de “metales
y aleaciones”, respecto los materiales compuestos se mantienen como una alternativa
resistente y ligera.

5.2.3 Tercera iteracion

Sabiendo que el espesor y por ende la inercia son factores importantes para las cualidades
mecanicas, en esta tercera instancia se plantea una geometria nueva de seccion cuadrada
con hueco interno circular 20,5x20,5 [mm] tal como se presenta en la Figura 27.

Figura 27. Geometria propuesta para 3ra iteracion.

El objetivo de esta geometria es lograr aumentar la inercia de la seccion, para lo cual se
calcula la inercia total de la seccidn cuadrada y se resta la inercia del circulo interno en
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base a la ecuacion 42, finalmente se resta la inercia correspondiente a los pernos de
sujecion.
mrt

Leircutar = T (42)

Estas restas de inercia dependen exclusivamente del espesor de la pared, aumentando o
disminuyendo el didmetro interno en base al espesor. Al modificar la inercia se pueden
relajar los requerimientos mecanicos, al hacer esto materiales como filamentos de
impresién 3D comunes se vuelven viables como alternativas. Un analisis de sensibilidad en
base al espesor se presenta en la Tabla 10.

Tabla 10. Impacto del espesor sobre los requerimientos para 3ra iteracion.

Espesor [mm] Limite elastico Moédulo de Young Densidad
minimo [MPa] minimo [GPa] admisible [ kg/ ]
m
1,12 30,36 4,01 5910
2 26,08 3,36 5200
3 23,55 2,96 4637
4 22,2 2,75 4240
5 21,52 2,63 3955

De este analisis se hace uso del maximo espesor disponible, obteniendo el universo de la
Figura 28.
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Density (kg/mA3)
Figura 28. Tercera iteracion de seleccion.

De los 820 materiales que resultan destaca la permanencia del conjunto de los aluminios,
sin embargo, estos no presentan alternativas con la geometria evaluada comercialmente,
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por ende, se destaca la aparicién de materiales de impresién 3D como el PLAy el PET que
permiten libertad de geometrias, también aparecen resinas que con un molde que permita
esta geometria podrian ser alternativas viables. Por otro lado, la geometria de esta iteracion
presenta dificultades de fabricacién en impresién 3D, esto porque para poder lograr un
canal interno circular, junto con las perforaciones para los pernos de sujecion, es necesaria
la presencia de soportes a lo largo de toda la pieza resultando en una alternativa geométrica
inviable y con gran gasto de material. Por otro lado, esta geometria no serviria para la
configuracién escogida ya que debe asegurar el paso de al menos 6 cables, sin embargo,
si podria ser util para configuraciones de solo 4 motores que requieren de 3 cables internos.

5.2.4 Cuarta iteracion

Para poder solucionar los problemas de impresion que resultarian de la geometria anterior,
se genera una nueva iteracion, basandose en una caracteristica de este proceso que
permite imprimir bordes y voladizos siempre que se encuentren entre los 0 y 45° [35], esto
ocurre ya que al momento de imprimir una pieza las capas inferiores son capaces de
soportar a las superiores sin necesidad de soportes, es por esto, que se itera nuevamente
bajo la geometria de casa de la Figura 29.

Figura 29. Geometria propuesta para 4ta iteracion.

Debido a la restriccion de 45° presente por manufactura, el espesor de las paredes no es
uniforme en su totalidad, por ende, el eje neutro se modifica. Por otro lado, la geometria
tiene muy poca libertad de espesores, tal como se presenta en el analisis de la Tabla 11,
donde se varian espesores de techo, piso, y paredes laterales.

Tabla 11. Impacto del espesor sobre los requerimientos para 4ta iteracion.

Espesor [mm] Limite elastico Moédulo de Young Densidad
minimo [MPa] minimo [GPa] admisible [ kg/mB]

Techo: 1 43,27 4,6 5518
Piso: 1

Laterales: 2

Techo: 1,5 32,82 3,72 5038
Piso: 1,5

Laterales: 3
Techo: 2 27,72 3,27 4657

Piso: 2
Laterales: 4
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Techo: 2,5 24,83 3 4348
Piso: 2,5
Laterales: 5

Finalmente se hace uso de un espesor de piso y techo de 2,5 [mm] y de espesor de paredes
laterales de 5 [mm] junto con una altura del rectangulo interno que se mantiene en 10,25
[mm] para todas las iteraciones de disefo, de esta forma se conserva la altura necesaria
para el paso de los cables alrededor de los pernos internos de 3,5 [mm] de diametro, tanto
apilados verticalmente para el caso derecho de la Figura 30 y apilados horizontalmente para
el caso izquierdo.

Figura 30. Distribucion para cables segun iteracién de disefio.

De esta forma, se genera la cuarta iteracion de seleccién, la cual, a diferencia de la iteracion
anterior, es mucho mas facil de manufacturar y procesar para los fines a los que se requiere.
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Figura 31. Cuarta iteracion de seleccion.

De los 795 candidatos, destacan los mismos materiales de impresion 3D que la iteracion
anterior, por otro lado, siguen apareciendo aluminios, resinas y materiales compuestos que
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comercialmente es imposible darles la forma necesaria. Sin embargo, al ya hacer viable la
impresién 3D, filamentos con distintos porcentajes de relleno de fibras de vidrio o carbono
también son una alternativa excelente, que por decisiones de accesibilidad y siguiendo la
linea central de este trabajo de materiales que sean muy accesibles son descartados.

5.2.5 Quinta iteracion

Otras alternativas comerciales, son los perfiles circulares como los de PVC tradicional de
20 [mm] de diametro (respetando el ensamble original). Para esta iteracion, se consideran
perfiles de la geometria presentada en la Figura 32.

Figura 32. Geometria alternativa, perfil circular.

Al igual que las iteraciones anteriores, un analisis de sensibilidad de los criterios de
seleccioén en base al espesor se presenta en la Tabla 12, en este se considera perfiles que
existen en formatos comerciales para el diametro de interés y también espesores teéricos
de 4 y 5 [mm] para poder apreciar el comportamiento de los requerimientos mecanicos.

Tabla 12. Impacto del espesor sobre los requerimientos para la 5ta iteracion.

Espesor [mm] Limite elastico Médulo de Young Densidad
minimo [MPa] minimo [GPa] admisible [ kg/ ]
m
2 (PN 16) 72,6 4,05 7067
2,3 (PN 20) 66,4 3,69 6730
3 (PN 25) 57,3 3,15 6094
4 (Tebrico) 50,7 2,75 5445
5 (Tedrico) 47,7 2,55 4995

De este analisis se hace uso de los requerimientos resultantes del formato comercial PN
25, obteniendo la Figura 33.
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Figura 33. Quinta iteracién de seleccion.

De los 784 materiales resultantes, destacan una vez mas materiales tradicionales como el
aluminio, también las resinas aparecen en mayoria, materiales compuestos y plasticos, en
particular, el caso del PVC destaca dentro de los plasticos y no se considera la impresion
3D ya que esta geometria presenta complejidades de manufacturacion previamente
abarcadas como en el caso de la cuarta iteracion.

5.2.6 Sexta iteracion

Otras opciones se enmarcan en lo que son los perfiles rectangulares, en especifico al
asegurar una de sus dimensiones en 20 [mm], siguiendo una geometria como la de la
Figura 34.

Figura 34. Geometria alternativa, perfil rectangular.

Estos perfiles, también presentan complicaciones para fabricarlos en impresién 3D, por
ende, el analisis de los requerimientos en base al espesor varia entre alternativas
comerciales tal como se presenta en la Tabla 13
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Tabla 13. Impacto del espesor sobre los requerimientos para la 6ta iteracion.

Dimensiones y Limite elastico Médulo de Young Densidad
espesores [mm] minimo [MPa] minimo [GPa] admisible [ kg/m3]

30x20x1 44 1 5,92 7501
30x20x1,5 31,6 4,23 6457
30x20x2 25,4 3,4 5699
40x20x1 33,6 4,62 6998
40x20x1,2 28,7 3,95 6513
40x20x1,5mm 23,9 3,29 5988
40x20x2mm 19,2 2,63 5137
40x20x3mm 14,6 2,00 4122

De estos formatos, se usé como referencia el de 40x20x3 [mm] ya que sus exigencias de
rigidez y resistencia son muy bajas a cambio de la densidad admisible, dejando un margen
de peso mucho menor, obtenido la Figura 35.
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Figura 35. Sexta iteracién de seleccion.
De estos materiales, los Unicos que vienen en formatos de perfiles rectangulares son las
variedades del Aluminio como: 6063 T5/6 y 6061 T6.
5.3 Resultados de seleccion

El proceso de filtrado se aplico de forma iterativa sobre distintas configuraciones
geométricas, dado que los requerimientos mecanicos minimos que debe cumplir un material
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dependen de la seccion con que se implemente. En primer lugar, se presenta un resumen
de los parametros usados para cada iteracion de seleccién en la Tabla 14.

Tabla 14. Valor de los parametros por iteracion.

Parametros Iteracion Iteracion Iteracion Iteracion Iteracidon Iteracion
1 2 3 4 5 6
Limite elastico 54,533 22,289 21,52 24,83 57,3 14,6
minimo [MPa]
Modulo de Young 6,82 2,71 2,63 3 3,15 2
minimo [GPa]
Densidad admisible 7496 4149 3955 4348 6094 4122

kg]
m3

Posterior a esto, de los cientos de materiales que servian en cada iteracion, no todos eran
convencionales o se venden en formatos comerciales simples de encontrar y respetando el
objetivo de considerar los mas accesibles se obtiene un listado de materiales para cada
geometria evaluada y viable. Este listado se presenta resumido en la Tabla 15 y la version
completa se exhibe en el Anexo 4.

Tabla 15. Resumen de resultados de seleccién.

Ruta de Geometria N° Materiales Familia
manufactura
Manufactura Geometria 4ta 15 Plasticos
aditiva iteracion (Filamentos)
(Casa)
Moldes Geometria 4ta 3 Plasticos
iteracion (Resinas)
(Casa)
Perfil comercial Circular 6 Metales y
Plasticos (PVC)
Perfil comercial Rectangular 3 Metales
Perfil comercial Original 3 Metales
Placas Original 5 Metales
cortadas

6 Evaluacion estructural

6.1 Configuraciones evaluadas

Para la evaluacién del comportamiento mecanico de los materiales segun geometrias
especificas presentadas previamente, se sigue el procedimiento de calculo de la
caracterizacion inicial, donde parametros como la inercia varian segun la geometria o
espesores de la pieza. Es por esto por lo que se monitorean: esfuerzos de Von Mises, la
rotacion producida por la deflexion, relaciones entre la frecuencia de excitacion y natural, la
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cantidad de vuelos del andlisis por fatiga, y los factores de seguridad resultantes entre los
esfuerzos obtenidos analitica y numéricamente, estos son monitoreados en el borde del

agujero correspondiente al empotramiento.

6.2 Evaluacion analitica

6.2.1 Geometria original

Para la geometria original, se evaluan los materiales listados en el Anexo 4. Los resultados
se presentan en la Tabla 16.

Tabla 16. Resultados de evaluacion de materiales para geometria original.

Material t [mm] oym [MPa] 0 [°] T[] Nyuetos [] FS [-]
Al 3004 e 05 e 101,61 e 0,282 e 2095 e 1,12x10° o 148
H32 o« 1 e 55,01 e 0,154 e 22 e 3,31x10%° e 273
(Placas) e 15 e 39,73 e 0,110 e 1,89 e 4,13x10'2 e 378
o 2 e 3239 e 0,088 e 173 e 7,88x1013 e 465

Al 3105 e 05 e 101,61 e 0,282 e 293 e 2,32x10* o 1,41
H14 o 1 e 55,01 e 0,150 e 219 e 3,14x107 e 26
(Placas) e 15 e 39,73 e 0,110 e 188 e 9,08x108 e 36
o 2 e 32,39 e 0,088 o« 1,72 e 7,06x10° o 443

Al 6063 T6 e 15 e 39,73 e 0,110 e 1,88 e 9,08x108 e 36
(Placas) o 2 e 32,39 e 0,088 e 172 e 7,06x10° e 443
Al 1050 e 05 e 101,61 e 0,278 e 291 e 1,73x10* e 155
H19 o 1 e 55,01 e 0,150 o« 217 e 2,79x107 e 285
(Placas) e 15 e 3973 e 0,106 e 1,87 e 8,63x108 e 3,95
o 2 e 32,39 e 0,088 o« 1,71 e 6,97x10° e 486
Al 1200 e 05 e 101,61 e 0273 e 282 e 1,45x102 e 1,07
H14 o« 1 e 55,01 e 0,145 e 2,16 o 2,94x10° e 198
(Placas) e 15 e 39,73 e 0,106 e 1,86 e 2,07x108 o 2,74
o 2 e 3239 e 0,084 e 1,69 e 261x10° e 3,38
Al 6063 T6 o 1 e 5501 e 0,150 e 219 e 8,72x107 e 373
(Perfil e 15 e 3973 e 0,110 e 1,88 o 1,72x10° e 516
cuadrado) o 2 e 3229 e 0,088 o 1,72 e 1,08x101° e 6,35
Al 6063 T5 o 1 e 55,01 e 0,154 o 222 e 3,02x10° e 2
(Perfil e 15 e 3973 e 0,110 e 1,91 e 7,56x107 o 2,77
cuadrado) o 2 e 3229 e 0,093 e 174 e 5,3x108 o 341
AlSI| 304L o 1 e 5501 e 0,053 e 1,38 e 2,17x1018 e 3,09
(Perfil e 15 e 3973 e 0,040 o 1,22 e 2,53x1010 o 4728
cuadrado) o 2 e 3229 e 0,031 e 1,13 e 5,03x10!! e 527
AISI 430 e 05 e 101,61 e 0,093 o 1,74 e 1,11x1011 e 286
(Placas) o« 1 e 55,01 e 0,048 e 1,34 e 1,26x10* e 529
e 15 e 3973 e 0,035 e 1,18 e 4,59x10'° e 7,33

o 2 e 32,29 e 0,031 e 1,09 e 4,38x10'6 e 9,01
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Como se puede apreciar, no se presentan muchas variaciones en el comportamiento
mecanico ya que gran parte de este depende directamente de la geometria y por ende de
la inercia, sin embargo, variaciones si se presentan en el comportamiento dinamico, de
fatiga y de los factores de seguridad, donde el comportamiento va de la mano con el espesor
de la seccién, por ende, de la geometria igualmente.

6.2.2 Geometria circular

Para la geometria circular correspondiente a la quinta iteracién, se evalian los materiales
listados en el Anexo 4. Los resultados se presentan en la Tabla 17.

Tabla 17. Resultados de evaluacion de materiales para geometria circular.

Material t [mm] oym [MPa] 6 [°] r[-] Nouetos [—1 FS [-]
PN 16 2 63,13 4,826 12,15 2,28x10° 0,84
PN 20 2,3 57,73 4,394 11,63 8,85x10° 0,92

Al 6063 T5 1 106,75 0,269 2,87 6,74x108 1,03
(Perfil

circular)

Al 6063 T6 1 106,75 0,26 2,82 4,39x1010 1,92
(Perfil

circular)

PLA GP 5 106,75 7,523 14,95 8,41x1073 0,42
(Perfil

circular)

PLA IM 5 106,75 7,92 15,34 1,53x1078 0,36
(Perfil

circular)

Para esta geometria se concluye que el unico material viable serian las tuberias de
aluminio, esto debido a que presentan factores de seguridad viables e inclinaciones
menores, los otros materiales no son viables bajo esta geometria.

6.2.3 Geometria rectangular

Para la geometria rectangular correspondiente a la sexta iteracion, se evaluan los
materiales listados en el Anexo 4. Los resultados se presentan en la Tabla 18.

Tabla 18. Resultados de evaluacion de materiales para geometria rectangular.

Material t [mm] oym [MPa] 0 [o] r [_] Noyuelos [_] FS [_]
Al 6063 TS o 1 o 29,2 o 0,044 e 1,68 e 2,7x10%! o 3,77
o 12 e 250 e 0,040 e 1,57 e 2,9x102%2 o 44
e 15 e 208 e 0,031 o 1,45 e 4,5x10%3 e 5729
Al 6063 T6 o 1 o 29,2 o 0,044 e 1,66 e 2,9x10%3 o 7,02
o 12 e 250 e 0,035 e 1,55 e 2,9x10%* e 82
e 15 e 208 e 0,031 o 1,43 e 4,2x10%° e 985
Al 6061 T6 e 15 e 20,8 e 0,031 e 1,46 e 1,2x103° e 11,54
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o 2 e 16,7 e 0,026 e 1,33 e 3,9x10%1 .

14,38

Al existir solo aluminios que cumplen con los criterios de seleccién correspondientes al
proceso previamente detallado el universo de materiales viables es bastante acotado
dependiente directamente de los formatos comerciales existentes en el mercado nacional,
cuyas respuestas mecanicas dependen directamente del espesor y la disponibilidad.

6.2.4 Geometria cuarta iteracion

Para la geometria propuesta en la cuarta iteracién, se evaluan los materiales listados en el
Anexo 4. Los resultados se presentan en la Tabla 19 y se dividen en esfuerzos maximos y
minimos, esto ocurre ya que la seccidon no es simétrica y su eje neutro se encuentra a
distancias distintas, siguiendo la metodologia de calculo detallada previamente, otro detalle
ocurre que al ser la misma geometria los resultados de esfuerzos no varian acorde al
material.

Tabla 19. Resultados de evaluacion de materiales para geometria propuesta.

Material aVM,max O'VM,min 0 [o] r [_] Nvuelos [_] FS [_]
[MPa] [MPa]
PA12 21,52 19,23 1,318 6,5 7,25x107 3,26
(Nylon 12)
PAG 21,52 19,23 1,234 6,39 3,27x107 3,17
(Nylon 6)
PAG6 13-15% 21,52 19,23 1,119 6,08 1,67x108 3,57
GF
(Nylon 6,6)
PC 10% GF 21,52 19,23 1,247 6,43 1,2x107 2,71
(Policarbonato)
PC 20% CF 21,52 19,23 0,286 3,08 6,14x10° 5,74
(Policarbonato)
PET 15% GF 21,52 19,23 0,674 4,75 5,07x108 4,45
PET Un 21,52 19,23 1,402 6,85 1,18x10° 3,01
PLA 10% GF 21,52 19,23 0,569 4,35 2,73x108 3,57
PLA 30% GF 21,52 19,23 0,383 3,6 7,99x10° 4,95
PLA 30% NF 21,52 19,23 0,745 4,98 9,99x10° 3,01
PLA GP 21,52 19,23 1,609 7,32 4,51x10° 2,08
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PLA HH 21,52 19,23 1,287 6,59 1,02x10° 1,85

PLA HH, HI 21,52 19,23 1,247 6,83 1,82x10° 2,34
PLAHI 21,52 19,23 1,697 7,49 5,14x10* 1,76
PLA IM 21,52 19,23 1,631 7,35 1,91x10° 1,94

Epoxy Resin 21,52 19,23 1,318 6,6 5,19x10° 2,05

Polyester 21,52 19,23 1,869 7,91 1,62x10° 1,53
PUR 21,52 19,23 0,943 5,65 1,97x107 2,56
VE 21,52 19,23 1,208 6,28 4,5x10° 2,92

Se puede apreciar que plasticos son alternativas viables para un posible reemplazo en base
a la geometria propuesta.

6.3 Evaluacion numeérica

El proceso de evaluacion numérica se sustenta en los mismos pasos que fueron detallados
previamente para el proceso de caracterizacion de la respuesta mecanica. Debido a que
hay geometrias distintas a la original se generan nuevos mallados y modelos
computacionales, detallados en cada una de las geometrias evaluadas.

6.3.1 Geometria original

Respecto al modelo computacional de la geometria original, este modelo es el mismo perfil
de 20,5x20,5 [mm] original. De este modelo, se varian los materiales que se exportan de la
base de datos de “Granta Edupack” y se importan dentro de “Ansys Workbench”, siguiendo
los procedimientos previamente detallados, respecto a los resultados se obtiene la siguiente
Tabla 20.

Tabla 20. Resultados de evaluacion de materiales para geometria original.

Material t(mm] oyyFEM[MPa] OFEM[°] FSFEM[-]
Al 3004 e 05 e 156,52 e 0,421 e 0,961
H32 o 1 o 67,264 e 0,168 e 2,233
(Placas) e 15 e 43,953 e 0,107 o 3,417

e 2 e 33,285 e 0,078 e 4,525
Al 3105 e 05 e 139,85 e 0,416 e 1,024
H14 o 1 e 66,786 e 0,165 e 2,142
(Placas)
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e 15 e 43,935 e 0,104 e 3,255

e 2 e 33272 e 0,076 e 4313
Al 6063 T6 e 15 e 43,939 e 0,108 e 3,255
(Placas) e 2 e 33,274 e 0,079 e 4,298
Al 1050 e 05 e 155,07 e 0,421 e 1,016
H19 e 1 e 67,263 e 0,168 e 2,331
(Placas) e 15 e 43,739 e 0,106 e 3,588
o 2 e 33,275 e 0,078 e 4716

Al 1200 e 05 e 155,07 o 0,427 e 0,703
H14 e 1 e 67,263 e 0,165 e 1,611
(Placas) e 15 e 43,739 e 0,104 e 2490
e 2 e 33,275 e 0,076 e 3,273

Al 6063 T6 o 1 e 67,265 e 0,170 e 3,050
(Perfil e 15 o 43,942 e 0,107 e 4,670
cuadrado) « 2 e 33278 e 0,079 e 06,166
Al 6063 T5 o 1 e 67,265 e 0,170 e 1,636
(Perfil e 15 o 43,943 e 0,108 e 2,504
cuadrado) e 2 e 33,278 e 0,079 e 3,306
AISI 304L o 1 e 66,737 e 0,06 o 2,547
(Perfil e 15 o 4317 e 0,038 e 3,937
cuadrado) e 2 e 32,531 e 0,027 e 5225
AlSI 430 e 05 e 1557 e 0,142 e 1,866
(Placas) o 1 o 66,717 e 0,056 e 4,356
e 15 o 43,178 e 0,035 e 6,730

e 2 o 32,544 e 0,026 e 8,930

Arbol del proyecto e iteraciones por espesor y material se presentan en el Anexo 5.

6.3.2 Geometria circular

Respecto al modelo de perfil circular, se evaluan los materiales y geometrias presentadas
en la iteracién correspondiente y se presentan en la Tabla 21.

Tabla 21. Resultados de evaluacioén de materiales para geometria circular.

Material t [mm] oyy FEM[MPa] 6 FEM [°] FS FEM [—]
PVC PN16 2 37,118 3,335 1,429
PVC PN20 2,3 32,878 2,881 1,615
Al 6063 T5 1 71,342 0,275 1,541

(Perfil

circular)

Al 6063 T6 1 71,342 0,275 2,873
(Perfil
circular)
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PLA GP 5 17,363 1,181 2,582
(Perfil
circular)
PLA IM (Perfil 5 17,363 1,189 2,213
circular)

Imagenes del modelo computacional, iteraciones de convergencia de mallado, iteraciones
por espesor y material se presentan en el Anexo 6. Este modelo se basa en un modelo de
elementos Shell al igual que el modelo original.

6.3.3 Geometria rectangular

Respecto al modelo de perfil circular, se evalian los materiales y geometrias presentadas
en la iteracién correspondiente y se presentan en la Tabla 22.

Tabla 22. Resultados de evaluacion de materiales para geometria rectangular.

Material t [mm] oyw FEM[MPa] 0 FEM [°] FS FEM [—]
Aluminio 6063 . 1 e 69,286 e 0,190 e 1589
5 o« 12 e 55,053 e 0,136 e 1,999

e 15 o 42,183 e 0,094 e 2,610

Aluminio 6063 . 1 e 69,284 e 0,190 e 2959
T6 o« 12 e 55,051 e 0,136 e 3723

e 15 e 42181 e 0,094 e 4859

Aluminio 6061 e 15 e 69,278 e 0,190 e 3465
T6 . 2 e 55,046 e 0,136 e 4,361

Imagenes del modelo computacional, iteraciones de convergencia de mallado, iteraciones
por espesor y material se presentan en el Anexo 7. Este modelo se basa en un modelo de
elementos Shell al igual que el modelo original.

6.3.4 Geometria cuarta iteracion

Respecto al modelo de perfil circular, se evaluan los materiales y geometrias presentadas
en la iteracién correspondiente y se presentan en la Tabla 23.

Tabla 23. Resultados de evaluacion de materiales para geometria propuesta.

Material oyy FEM[MPa] 6 FEM [°] FS FEM [—]
PA12 29,192 1,248 2,403
(Nylon 12)
PAG6 29,075 1,155 2,346
(Nylon 6)
PA66 13-15% GF 29,176 1,047 2,633
(Nylon 6,6)
PC 10% GF 29,259 1,129 1,993
(Policarbonato)
PC 20% CF 29,038 0,293 4,254

(Policarbonato)
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PET 15% GF 29,184 0,703 3,281

PET Un 29,267 1,383 2,213
PLA 10% GF 29,274 0,587 2,624
PLA 30% GF 29,274 0,397 3,639
PLA 30% NF 29,274 0,770 2,213

PLA GP 28,988 1,374 1,544

PLA HH 28,988 1,054 1,373

PLA HH, HI 28,988 1,244 1,737

PLA HI 28,988 1,290 1,307

PLA IM 28,988 1,383 1,440
Epoxy Resin 29,29 1,348 1,528

Polyester 29,285 1,339 1,124
PUR 29,235 0,964 1,884
VE 29,08 1,175 2,161

Imagenes del modelo computacional, iteraciones de convergencia de mallado y de las
iteraciones por espesor y material se presentan en el Anexo 8. Este modelo no funciona
con elementos Shell, se divide en elementos tridimensionales.

6.4 Contraste analitico-numérico

Las conclusiones de ambos analisis resultan en un amplio espectro de materiales,
adjuntando el proceso analitico al numérico se puede reforzar e incluso ser mas
conservador en el rendimiento mecanico, tal como se aprecia en el Anexo 9, los resultados
numeéricos resultan menos optimistas en la condicion de carga.

6.5 Configuraciones seleccionadas

Como finalizacion de esta fase se escogen dos de los materiales evaluados para su
posterior fabricacién, de esta forma, los materiales escogidos son: para la geometria original
el Aluminio 6063 T6 y para la geometria propuesta en la cuarta iteracion el PLA GP (Uso
general). De estas dos geometrias las variaciones respecto a las originales son la seccion
transversal y las piezas siguen los siguientes planos presentados en el Anexo 10.

Respecto al PLA esta pieza es impresa en 3D con un 100% de relleno y con las fibras de
esta perpendiculares a la carga aplicada, con el fin de maximizar su resistencia a este tipo
de cargas, también los agujeros laterales se imprimen en forma de gota con el objetivo de
minimizar aun mas la cantidad de soportes utilizados, esta geometria se puede apreciar en
la Figura 36. Por otro lado, el aluminio, es trabajado en la maquinaria presente en el
laboratorio de técnicas aeroespaciales y corresponde a la version mas comercial disponible
de 20x20x1 [mm].
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Figura 36. Geometria de gota lateral aplicada a la impresion.

7 Validacion experimental

7.1 Diseino del ensayo

Para poder confiar en previamente calculado y predicho, se plantea la fase de validacion.
Para esta fase se fabrican las piezas segun los materiales escogidos previamente para
luego ser ensayados en flexion de tres puntos, de esta forma, obteniendo una rigidez
estructural con la cual corregir los calculos previos. La rigidez experimental corregida es
posteriormente comparada con un proceso de simulacién, bajo las mismas condiciones del
experimento.

Para poder llevarlo a cabo se determinan las dimensiones del experimento, en base a las
dimensiones presentadas en la Figura 37.
5

Q o

180 [mm]

Figura 37. Dimensiones del ensayo.

Este experimento se rige en base a la ecuacion 43. Donde se busca obtener el mismo
momento flector que afecta a la pieza en su extremo para el modelamiento en voladizo, en
el punto de aplicacion de la fuerza. Como la pieza esta limitada en sus dimensiones la
distancia entre rodillos de soporte se fija en 180 [mm], para lo cual es necesario aplicar por
lo menos 192 [N] de fuerza.

F=— (43)

El ensayo es llevado a cabo por una maquina de la marca “ZwickRoell” como la presentada
en la Figura 38.
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Figura 38. Maquina usada en el ensayo.

El ensayo se trabajo con 3 probetas para los materiales escogidos y para el material original
del RPA, probetas presentadas en la Figura 39.

Figura 39. Probetas numeradas y fabricadas.

Las curvas resultantes de este proceso de ensayo se presentan en el Anexo 11, Anexo 12
y Anexo 13, de cada una se obtuvo las siguientes rigideces experimentales de la Tabla 24

Tabla 24. Rigideces obtenidas experimentalmente.

Probeta Rigidez [N/mm]
Material
Probeta 1 2776,36
Aluminio
Probeta 2 2745,09
Aluminio
Probeta 3 2746,21
Aluminio
Probeta 4 2188,91
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Fibra de carbono

Probeta 5 1851,38
Fibra de carbono
Probeta 6 1699,09
Fibra de carbono
Probeta 7 1224,89
PLA GP
Probeta 8 1210,10
PLA GP
Probeta 9 1200,73
PLA GP

Finalmente, en la Figura 40 se muestran dos de las piezas siendo ensayadas, a una
velocidad de bajada de 1 [mm/s],

7.2 Diseno de la simulacion FEM

Por otro lado, se plantea un modelo computacional del mismo ensayo bajo las mismas
condiciones, este modelo computacional se rige bajo el arbol de simulacion de la Figura 41
de “Ansys Workbench”.
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Figura 41. Esquema del proyecto.
Respecto a los materiales estos se cargan dentro del programa y se varian sus propiedades

de mddulo de Young, de esta forma y bajo varias iteraciones se puede determinar una
rigidez estructural equivalente. El modelo computacional se presenta en la Figura 42.

000 4000 80,00 (mm)
)

2000 6000

Figura 42. Modelo computacional ensayo de flexién a 3 puntos.

Una vez determinado el mallado y las condiciones, se configuran los soportes, de estos el
soporte correspondiente a la carga se modela como uno sujeto a friccion con un coeficiente
de 0,1 y los rodillos inferiores como “frictionless”. Para ambos se limitan rotaciones vy
desplazamientos, sin embargo, para el de la carga se asigna un desplazamiento en el eje
z de la simulacién, correspondiente al desplazamiento experimental. Tal como se ve en el
arbol de la Figura 43.
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Figura 43. Arbol de la simulacién de flexién a 3 puntos.

Finalmente se monitorea mediante el uso de un “probe” de fuerza y un reporte de
desplazamientos. Obteniendo diversas iteraciones y curvas que se exportan a Microsoft
Excel. De esta informacién, al estar en la zona elastica de los materiales, el calculo de la
rigidez corresponde a la pendiente de la curva Fuerza-Desplazamiento, obteniendo curvas
rectas que se reportan en el Anexo 14, Anexo 15 y Anexo 16

7.3 Resultados

Respecto a los resultados experimentales y simulados, se obtiene la siguiente Tabla 25 que
condensa los resultados previos, obteniendo un mdédulo ajustado que representarian la
estructura.

Tabla 25. Tabla resumen de rigideces experimental/numérica.

Material Médulo Rigidez Rigidez Variacion

Geometria ajustado [GPa] numérica [N/ experimental porcentual
mm|] promedio [N/ [%]
mm|

Fibra de 56 1918,04 1913,13 0,26

Carbono

Original

Aluminio 12,5 2746,56 2755,89 0,23

Original

PLA GP 13,2 1210,75 1211,91 0,09
Propuesta

Una vez con estos modulos corregidos se vuelve a iterar sobre los calculos analiticos y
numericos hechos previamente. Monitoreando los desplazamientos, se obtiene el siguiente
resumen de la Tabla 26.
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Tabla 26. Tabla resumen resultados analitico-numéricos.

Material Médulo ajustado  Rotacion analitica Rotacion numérica
Geometria [GPa] [°] [°]
Fibra de Carbono 56 0,150 0,181
Original
Aluminio 112,5 0,093 0,048
Original
PLA GP 13,2 0,291 0,306
Propuesta

Evidencias de este proceso se muestran en el Anexo 17, a continuacion, las diferencias de
inclinacién entre el material con el médulo ajustado y el de referencia respectivamente, se
presenta en las Figura 44, Figura 45 y Figura 46 en una escala de 16.

0,00 50,00 100,00 (mm)
_ —

0,00 50,00 100,00 (mm)
L Se— SS—
25,00 75,00

Figura 44. Comparativa entre PLA ajustado y el PLA de referencia.
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0,00 45,00 90,00 (mm)
22,50 67,50

0,00 45,00 90,00 (mm)
22,50 67,50

Figura 45. Comparativa entre fibra de carbono ajustada y la de referencia.

0,15799
0,13166
010533
0,078996 z

0,052664
0,026332 [
0 Min X

0,00 45,00 90,00 (mm)
22,50 67,50

0,00 45,00 90,00 (mm)

22,50 67,50

Figura 46. Comparativa entre aluminio ajustado y aluminio de referencia.
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8 Discusion

Las diferencias entre los factores de seguridad analiticos y numéricas demuestra que el
modelo opera de forma conservadora, alcanzando diferencias de hasta un 70% en la
geometria rectangular y reduciéndose a valores del orden del 26% en la geometria de la
cuarta iteracion, por otro lado, las geometrias originales disminuyen de forma significativa
al aumentar su espesor de pared. Este comportamiento se explica por las simplificaciones
de la teoria aplicada y a los factores de concentracion de esfuerzos aplicados al no
representar la redistribucion local de esfuerzos, a diferencia del modelo de elementos finitos
que si captura toda la complejidad de los esfuerzos.

El efecto de la geometria resulta una variable importante, esto demostrado en la reduccion
cercana al 50% en los requerimientos mecanicos, al aumentar la inercia de la seccion las
adecuaciones geometricas o variantes mucho mas anchas y gruesas, pueden compensar
propiedades mecanicas inferiores de materiales menos densos. Este comportamiento,
permite deducir que la sustitucion de la fibra de carbono por filamentos compuestos o
aleaciones de aluminio como principales candidatos es posible, haciendo que no solo se
dependa del material, sino que de la geometria en mayor medida.

Desde la perspectiva de la metodologia, la integracion de herramientas analiticas,
numeéricas y experimentales se diferencia de lo reportado en el estado del arte, donde
usualmente se hace uso integramente de simulaciones o en criterios no justificados. El
enfoque integral permite justificar las decisiones de material y geometria desde una base
mas robusta.

La validacion experimental respalda la fidelidad de los modelos desarrollados, las
variaciones de las rigideces simuladas y las medidas se mantuvieron por debajo para los
casos ensayados. Esta concordancia surge luego del proceso iterativo de ajuste de los
modulos, los cuales resultan ser superiores a los de referencia de la base de datos, destaca
el caso del PLA. Estas diferencias se explican tanto en los parametros de impresion, las
caracteristicas de las piezas, orientacibn de capas y posibles postratamientos. En
consecuencia, el uso directo de datos de catalogo subestima la capacidad estructural real
e induce un conservadurismo adicional.

Finalmente, respecto a los alcances de este estudio se imponen limitaciones debido a que
corresponde a un comportamiento estatico, dinamico y de fatiga de un componente critico,
no incorporando componentes térmicos, ni una caracterizacion completa de la banda de
vibraciones de operacién. Por otro lado, los avances dependen directamente de la
capacidad de fabricacion y presupuesto disponible

8.1 Consideraciones térmicas

Respecto a la problematica térmica, esta arista se plantea como un estudio en detalle
completo que no se abarca en este estudio como se afirma previamente. Esto ocurre ya
que se escapa de los alcances del proyecto. Sin embargo, se abarcan ciertas
consideraciones que atenuarian este efecto.

58



Como se entiende, los motores en su operacion disipan potencia en forma de calor, este
calor mediante conduccion entra en contacto con el brazo a través del anclaje. Entendiendo
esto, se puede comprender la importancia térmica en el redisefo y el trabajo estructural en
los RPA’s. Por ende, los materiales se ven afectados por esta transmisién, en particular y
en base a lo propuesto en este trabajo el PLA es el mayor afectado ya que presenta limites
térmicos reducidos como: una temperatura de transiciéon vitrea entre 43 a 63 [°C], una
temperatura maxima de servicio de entre 40 a 60 [°C] , y una temperatura de deflexién bajo
carga de 51 a 60 [°C], esta informacion extraida de la base de datos de Granta Edupack,
de esta forma, al salir de estos margenes el PLA deja de ser un material confiable. Estudios
experimentales tales como [11], en donde dependiendo del material se alcanzan
temperaturas de hasta 90 [°C] para estructuras de fibra de carbono y de 60 [°C] para
estructuras de aluminio. Es necesario senalar que este estudio es para otra configuraciéon
y para otros motores usados en la bibliografia, sin embargo, ayudan a marcar ordenes de
magnitud que efectivamente afectarian de sobremanera a la alternativa propuesta en PLA,
cuya conductividad térmica es mucho menor a la de los otros materiales con 0,12 a 0,15
[W/m°C]'

Frente a esta problematica, se identifican diversas estrategias de mitigacién pasiva, de bajo
costo y que no requieren un redisefio del perfil estructural. Como primera medida se plantea
el uso de interponer una capa de material de baja conductividad térmica entre el motor y el
soporte, reduciendo la conduccion de calor hacia el brazo Esta medida se veria afectada
directamente por la presencia de los pernos de sujecién que reducirian la efectividad, por
lo que se plantea el uso de elementos de fijacibn de menor conductividad, pernos que
pueden ser de materiales como el titanio o arandelas aislantes. Otras estrategias posibles
serian la reduccién del area de contacto directo entre motor y brazo, incorporacion de un
separador que aprovecharia el flujo del aire inducido por las hélices y usaria el mismo aire
como aislante, y por otro lado se presenta la alternativa de usar otro polimero de mayor
resistencia térmica mas complejo que el PLA de uso general.
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9 Conclusiones

Los objetivos planteados inicialmente, se cumplieron en su totalidad, caracterizando el
estado de carga critico del brazo del RPA X-8 y su comportamiento mecanico de referencia,
se selecciond un conjunto de materiales de alta disponibilidad, se evalué el desempeio
estructural de modo analitico y numérico, para luego contrastar experimentalmente el
comportamiento de las configuraciones fabricadas. De esta forma, se verifica la hipotesis
planteada de que es posible sustituir la fibra de carbono por materiales de alta disponibilidad
manteniendo viabilidad estructural mediante adecuaciones geomeétricas menores.

Para los procesos de caracterizacion, se recalca la importancia de usar hélices y motores
cuyo fabricante tenga caracterizada o en su defecto poseer un banco de ensayos capaz de
medir las fuerzas y revoluciones por minuto de las distintas exigencias.

Respecto a los materiales, las variantes de aluminio y ciertos polimeros presentan
comportamientos mecanicos viables frente a la exigencia maxima del RPA, superando el
factor de seguridad de 1,15 en sus diversos formatos.

Sobre la geometria, la inercia de la seccién resulta en una variable importante, siendo la
responsable de reducir los requerimientos mecanicos hasta en un 50%, de esto se concluye
que brazos mas anchos y de otras geometrias mas gruesas en materiales de bajas
densidades permiten mejoras estructurales

Por otro lado, se concluye que los modelos numéricos resultan mas conservadores, esto ya
que logran modelar el comportamiento mecanico mucho mejor que los calculos analiticos.

Abarcando el proceso experimental, se puede calibrar modelos numéricos que representen
el comportamiento experimental de forma que se puede corregir la incertidumbre propia de
las caracteristicas mecanicas de una estructura hecha en un material alternativo.

Como trabajos futuros se recomienda: extender el analisis a aspectos térmicos, ampliar el
estudio vibratorio de los RPA X-8 y ampliar el espectro de materiales o geometrias
desarrolladas y estudiadas.
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Anexos

Carta Gantt del proyecto.
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Anexo 2: Resultados de proceso de caracterizacion de hélice 10x4,5 para motor “Sunny
Sky V2216-12”.

Empuje [g] Voltaje [V] Corriente [A]
1,45 15,87 5,03
2,23 15,79 5,04
2,95 15,77 4,98
3,69 16,3 5,59
8,67 15,6 7,79
30,51 15,24 12,49
79,19 14,99 17,82

153,76 14,89 17,77
227,37 14,74 17,93
300,2 14,78 17,56
372,47 14,87 17,45
444,01 14,89 17,05
515,02 14,74 16,87
585,56 14,7 16,82
655,73 14,71 16,7
725,24 14,63 16,81
794,12 14,63 16,71
862,63 14,57 16,69
930,98 14,7 16,55
999,34 15,36 16,72
1063,18 14,62 16,63
1109,97 14,62 16,57
1129,61 14,74 16,54
1129,93 14,71 16,49
1123,71 15,01 16,51
1118,37 141 16,46
1113,52 15,02 10,01
1100,74 15,28 5,59
1037,28 15,28 5,31
966,96 15,36 5,59
897,04 15,42 5,57

Anexo 3: Iteraciones para convergencia de malla.

Iteracion Configuracion Esfuerzo de Von Cantidad de elementos
Misses [MPa] y nodos
1 Elementos de 1 [mm)] 57,677 Elementos: 17951
Nodos: 17743
2 Por defecto 57,683 Elementos: 14132
Nodos: 19304
3 Método Quad Dominant 57,865 Elementos: 18667

Nodos: 18510
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4 Elementos de 0,75 [mm] 57,492 Elementos: 31070
Nodos: 30868
5 Elementos de 1 [mm] + capas de 64,908 Elementos: 18290
inflacién Nodos: 18844
6 Elementos de 1 [mm] + Capas 62,411 Elementos: 27660
de inflacion + Edge Sizing Nodos: 27865
7 Elementos de 1 [mm] + Capas 62,411 Elementos: 27660
de inflacion + Edge Sizing + Nodos: 27865
Quad Dominant
Anexo 4: Listado de materiales por geometria.
Ruta de manufactura Geometria Materiales
Manufactura aditiva Geometria 4ta 1. PA12()
iteracion 2. PA6
(Casa) 3. PA66 (13-15% GF)
4. PC (10% GF)
5. PET (15% GF)
6. PET Un
7. PLA10% GF
8. PLA30% GF
9. PLA30% NF
10. PLAGP
11. PLAHH
12. PLA HH, HI
13. PLAHI
14. PLAIM
Moldes Geometria 4ta 1. Polyester
iteraciéon . PUR
(Casa) . VE
Epoxy resin
Perfil comercial Circular =

2

3

4.

1. Aluminum, 6063, T5 (t=1)

2. Aluminum, 6063, T6 (t=1)

3. Aluminum, 6061, T6 (t=1)

4. PVC (chlorinated, molding and
extrusion) PN 16 (t = 2)

5. PVC (chlorinated, molding and
extrusion) PN 20 (t = 2,3)

6. PVC (chlorinated, molding and
extrusion) PN 25

Perfil comercial Rectangular

Aluminum, 6063, T5 (t = 1/1,2/1,5)
Aluminum, 6063, T6 (t = 1/1,2/1,5)
Aluminum, 6061, T6 (t=1,5/2)

Perfil comercial Original

Al 6063 T5 (t = 1/1,5/2): Tubo Cuadrado
20x20
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2. AI6063 T5 (t = 1/1,5/2): Tubo Cuadrado
20x20

3. AISI 304L (t = 1/1,5/2): Tubo Cuadrado
20x20

Placas cortadas Original AISI 430 (t = 0,5/1/1.5/2): Placas

Al 1050 H19 (t = 0,5/1/1.5/2): Placas
Al 1200 H14 (t = 0,5/1/1.5/2): Placas
Al 3004 H32 (t = 0,5/1/1.5/2): Placas
Al 3105 H14 (t = 0,5/1/1.5/2): Placas

Al 6063 T6 (t = 1,5/2): Placas

o0k wh =

Anexo 5: Iteraciones de calculo por espesor y material para geometria original.

Al 3004 H32 (Placas) 0,5 mm

0,00 45,00 90,00 (mm)
22,50 67,50

Al 3004 H32 (Placas) 1 mm
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L 0,12692 2

0,084611
0,042305 ®
0 Min X

0,00 45,00 90,00 (mm)
22,50 67,50

Al 3004 H32 (Placas) 1,5 mm

4,888
0,0039011 Min
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) 0,053472
0,026736 [}
0 Min X

0,00 45,00 90,00 (mm)
22,50 67,50

Al 3004 H32 (Placas) 2 mm

25,895
22,198
18,501
14,804
11,108
7.4108
3,7139
0,017096 Min

0,00 50,00 100,00 (mm)
L SSaa——  SS—
25,00 75,00

Al 3105 H14 (Placas) 0,5 mm
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MAnsys

2025R2
STUDENT

0,00 50,00 100,00 (mm)
L Saa—— SS—
25,00 75,00

Al 3105 H14 (Placas) 1 mm

51,317
42,765
34,213
25,661
17,109
8,5574
0,0054068 Min

67,267 ‘
Node 810

30,000 (mm)
7,500 22,500
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0,24949
0,20791

0,16633
1 012474 z

0,083163

0,041582 ®

0 Min X

0,00 50,00 100,00 (mm)
L A SSSaa—  SS—
25,00 75,00

Al 3105 H14 (Placas) 1,5 mm

X
0,000 15,000 30,000 (mm) ®
[ e—— e—
7,500 22,500

0,18394
0,15766
0,13139

0,10511
4 0,078832 4
0,052554
0,026277 @
0 Min 2
0,00 50,00 100,00 (mm)
L S— SS—
25,00 75,00

Al 3105 H14 (Placas) 2 mm
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0,019245 @
0 Min X

0,00 45,00 90,00 (mm)
22,50 67,50

0,017532 Min X

0,000 15,000 30,000 (mm) [
N ——
7,500 22,500

Al 6063 T6 (Placas) 1,5 mm

43,822 |
Node 821

0,00 20,00 40,00 (mm) L ]

10,00 30,00
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0,00 45,00 90,00 (mm)
22,50 67,50

Al 6063 T6 (Placas) 2 mm

0,000 15,000 30,000 (mm) ®

0,00 50,00 100,00 (mm)
L SSSa—  SSS—
25,00 75,00

Al 1050 H19 (Placas) 0,5 mm

73



0,026158 Min X

0,000 15,000 30,000 (mm) ®
7,500 22,500

0,00 50,00 100,00 (mm)
L S———_ SSS—
25,00 75,00

Al 1050 H19 (Placas) 1 mm

85575
0,005423 Min X

0,000 15,000 30,000 (mm) ®
L — —]
7,500 22,500
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0,00 50,00 100,00 (mm)
N

Al 1050 H19 (Placas) 1,5 mm

0,000 10,000 20,000 (mm) ®
]

—
5,000 15,000

0,18699
0,16028
| 0,13356
0,10685
L | 0,080138
| 0053425
0,026713
0 Min

0,00 50,00 100,00 (mm)
T

Al 1050 H19 (Placas) 2 mm
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25,887
22,191
18,496
14,8

11,104
7,4087

3713

0,017506 Min X
0,000 15,000 30,000 (mm) ® |
— — )
7,500 22,500

0,00 45,00 90,00 (mm)
22,50 67,50

Al 1200 H14 (Placas) 0,5 mm

90,534
77,604
64,675
51,745
38,815
25,885
12,956
0,02598 Min

0,000 15,000 30,000 (mm) ®

7,500 22,500
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0,10766 @
0 Min X

0,00 45,00 90,00 (mm)
22,50 67,50

Al 1200 H14 (Placas) 1 mm

STUDENT

0,000 10,000 20,000 (mm) ®
)

—
5,000 15,000

. 0,24979
0,20816
0,16653

L1 0,1249 z
| 0083265
0,041632 ®
0 Min X
0,00 40,00 0,00 (mm)
[ SSa— SS—
20,00 60,00

Al 1200 H14 (Placas) 1,5 mm
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STUDENT

43,824 ‘
Node 820 4

0,000 10,000 20,000 (mm) ®
]

T
5,000 15,000

. 0,052619
0,02631 [
0 Min X

0,00 40,00 80,00 (mm)
[ S——— SSS—
20,00 60,00

Al 1200 H14 (Placas) 2 mm

13,278
29,582
25,887

22,191

18,495

14,8

11,104

7,4087

3,7131
0,017504 Min

0,000 10,000 20,000 (mm) ®
]

—
5,000 15,000

78



— 0,077076

I
hj 0,057807

0,038538

0,019269

0 Min

0,00 40,00 80,00 (mm)
L — SS—
20,00 60,00

Al 6063 T6 (Perfil cuadrado) 1 mm

Ansys
2025 R2
STUDENT

0,30018
02573

0,21441
0,17153

I
D 0,12865 Z

0,085765

0,042883 )

0 Min X

0,00 40,00 80,00 (mm)
L~ SS———— SS—
20,00 60,00

Al 6063 T6 (Perfil cuadrado) 1,5 mm
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Ansys

2025R2
STUDENT

0,000 10,000 20,000 (mm) [ ]
[ ee— se—]
5,000 15,000

i
D 0,081301
. 0,054201

0,0271

0 Min

0,00 50,00 100,00 (mm)
L SS——_ SS—
25,00 75,00

Max o

33226 Y
Node 821 4§

0,017479 Min X
0,000 15,000 30,000 (mm) ® |
S aa—
7,500 22,500
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0,079394
—1 0,059545
0,039697
0,019848
0 Min

0,00 50,00 100,00 (mm)
L S— S—
25,00 75,00

Al 6063 T5 (Perfil cuadrado) 1 mm

0,000 15,000 30,000 (mm) ®

0,3008

0,25783
0,21486
0,17189

—| 0,12892 z
0,085943
0,042972 ®
0 Min X
0,00 45,00 90,00 (mm)
22,50 67,50

Al 6063 T5 (Perfil cuadrado) 1,5 mm
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0,000 10,000 20,000 (mm) ®
)

—
5,000 15,000

0,1901
0,16294
0,13578
0,10863
| 008147
0,054313

z
0,027157 @
0 Min X

0,00 45,00 90,00 (mm)
22,50 67,50

Al 6063 T5 (Perfil cuadrado) 2 mm

I {

33,226 !
Node 821 J

0,017472 Min
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0,13923
0,11934
| 0,099449
0,079559
L ! 0,059669
| 003078
0,01989
0 Min

0,00 45,00 90,00 (mm)
22,50 67,50

AISI 304L (Perfil cuadrado)1 mm

STUDENT

67,754

59,286

50,817

42,348

33,879

2541

16,942 Min
84728

0,003944 Min X
0,000 15,000 30,000 {mm) ® |
L — —]

7,500 22,500

0,00 45,00 90,00 (mm)
22,50 67,50

AISI 304L (Perfil cuadrado)1,5 mm
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43113
Node 820 4

0,000 15,000 30,000 (mm) ®
7,500 22,500

0,066204
0056746
0,047288
0,037831
| 0028373

- 0,018915
0,0094577 [
0 Min X

0,00 50,00 100,00 (mm)
L SS— SS—

AISI| 304L (Perfil cuadrado)2 mm

32,506 |
Node 821 /]
—
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0,00 50,00 100,00 (mm)
Ly — SSS—

AISI 430 (Placas) 0,5 mm

STUDENT

293,04 Max
260,48
227,93
195,37
162,81
130,25
97,691
65,132
32,574
0,014913 Min

X
0,000 10,000 20,000 (mm) ®
— —— ]
5,000 15,000

0,00 50,00 100,00 (mm)
T

AlSI 430 (Placas) 1 mm
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66,72 .
Node 810

0,056528
0,028264
0,014132
0 Min
0,00 50,00 100,00 (mm)
L~ SS————_ SS—
25,00 75,00

AlSI 430 (Placas) 1,5 mm

0,000 10,000 20,000 (mm) ®
)

—
5,000 15,000
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0,035573

{ 0,02668 z
0,017787
0,0088933 ®
0 Min X
0,00 45,00 90,00 (mm)
22,50 67,50

AISI 430 (Placas) 2 mm

0,000 10,000 20,000 (mm) ®
]

T
5,000 15,000

0, 5
0,038935
0,032446

0,025957
| 0019468 =
0,012978
0,0064892 )
0 Min X
0,00 45,00 90,00 (mm)
22,50 67,50

Arbol de la simulacién
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GEOMETRIA DRIGINAL

Anexo 6: Iteraciones de calculo por espesor y material para geometria circular.

Iteracion PVC PN16

0,11421 Min

0,00 40,00 80,00 (mm)
L SS———— SS—
20,00 60,00

Iteracion PVC PN 20
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25,841
Node 21051 f!
32,763 {
Node 506 /°
32,878 ‘
|

Node 494

0,068331 Min

0,00 40,00 80,00 (mm)
L SS—— SSS—
20,00 60,00

Iteracion Aluminio 6063 T5

85,12
74,513

63,897
53,282
42,666
32,051
21435
10,819
0,20371 Min
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| 013875
0,069373 ®
0 Min X

0,00 40,00 80,00 (mm)
L~ S— SSS—
20,00 60,00

Iteracion Aluminio 6063 T6

STUDENT

0,20371 Min

0,000 10,000 20,000 {mm) ®
)

—
5,000 15,000

5383

0,48461
041538
0,34615

0,00 40,00 80,00 (mm)
S Ea——— )
20,00 60,00

Iteracion PLA GP 5 mm
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Ansys

2025R2
STUDENT

23828
2,085
1,7871
1,4803
1,191
0,893
0,59571
0,29786 ®
0 Min X

0,00 40,00 80,00 (mm)
I )

Iteracion PLA IM 5 mm

23,947 Max
21,288
18,628
15,969
13,309
10,65
7,9902
5,3307
26712
0,011747 Min

17,363 ‘
Node 494 ff
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0,00 40,00 80,00 (mm)
L S——— SSS—
20,00 60,00

Modelo computacional mallado

0,00 35,00 70,00 (mm) z X

17,50 52,50

Arbol de la simulacion
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W Project
- (& Model (D4)
/{8 Geometry Imports
@ Geometry
/8 Materials
v 5% Coordinate Systems
T Mesh
- ,\@ Edge Sizing
: v Quadrilateral Dominant Method
=[] Static Structural (D5)
/1] Analysis Settings
+@ EmpujeMotores
@, TorqueHélice
/@ PesoBateria
/@ Perno 2
/@, Perno 1
=& Solution (D6)
- ,{5) Solution Information
%@ Total Deformation
@0 Equivalent Stress

Esquema del proyecto

- C - D
+ [ 7 secsnan
2 @ ErgreerngDez /ey 2 @ EngresingDaz
Greular y Rectangular 3 [ Geomery
+[@ veie ]
5 @ Sewp o
6 @ Solton
7 @ Resis
CIRCULAR

4

ANRANAY A

“

Convergencia de mallado circular

Iteracion  Configuracion Desplazamiento  Esfuerzo

Cantidad de

[mm] de Von elementos y nodos
Misses
[MPa]
1 Malla Default 0,89382 36,617 Elementos: 138
Nodos: 114
2 Malla 1 [mm] 0,62432 84,17 Elementos: 14295

Nodos: 14451
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3 14 divisiones 0,62418 63,324 Elementos: 14468
Nodos:14629

4 20 divisiones 0,6241 64,724 Elementos: 14468
Nodos:14629

5 Capas de inflacion 0,62463 68,809 Elementos: 14710
Nodos:14905

6 Multizone 0,62423 60,177 Elementos: 14392
Nodos: 14638

7 24 divisiones 0,62464 70,583 Elementos: 14968
Nodos: 15180

8 Malla 0,75 [mm] 0,62436 71,198 Elementos: 25980

Nodos: 26220

Anexo 7: Iteraciones de calculo por espesor y material para geometria rectangular.

Iteracion Aluminio 6063 T5 1 mm

119,76 Max
106,46
03,155
79,852
66,549
53,246
39,043
26,64
13,336
0,033415 Min

69,286  \]
Node 76

0,43134 Max
0,38341
0,33549
0,28756
0,23963
0,19171
0,14378

0,095853
0,047927 (]
0 Min x

0,00 45,00 90,00 (mm)
o E—
22,50 67,50

Iteracion Aluminio 6063 T5 1,2 mm
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E: Rectangular

Total Deformation
Type: Total Deformation
Unit: mm

Time: 15

09-07-2026 12:27:49

0,30866 Max
0,27436
0,24007
0,20577
0,17148
0,13718
0,10289
0,06859
0,034295
0 Min

90,00 (mm)
]

22,50

E: Rectangular
Equivalent Stress
Type: Equivalent (von-Mises) Stress - Top/Bottom
Unit: MPa

Time: 15 Min
09-07-2026 12:27:42

100,74 Max
89,552
78,363
67,175
55,086
44,797 55053\
sEhite Node 76 /8
22,42
1,232
0,0433 Min

Iteracion Aluminio 6063 T5 1,5 mm

E: Rectangular

Equivalent Stress

Type: Equivalent (von-Mises) Stress - Top/Bottom
Unit: MPa

Time: 15

09-07-2026 12:34:51

€5,849 Max

58,534

51,219

43,905

36,59

29,275

21,961

14,646

7,3314

0,016725 Min Min

0,00

67,50

60,00 (mm) ]

15,00

45,00



| 0,14213
| 0,11845
0,00475
| 007106
0,04737!
0,023689
0 Min

0,00 45,00 90,00 (mm)
22,50 67,50

Iteracion Aluminio 6063 T6 1 mm

126,97
11,1
95,235
79,368
63,501
47,634

| 31,767
159
0,03341 Min

60,00 (mm)

033478
0,28695
0,23913
0,1913

| 014348

| 000565
0,047825 ®
0 Min X

0,00 45,00 90,00 (mm)
22,50 67,50

Iteracion Aluminio 6063 T6 1,2 mm
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E: Rectangular

Total Deformation
Type: Total Deformation
Unit: mm

Time: 15

09-07-2026 12:47:48

0,30802 Max
0,27379
0,23957
0,20534
0,17112
0,1369
0,10267
0,068448
0,034224 ®
0 Min

0,00 45,00 90,00 (mm)
]

22,50 67,50

E: Rectangular

Equivalent Stress

Type: Equivalent (von-Mises) Stress - Top/Bottom
Unit: MPa

Time: 15

09-07-2026 12:48:10 ]

100,74 Max
89,552
78,363
67,174 55051
55,986 L
44797
33,609
22,42
11,232
0,0433 Min

0,00 30,00 60,00 (mm) @
]
15,00 45,00

Iteracion Aluminio 6063 T6 1,5 mm

E: Rectangular
Equivalent Stress
Type: Equivalent (von-Mises) Stress - Top/Bottom
Unit: MPa

Time: 15
09-07-2026 12:51:27

65,849 Max
58,534
51,219
43,905
36,59
21,961 Mode 76
14,646

73314
0,016731 Min

Min

97



0,18912
0,16548
0,14184
0,1182
0,094559
0,070919
0,04728
0,02364
0 Min

0,00 40,00 80,00 (mm)
L SSa— SS—
20,00 60,00

Iteracion Aluminio 6061 T6 1,5 mm

65,848 Max
58,534
51,219
43,905
36,59
29,275
21,961
14,646
73314
0,016761 Min

42,176 ‘\
Node 76

0,18911
0,16547
0,14183
0,11819
0,094553
0,070915

0,047276
0,023638 °
0 Min X

0,00 40,00 80,00 (mm)
T
20,00 60,00

Iteracion Aluminio 6061 T6 2 mm
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12,50 37,50

| 0,092792
| 0,077327
—! 0,061861
Ll 0,046396
n 0,030031
0,015465
0 Min

0,00 50,00 100,00 (mm)
[ SSaaa— SSS—

Mallado computacional

0,00 40,00 80,00 (mm)
EN a0
20,00 60,00

Arbol de la simulacion
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1 project
= (& Model (E4)
- /\@) Geometry Imports
@ Geometry
- W Midsurface - Sélido\Midsurface1
/5 Materials
% Coordinate Systems
T Mesh
g% Quadrilateral Dominant Method
- ,\@ Edge Sizing
: -4 Inflation
=L Static Structural (E5)
-/ Hf] Analysis Settings
449 Standard Earth Gravity
- /@ Force 2
- /@, Moment
/@ Pemo 1
=% Solution (E6)
- /{) Solution Information
i /@3 Total Deformation
- /@@ Equivalent Stress

Esquema de la simulacion

- C - D
EHETTTEE BT
2 @ EngreerngDsm 2 @ EngresingDam o
Crcular y Rectangular 3 [B Geomery

4 @ Model

5| @ Sewp

& @ Solton

7 @ Resls ) Resits

CIRCULAR Rectangular

¥ Stk Sl
& Engnesding Data

SISININS

b DU, I U Y |

geem

VIR IR IRYRA AN
S

Convergencia de mallado

Iteracion  Configuracion Desplazamiento  Esfuerzo Cantidad de
[mm] de Von elementos y nodos
Misses
[MPa]

1 Malla Default 0,12916 19,49 Elementos: 328
Nodos: 330
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2 Malla 5 [mm] 0,14113 26,765 Elementos: 1140
Nodos: 1167

3 Malla 1 [mm] 0,147 59,106 Elementos: 26572
Nodos: 26785

4 14 divisiones 0,14704 59,104 Elementos: 26444
Nodos: 26608

5 Capas de inflacion 0,14721 64,774 Elementos: 26752
Nodos: 26856

6 20 divisiones 0,14731 68,014 Elementos: 27666
Nodos: 27771

7 24 divisiones 0,14736 68,031 Elementos: 28179

Nodos: 28276

Anexo 8: Iteraciones de calculo por espesor y material para geometria propuesta.
Iteracion PA12 (Nylon 12)

0,010009 Min

7,500

22,500

Iteracion PAG6 (Nylon 6)

0,00

45,00

90,00 (mm)

22,50

101
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X
0,000 15,000 30,000 (mm) ®
[ e—— e—
7,500 22,500

0,00 45,00 90,00 (mm)
22,50 67,50

Iteracion PAG66 13-15% GF (Nylon 6,6)

0,0099694 Min X
0,00 20,00 40,00 (mm) L ]
— — ]
10,00 30,00
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. 0,79192

Ll 052705
0,26397 ®
0 Min

0,00 45,00 90,00 (mm)
22,50 67,50

Iteracion PC 10% GF (Policarbonato)

28,64
25,068
21,488
17,908
14,329
10,749
7,1695
3,5898
0,010176 Min

30,000 (mm)

0,85385 z

0,56923
0,28462 [ ]
0 Min X
0,00 35,00 70,00 (mm)
17,50 52,50

Iteracion PC 20% CF (Policarbonato)
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20,038 “

Node 33751

0,00 20,00 40,00 (mm) ®
L e —]
10,00 30,00

0,51689

0,44305

0,36921

0,29537
L ! 022153 z
| 014768

0,073842 ®

0 Min

0,00 40,00 80,00 (mm)
——  a— )
20,00 60,00

Iteracion PET 15% GF

I

20,184 .
Node 33751

7,500 22,500
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4 0,53178

0,35452
0,17726 ®
0 Min X

0,00 45,00 90,00 (mm)
22,50 67,50

Iteracion PET Unfilled

25,073

21,493

17,912

14,332

10,751

7171

3,5906
0,010196 Min

30,000 (mm)

0,00 45,00 90,00 (mm)
L SSS———— _ SSS—
22,50 67,50

Iteracion PLA 10% GF
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28,659
25,078
21,49
17,915
14,334
10,753
71723
3,5913
0,010213 Min

X
0,000 15,000 30,000 (mm) ®
— — ]
7,500 22,500

0,00 45,00 90,00 (mm)
22,50 67,50

Iteracion PLA 30% GF

28,659
25,078
21,49
17,915
14,334
10,753
71723
3,5913
0,010213 Min

0,000 15,000 30,000 (mm) ®
— ]
7,500 22,500
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0,00 45,00 90,00 (mm)
22,50 67,50

Iteracion PLA 30% NF

25,078
21,49
17,915
14,334
10,753
71723
3,5913
0,010213 Min

0,000 15,000 30,000 (mm) ®

7,500 22,500

0,97026

0,7762
1 0,58215 Z
= 0,3881
0,19405 @
0 Min X
0,00 45,00 90,00 (mm)
22,50 67,50

Iteracion PLA GP
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28,436

npis Max

21,329

17,776 28988\

10,669

71161

3,5628

0,0095189 Min X
0,00 20,00 40,00 (mm) ®
_10,00:_30,00:

0,00 45,00 90,00 (mm)
22,50 67,50

Iteracion PLA HH

28,436

24,883

21,329

17,776 Node 33751
14,223

10,669

71161

3,5628

0,0095189 Min

0,000 15,000 30,000 (mm) ®
L —— —
7,500 22,500
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| 053120
0,26564 @
0 Min

0,00 45,00 90,00 (mm)
22,50 67,50

Iteracion PLA HH, HI

24,883
21,329
17,776
14,223
10,669
7,161
3,5628
0,0095189 Min

0,000 15,000 30,000 (mm) ®
]

—
7,500 22,500

0,00 45,00 90,00 (mm)
22,50 67,50

Iteracion PLA HI
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28,436

24,883

21,329

17,776 Node 33751

14,223

10,669

7,161

3,5628

0,0095189 Min X

0,000 15,000 30,000 (mm) ®
[ e—— e—
7,500 22,500

2,277

1,9517
1,6264
1,3011
L | 097584
iﬁ 0,65056
032528 ®
0 Min %

0,00 50,00 100,00 (mm)
L SSa——_ SS—

Iteracion PLA IM

28,436

24,883

21,329

17,776

14,223 Node 33751

10,669

7,161

3,5628

0,0095189 Min =

0,00 20,00 40,00 {mm) @
10,00 30,00
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| 060737
0,34869 ®
0 Min X

0,00 50,00 100,00 (mm)
L SS—— SS—

Iteracion Epoxy Resin

28.6

25,088
21,506

17,923

14,341

10,758
71754

3,5928
0,010253 Min

—
5,000 15,000

2,0394
[ | 1,6995
1,3596
L1 1,0197
| 06708
0,3399
0 Min

0,00 45,00 90,00 (mm)

Iteracion Polyester

111



25,085
21,503
17,921
14,339
10,757
7,1745
3,5924
0,010241 Min X

0,00 20,00 40,00 (mm) L]
[ e— S—]
10,00 30,00

0,00 50,00 100,00 (mm)
L — S—]
25,00 75,00

Iteracion PUR

3,5874
0,010115 Min X

0,00 30,00 60,00 (mm) [
L SS— SS—
15,00 45,00
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1,2156

0,97247 - Max 2
0,72935 =
048624
0,24312 ®
0 Min X
0,00 50,00 100,00 (mm)
T —)
25,00 75,00

Iteracion VE

3,5719
0,0097361 Min

X,
0,00 20,00 40,00 (mm) L
[ —— S—]
10,00 30,00

0,00 50,00 100,00 (mm)
L SEaa——  SSS—
25,00 75,00

Mallado computacional
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0,00 40,00 80,00 (mm)
I 00O
20,00 60,00

Arbol de la simulacion
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%D Mesh
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- yJi] Analysis Settings

s
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=& Solution (M6)
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- /@B Total Deformation
. /@@ Equivalent Stress

Esquema del proyecto
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v L v M

N eoioe I sora
2 & Engineedng Dats /‘—2gEngme'ng&ﬂ v i
Plasticos Casita 1ra 3 [l Geomery v
4 [@ osd ol
5 @ Seno ok
6 @ Sokgon Vb
7 @ Resis v 2
GEOMETRIA PARA IMPRIMIR
v ] v K
ST T
2 @ EngireerngDez v w2 @ EngnesingDaz v
Plésticos Casita 2do 3 [l Geomery v .,
4 @ Model &
5 @ Sewp v 7
6 @ Solton v ,
7 @ Reuis v

Copy of GEOMETRIA PARA IMPRIMIR

Anexo 9: Contraste de factores de seguridad analitico-numérico.

Material t [mm] FS [] FS FEM [-] Variacion
Geometria porcentual
[%]
Al 3004 H32 0,5 1,48 0,961 35,1
(Placas) 1 2,73 2,233 18,2
Original 1,5 3,78 3,417 9,6
2 4,65 4,525 2,7
Al 3105 H14 0,5 1,41 1,024 27,4
(Placas) 1 2,6 2,142 17,6
Original 1,5 3,6 3,255 9,6
2 4,43 4,313 2,6
Al 6063 T6 1,5 3,6 3,255 9,6
(Placas) 2 4,43 4,298 3,0
Original
Al 1050 H19 0,5 1,55 1,016 34,5
(Placas) 1 2,85 2,331 18,2
Original 1,5 3,95 3,588 9,2
2 4,86 4,716 3,0
Al 1200 H14 0,5 1,07 0,703 34,3

(Placas) 1 1,98 1,611 18,6
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4ta iteracion

Original 1,5 2,74 2,490 9.1
2 3,38 3,273 3,2
Al 6063 T6 1 3,73 3,050 18,2
(Perfil 1,5 5,16 4,670 9,5
cuadrado) 2 6,35 6,166 2,9
Original
Al 6063 1 2 1,636 18,2
T5(Perfil 1,5 2,77 2,504 9,6
cuadrado) 3,41 3,306 3,0
Original
AISI 304L (Perfil 1 3,09 2,547 17,6
cuadrado) 1,5 4,28 3,937 8,0
Original 5,27 5,225 0,9
AISI 430 0,5 2,86 1,866 34,8
(Placas) 1 5,29 4,356 17,7
Original 1,5 7,33 6,730 8,2
2 9,01 8,930 0,9
PVC PN16 2 1,429 0,84 41,2
Circular
PVC PN20 2,3 1,615 0,92 43,0
Circular
Al 6063 T5 1 1,541 1,03 33,2
Circular
Al 6063 T6 1 2,873 1,92 33,2
Circular
PLA GP 5 2,582 0,42 83,7
Circular
PLAIM 5 2,213 0,36 83,7
Circular
Al 6063 T5 1 3,77 1,589 57,9
Rectangular 1,2 4.4 1,999 54.6
1,5 5,29 2,610 50,7
Al 6063 T6 1 7,02 2,959 57,8
Rectangular 1,2 8,2 3,723 54.6
1,5 9,85 4,859 50,7
Al 6061 T6 1,5 11,54 3,465 70,0
Rectangular 2 14,38 4,361 69,7
PA12 (Nylon 12) t sup: 2,5 3,26 2,403 26,3
4ta iteracion t lat: 5
PAG6 (Nylon 6) t sup: 2,5 3,17 2,346 26,0
4ta iteracion t lat: 5
PA66 13-15% GF t sup: 2,5 3,57 2,633 26,2
(Nylon 6,6) t lat: 5
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4ta iteracion

PC 10% GF t sup: 2,5 2,71 1,993 26,5
(Policarbonato) t lat: 5
4ta iteracion
PC 20% CF t sup: 2,5 5,74 4,254 25,9
(Policarbonato) t lat: 5
4ta iteracion
PET 15% GF t sup: 2,5 4,45 3,281 26,3
4ta iteracion t lat: 5
PET Un t sup: 2,5 3,01 2,213 26,5
4ta iteracion t lat: 5
PLA 10% GF t sup: 2,5 3,57 2,624 26,5
4ta iteracion tlat: 5
PLA 30% GF t sup: 2,5 4,95 3,639 26,5
4ta iteracion tlat: 5
PLA 30% NF t sup: 2,5 3,01 2,213 26,5
4ta iteracion tlat: 5
PLA GP t sup: 2,5 2,08 1,544 25,8
4ta iteracion tlat: 5
PLA HH t sup: 2,5 1,85 1,373 25,8
4ta iteracion tlat: 5
PLA HH, HI t sup: 2,5 2,34 1,737 25,8
4ta iteracion tlat: 5
PLA HI t sup: 2,5 1,76 1,307 25,7
4ta iteracion tlat: 5
PLA IM t sup: 2,5 1,94 1,440 25,8
4ta iteracion tlat: 5
Epoxy Resin t sup: 2,5 2,05 1,528 25,5
4ta iteracion tlat: 5
Polyester t sup: 2,5 1,53 1,124 26,5
4ta iteracion tlat: 5
PUR t sup: 2,5 2,56 1,884 26,4
4ta iteracion tlat: 5
VE t sup: 2,5 2,92 2,161 26,0
t lat: 5

117



Anexo 10: Planos piezas a fabricar.

Vista isométrica

Vista Frontal

10,25mm2%Smm

20,5mm
Vista Superior
29,8mm

222,5mm
228mm =

Vista Inferior

203,35mm
213tm

222,35mm
Vista Lateral Contenido Dibujado por

Fecha UNIVERSIDAD DE CONCEFCION
EACULTADCE GE MR

Samuel Aarén Vergara Garilao
Revisado por

Frank Joachim
Tinapp Dautzenberg

Faar | [ese
| 1 | esc Hﬂﬂ

09/07/2026

Vista isométrica
Vista Frontal

1
20mm
|

i

—=i— 1mm
20mm

Vista Superior
#9,8mm

30,9mm

L 203,5mm
L m
L 222,5mm
228mm

Vista Inferior

203,35mm P
213mm e UNIVERSIDAD DE CONCEPCION
L 222,35mm FACULIAD OE IGENIST
Vista Lateral Cantenide Dibujado por
) ) Samuel Asron Vergara Carilao
Brazo de aluminio perfil original Fovisads por
Frank Joachim
Tinapp Dutzenberg
Propuao 09/07/2026 |"""‘ ] |‘§§= jﬂz:

Anexo 11: Grafica experimental fibra de carbono.
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Anexo 12

Anexo 13:

2000

1500

Fuerza [F]

2000

1500

Fuerza [F]

—— Fibra Exp.1
-- Fibra Exp.2
---+ Fibra Exp.3

1

1,5

Desplazamiento [mm]

Grafica experimental aluminio.

Aluminio Exp.1
Aluminio Exp.2
Aluminio Exp.3

Grafica experimental PLA.
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Anexo 14: Grafico simulacion fibra de carbono.

2000

—— E=55[GPa]
---- E=56[GPa]
------- E =56,5 [GPa]
--=+ E=58[GPa]
------- E =60 [GPa]
1500F+{ ---- E=65632[GPa]
E =67 [GPa]

Fuerza [F]

500

0 n n 1 n n n 1 n n n 1 n n n 1 n
0,2 04 0,6 0,8

Desplazamiento [mm]

Anexo 15: Grafico simulacion aluminio.
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2500

2000

1500

Fuerza [F]

1000

500

4000

3000

Fuerza [F]

1000
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Anexo 16: Grafico simulacion PLA.
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Anexo 17: Recalculo ajustado numérico por material y geometria.
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