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Resumen: el siguiente articulo presenta una metodologia de aplicacion de un anélisis de tole-
rancia al dafio en la estructura del ala de una aeronave categoria LSA. Este estudio contempla
un anélisis CFD en ANSYS Fluent donde se calculan las cargas aerodindmicas que acttan sobre
el ala, seguido de un andlisis de resistencia estructural en el cual se realiza una integracién
Fluid-Structure Interface con la que se determinan los esfuerzos méximos soportados por la
estructura mediante Elementos Finitos (FEA) realizado en ANSYS Workbench, un analisis de
tamanos de grieta criticos, sobre los elementos primarios de la estructura y un célculo de vida
residual de estos elementos con el fin de crear un intervalo de inspecciones NDT para garanti-
zar la integridad estructural del ala de |a aeronave.

Palabras clave: andlisis de tolerancia al dafo; analisis por elementos finitos; aleacion de alu-
minio; crecimiento de grietas; estructuras de aeronaves; simulacion multifisica; vida residual;
inspeccién por medios no destructivos.

Resumo: o artigo a seguir apresenta uma metodologia de aplicacdo de um analise de toleran-
cia ao dano a estrutura da asa duma aeronave categoria LSA. Esse estudo contém um analise
CFD em ANSYS Fluent onde séo calculadas as cargas aerodinamicas que agem sobre a asa
seguido dum analise de resisténcia estrutural no qual e feita uma integracdo Fluid-Structure
Interface com a qual sdo determinados os esforcos maximos suportados pela estrutura por
meio de Elementos Finitos (FEA) realizado em ANSYS Workbench, um analise de tamanhos de
fenda criticos sobre os elementos primarios da estrutura e um calculo de vida residual destes
elementos com a finalidade de criar um intervalo de inspegdes NDT para garantir a integridade
estrutural da asa da aeronave.

Palavras-chave: analise por elementos finitos; analise de tolerancia ao dano estruturas de

aeronaves; crescimento de fendas; inspecdo por meios ndo destrutivos; liga de aluminio; simu-
lacdo multifisica; vida residual.

Abstract: The following article presents a methodology for applying a Damage Tolerance
Analysis to the wing structure of an LSA category aircraft. This study contemplates a CFD anal-
ysis in ANSYS Fluent where aerodynamic loads that work on the wing are calculated, followed
by a structural resistance analysis in which an integration Fluid-Structure Interface is made
to determine the maximum stresses supported by the structure using Finite Element (FEA)
performed in ANSYS Workbench, an analysis of critical crack sizes on the primary elements of
the structure and a residual life calculation of this elements in order to create NDT inspections
intervals to ensure structural integrity of the aircraft wing.

ey Words: Aircraft Structure; Aluminum Alloy; Crack Growth; Residual Life.; Damage Tolerance
Analysis; Finite Element Analysis; Non-Destructive Testing (NDT); Multiphysics Simulation.
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Nomenclatura
A =Relacién de taperado (G/C)
p = Factor concentrador de grieta
o = Esfuerzo soportado por la pieza
AN = Numero de ciclos para falla de la pieza
a =Tamaro de la grieta
acrit = Tamafo critico de grieta
af = Tamaio final de la grieta
ai = Tamafo inicial de la grieta
AR = Relacién de aspecto del ala
b = Envergadura del ala
G, = Coeficiente de arrastre aerodinamico
Co = Coeficiente de arrastre parasito
C = Cuerda en laraiz del ala
G = Cuerda en la punta del ala
G = Coeficiente de sustentacién
D = Didmetro del agujero
e = Eficiencia de Oswald
Kc = Factor de intensidad de esfuerzo
L = Fuerza de sustentacion
Le = Fuerza de sustentacién ideal para un ala eliptica
Lt = Fuerza de sustentacién ideal para un ala taperada
n = Factor de carga
Nr= Numero de ciclos para inspeccién segura
SF = Factor de seguridad
W = Ancho de la pieza
Wiyrow= Peso maximo al despegue
y = posicién alo largo de la envergadura (gje y)

Abreviaturas y definiciones
CAD Computer Aided Design — Disefio asistido por com-
putadora.
CFD Computer Fluid Dynamics — Dinamica de fluidos
computacional.
FSI Fluid-Structure Interface— Interaccion Fluido-Estructura.
Homebuilt Aeronave hecha en casa.
LSA Light Sport Aircraft — Aeronave deportiva ligera.
MFEL Mecanica de Fractura Elastico-Lineal.
NDT Non-Destructive Testing — Ensayos no destructivos.
Twist aerodindmico Diferencia entre los perfiles aerod-
indmicos de la raizy la punta del ala.

Twist geométrico Diferencia entre el angulo que confor-
ma la cuerda de la raiz y la punta del

ala respecto a la direccién del viento.

Quad Tipo de elemento empleado en CFD cuya carac-
teristica principal es su

forma rectangular en 2D o prismatica en 3D.

Introduccion

Las aeronaves LSA son ampliamente usadas en la avia-
cién civil, algunas de estas aeronaves no poseen certifi-
cacion tipo, por dicha condicién el desgaste y fatiga por
el ciclaje no han sido calculados de una manera rigurosa
en la estructura del ala; para este estudio se utilizd como
ejemplo una aeronave homebuilt de dos pasajeros, de ala
baja en voladizo, totalmente fabricada en aluminio. Dicha
aeronave ha presentado en el pasado una serie de acci-
dentes que llevo a los entes reguladores de la aviacion civil
a pensar que el disefio del ala no era seguro, debido a esto
es necesario laimplementacion de un anlisis de tolerancia
al dafio, para determinar de manera analitica los intervalos
de inspeccién para su uso seguro.

El andlisis de tolerancia al dafio se realizd, en primer
lugar, determinando las cargas a las cuales estd sometida
la aeronave en condiciones criticas de vuelo mediante un
analisis CFD, validado de manera analitica, después por
medio del programa de elementos finitos ANSYS en su
modulo Workbench se calcularon los esfuerzos causados
por las cargas que soporta el ala, se determinaron los ele-
mentos criticos, aquellos que soportan mayores esfuerzos
y que poseen un menor factor de seguridad; para dichos
elementos se estimd un tamafio critico de grieta, si la gri-
eta alcanza dicho tamafio la pieza fallara, y por ultimo se
determinaron los tiempos de inspeccion seguros para que
dichas grietas no se presenten. Los métodos de inspeccidn
usados para este analisis fueron: Ultrasonido, Corrientes de
Eddy e inspeccién visual por medio de Boroscopio, los ti-
empos de inspeccion para cada uno de los NDTs usados
varian por la precisién de las inspecciones al detectar grie-
tas en el material.

Estimacion de cargas y esfuerzos
Estudio de cargas aplicadas por medio de CFD

El estudio comienza con la superficie del ala modelada
en software CAD, la cual es importada en el modelador de
ANSYSYy se genera sobre ésta un encerramiento que seré el
dominio donde se analizara el fluido, y servira para asignar
las condiciones de frontera del andlisis, en este caso una
entrada de aire a una velocidad de 54m/s que corresponde
a la velocidad de maniobra de la aeronave a nivel del mar,
con un nimero de Reynolds de 4,5E+6 que significa un
régimen turbulento de operacién, para el cual se seleccio-
na el método de turbulencia Spalart-Allmaras, las paredes
laterales del dominio se asignan como non slip walls, por
ultimo se asigna un outlet pressure como salida del fluido.

Se enmalla el dominio del fluido con elementos
tetraédricos (Figura 1), se realiza un refinamiento en la
cercania de la superficie del ala y se realiza un enmallado
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Figura 1. Enmallado en CFD de la geometria perfil. Fuente: elaboracién propia.
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Figura 2. Distribucion de presion estética a lo largo de media envergadura. Fuente: elaboracion propia.

hibrido sobre la superficie que conforma el ala, estructura-
do por elementos prismaticos con un aumento progresivo
de su tamafio, esto con el fin de captar mejor el compor-
tamiento de la capa limite del perfil y asi mismo obtener
mejores resultados de las fuerzas sobre la geometria.

Se programan monitores para obtener la fuerza to-
tal de sustentacién y de arrastre aerodinamico al final de
la simulacién para los cuales corresponde 308422 [N]
y 221,041 [N] respectivamente, en este punto es posible
graficar los resultados de la presion estéatica sobre el ala, los
cuales se muestran en la Figura 2.

Se emplea el método Schrenk (Schrenk, 1940) para de-
terminar la distribucion de las cargas aerodinamicas sobre
el ala (figura 3) y de esta forma validar el andlisis por CFD,
este método semi-empirico asume que para un ala de rel-
acion de aspecto finita, con bajo o nulo flechamiento, sin
twist aerodindmico o geométrico y bajo una condicién de
operacion donde el aire se considera incompresible, existe
una variacion en la distribucion de sustentacion, ésta distri-
bucién depende de la forma del ala, donde se relaciona un

ala eliptica (cuya distribucién de carga es ideal, denotada
como Le) y un ala taperada, para este caso (donde su dis-
tribucion de carga es lineal variando Unicamente la cuerda
del perfil a lo largo de la envergadura, denotada como Lt),
por ultimo los resultados de las dos distribuciones asumi-
das son promediados para obtener una aproximacion final,
que se asemeja al comportamiento real de la sustentacion
sobre el ala.

@

L(')_lzwxr_mv";(l Q(l A)) E'l (2_)):
AT b AIZAN gt R

Para hallar la distribucién del arrastre aerodindmico
(Figura 4) también se emplea el método Schrenk, con la
diferencia que se debe calcular el arrastre total para asi ob-
tener la distribucion sobre el ala. El arrastre consiste en la
suma de las contribuciones del arrastre parasito, inherente
a la forma'y a la superficie expuesta al fluido, y el arrastre
inducido, debido a la eficiencia aerodindmica del ala, estos
valores se expresan en coeficientes.
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Figura 3. Distribucién de la sustentacién a lo largo de media
envergadura.
Fuente: elaboracion propia.
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De esta manera se puede realizar el producto entre
el coeficiente de arrastre y las condiciones de vuelo de la
aeronave para determinar el arrastre total.
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Figura 4. Distribucion del arrastre a lo largo de media envergadura.

Fuente: elaboracion propia.

Se procede con la comparacion de ambos andlisis para
ello se emplea la ecuacion (5) donde se determina la dif-
erencia porcentual o el “error”entre los valores obtenidos

|valorl — valor2|

diferencia porcentual = ——————————————m o 5

fevencia: porcenty (vmorl + L’a‘arZ'-l 100 ©)
2

\ 2 /

donde se tiene finalmente que, para la fuerza de
sustentacion total, obtenida del analisis CFD y de la inte-
gracion del area bajo la curva de la distribucion de suste-
ntacion lograda analiticamente, la diferencia porcentual
es igual a 4,89% lo cual esta dentro del valor aceptable
de error. Para los valores de arrastre aerodindmico la difer-
encia porcentual es de 9,14%, este valor es alto en cierta
medida; esto se debe principalmente al dispositivo en la
punta del ala, el wing-tip tipo hoerner que ayuda a una
mejor transicion de los vortices en la punta del ala, dis-
minuyendo el drag total y mejorando la eficiencia aerod-
indmica, esto no se considerd en el calculo analitico y de
alli la alta diferencia entre los valores.

Andlisis de esfuerzos en ANSYS Workbench

A partir de los planos originales de la aeronave se crea
un modelo simplificado en software CAD, como se observa
en la Figura 5 (Catia V5), este modelo idealiza cada uno de
los componentes de la estructura del ala como superficies,
esto disminuye considerablemente la cantidad de nodos
y elementos necesarios en el enmallado, conservando la
precision en los resultados posteriormente.

El preprocesamiento del modelo en ANSYS consiste
en nombrar las secciones del modelo para una mayor faci-
lidad en su manejo, se realizan las conexiones pertinentes
entre cada una de las superficies asemejandolas a las unio-
nes de la estructura real y se asigna un espesor a cada una
de las partes. Los materiales utilizados para la simulacion
son el Al2024-T3 y Al 6061-T6 (ASM Aerospace Specifica-
tion Materials Inc,, 2016), estas son algunas de las aleacio-
nes de aluminio mas utilizadas en la industria aeronautica.

Se utiliza una malla tipo Quad (Figura 6), ampliamente
utilizado en andlisis estructural debido a que este tipo de
malla estructurada se acopla mejor a cada una de las su-
perficies de la geometria simplificada, el uso de una malla
con elementos triangulares podria inducir concentradores
de esfuerzos, lo que provocaria errores en los resultados.
Adicionalmente, se tiene en cuenta que el tamafio de el-
emento sea el suficiente para garantizar cierta precision
en el andlisis, esto se hace mediante una convergencia de
malla, donde se realiza un proceso iterativo donde la vari-
able es el tamafo de los elementos de la malla, todas las
pruebas estan sometidas bajo las mismas condiciones de
carga, y se cambia progresivamente la densidad de la mal-
la hasta obtener una tendencia en los valores de esfuerzo,
obtenidos en cada iteracién. Finalmente, se restringe el
modelo limitando los grados de libertad en la raiz del ala,
asemejando una estructura en voladizo, luego se realiza
la importacién de la distribucidn de presiones desde CFD
para ser aplicada sobre la estructura (Figura 7), a esto se le
llama Fluid-Structure Interface (FSI) (ANSYS, Inc., 2011).
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Figura 5. Geometria simplificada en Catia V5 de un ala de una aeronave categoria LSA.
Fuente: elaboracién propia.
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Figura 6. Enmallado de la estructura simplificada del ala.
Fuente: elaboracién propia.
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Figura 7. Presién importada sobre la estructura del ala.
Fuente: elaboracion propia.
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Figura 8. Deformacién total de la estructura (visualizacion sin la piel).
Fuente: elaboracion propia.
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Figura 9. Esfuerzos normales a lo largo de la envergadura (Eje Y) (visualizacién sin la piel).
Fuente: elaboracion propia

Se puede observar la deformacion total del ala, segun
Figura 8, bajo las cargas aerodindmicas maximas (factor
de carga 4 determinado por la envolvente de vuelo)
donde el mayor valor de deformacion es de 1,568in en
la punta del ala con Aluminio 2024-T3 y de 1,663in con
Aluminio 6061-T6.

En la Figura 9, se puede observar el comportamiento
de los esfuerzos normales a lo largo de la viga principal de
la estructura, se aprecia que el ala se encuentra bajo fle-
xién, donde la parte inferior estd sometida a tension, con-
dicién bajo la cual es probable la generacion de grietas. El
esfuerzo maximo a tension se encuentra en la viga trasera,
punto donde el factor de seguridad minimo para el alumi-
nio 2024-T3 es de 1,2, con la aleacion 6061-T6 es de 1,07,
estos valores son muy bajos (Una estructura certificada por
la FAR 23 debe tener como minimo un FS de 1,5 (Federal
Aviation Administration, 23.303. Amdt. 62), lo que supone

un margen de seguridad muy cerrado para que la estruc-
tura soporte factores de carga mayores a 4, adicionalmente
es mas susceptible a una falla por fatiga.

Analisis de tolerancia al daio
Tamaiio de grieta critica y tiempos de inspeccion

Este andlisis se realiz6 utilizando la teoria de Mecénica
de fractura lineal eldstica como modelo de crecimiento de
grieta, para este andlisis se tuvieron en cuenta tres tipos de
grietas, grieta de borde, grieta de agujero con crecimiento
simétrico y grieta de agujero con crecimiento asimétrico
como se puede ver en la Figura 10.

Adicional, es importante tener buen criterio para
definir el tipo de grieta que se puede llegar a presentar
en la estructura, ya que no todas tienen el mismo tipo de
falla. Esto depende de las condiciones geométricas y de
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Figura 10. Tipos de grietas y célculo de factor . (Albadil H. Héctor, 2001).
Fuente: elaboracion propia.

uso del componente. En este estudio, el tipo de grieta que
mas afecta los componentes del ala es la grieta asimétrica
en agujero, debido a la distribucion de esfuerzos y a los
agujeros de remache, que producen un concentrador de
esfuerzo y la grieta se comporta como un multiplicador de
este concentrador.

Para el andlisis de la viga se determiné que la grieta de
centro es poco probable debido a las cargas que soporta el
alay las caracteristicas geométricas de las piezas.

Las ecuaciones (10) a la (12) descritas a continuacion,
fueron usadas en el calculo tedrico de propagacion de grie-
ta, siguiendo el modelo de Mecanica de fractura lineal-elasti-
ca (Albanil H. Héctor, 2001), (FAA Technical Center, 1993).

Calculo del factor concentrador 3

En la Figura 10 se puede visualizar los 4 tipos de grieta
que se presentan en la mecanica de fractura lineal elastica,
se tuvieron en cuenta para este andlisis solo las Ultimas tres
mostradas en la figura 10, para cada uno de los tipos de
grieta el factor concentrador de esfuerzo B varia debido a
la naturaleza de la grieta y geometria del componente.

La determinacion del tamaio de grieta critica se realizd
con la ecuaciéon nimero 10 descrita a continuacion:

1 (K_c/ﬁ)z

Aryip = =
crit 7 af

Donde Kces el factor de intensidad de esfuerzo, que es
una caracteristica de los materiales para medir la tenacidad

a la fractura. Para este andlisis se calcularon las grietas criti-
cas para dos materiales que el fabricante recomienda para
el uso en la aeronave LSA. De este andlisis, dichos materia-
les son el aluminio 2024-T3 y aluminio 6061-T6, con valores
de tenacidad de fractura K, de 30y 26,4 Mpa+ Mrespecti-
vamente, SF es el factor de seguridad (1,1 para 2024-Ty 1,0
para 6061-T6, valores determinados en el analisis realizado
en ANSYS), o es el esfuerzo al que se somete la pieza, y B es
el factor concentrador ya mencionado.

Determinacion de ciclos para inspeccion segura

Para determinar los ciclos de inspeccién segura, se cal-
cula primero el nimero de ciclos necesarios para alcanzar
la grieta critica, esto teniendo en cuenta a;que es la grieta
inicial, que en este caso es la grieta minima detectable por
las pruebas no destructivas (NDT), para el caso de estudio
0.065in para Ultrasonido, 0.075in para corrientes de Eddy
(NASA, 2008) y 0.08in para inspeccion por Boroscopio, ay
es la grieta critica en la cual la estructura falla, c y n son
factores estadisticos del material, obtenidos en tablas de
propiedades del material (Federal Aviation Administration,
2005). El nimero de ciclos hasta que el material falle, se
calcula con la siguiente ecuacion:

1 ﬂl’_%‘—ﬂrl—%)
AN = i T
(Cb’"rr’f Arr")( ?’_1 (n

Para una inspeccion segura, el nimero de ciclos es la
mitad de los ciclos para que la pieza falle,

AN
Ne === (12)
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En las tablas 1y 2 se presentan los resultados tedricos para
las piezas mas criticas, para el aluminio 6061-T6 le corre-
sponde uno de los refuerzos de la viga principal y para el
aluminio 2024-T3 le corresponde el refuerzo de la unién

ala fuselaje. Se puede apreciar para cada una de las piezas
los resultados de vida residual y ciclos de inspeccién con
los tres tipos de NDT mencionados, asi como los 3 tipos de
grietas considerados.

Resultados aluminio 6061-T6.

6061-T6
Figura NDT B G”etﬁrﬁ”t'ca AN NR

Borde 039511477 259625,68 12981284

Ultrasonido Simétrico 06747688 246013,498 123006,749

Asimétrico 0,08808766 7070,07227 3535,03614

. Borde 0,39085973 227002844 113501422

Cogzr;es Simétrico 070071305 243271941 12163597

Asimétrico 0,08498736 2705,60309 1352,80155

Borde 0,38851763 212652392 106326,196

Boroscopio Simétrico 0,72375792 240632622 120316,311

Asimétrico 0,08346698 886,884601 443,442301

elaboracién propia.
Resultados aluminio 6061-T6.
2024-13
Figura NDT Tipo de grieta Griet;rf]jritica AN NR

Borde 1,0077155 223279372 11163,9686
Ultrasonido Simétrico 0,80585917 4973,89684 2486,94842
Asimétrico 0,11437807 244777188 122,388594
- Borde 1,00104415 19818,1755 9909,08774
Corrientes Eddy Simétrico 0,81953522 4584,64806 2292,32403
= Asimétrico 0,10916915 146,22249 731112452
Borde 09973115 18739,5778 9369,78892
Boroscopio Simétrico 0,82030011 436337742 2181,68871
Asimétrico 0,10661317 106,291262 53,1456308

elaboracion propia.

Se demostré la aplicabilidad de la MFEL (mecanica de frac-
tura elastico-lineal) en estructuras aeronauticas. A pesar de
la simplicidad de esta teoria, en la practica se puede llegar
aresultados provechosos para determinar la vida Gtil de los
componentes estructurales principales de un ala.

El factor de seguridad minimo encontrado en los pun-
tos mas criticos de la estructura fue de 1,2 para el aluminio
2024-T3y de 1,07 para el aluminio 6061-T6, estos bajos fac-
tores de seguridad podrian representar un peligro para su
operacion, adicional este factor de seguridad deja un mar-
gen muy pequefio frente a posibles dafos en la estructura
por fatiga y corrosion.
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Se determiné que la pieza mas propensa a tener un
crecimiento de grieta rapido es la correspondiente al re-
fuerzo inferior de la viga principal, que desarrolla una
grieta critica en 300 ciclos para AL6061-T6 y 50 ciclos para
AL2024-T3, este resultado es de esperar para una pieza ubi-
cada en la raiz del ala, ya que, al considerarse una viga en
voladizo, las cargas aplicadas son maximas en este punto.

Al tener los métodos de ultrasonido y corrientes de
Eddy una mayor sensibilidad para la deteccion de grietas,
en comparacion al método de inspeccién visual, el tamafio
inicial detectable es menor, por lo tanto, se puede tener in-
tervalos de inspeccién mayores. Esto significa, para el caso
de la pieza mas critica de la estructura, que los intervalos
de inspeccion son 4 veces mayores para el método por
corrientes de Eddy y 12 veces mayores para el método de
ultrasonido con respecto a las inspecciones visuales.

Debido a la naturaleza de este tipo de aeronaves, en
las cuales los procesos de manufactura no estan estandari-
zados, podria llegar a presentarse fallas no necesariamente
por el material, sino por un proceso de ensamblaje inade-
cuado de la estructura.

Con los resultados que se obtienen de este tipo de
andlisis es posible generar consideraciones de manteni-
miento para ayudar a garantizar la integridad estructural
de una aeronave durante su tiempo de servicio.
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