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RESUMEN

En este proyecto se realiz6 el disefio mecanico de una cabina para el desarrollo de un
simulador de vuelo. El simulador de vuelo consiste en un sistema que emule los
movimientos de una aeronave y el manejo de ésta por parte de un piloto. Para ello, se
plante6 desarrollar un mecanismo paralelo de 6 GDL para emular los movimientos de
la aeronave y disefiar una cabina en el que se encuentre el piloto y desde el cual éste

pueda interactuar con el simulador.

El disefio de la cabina se llevd a cabo siguiendo la metodologia que se da en la norma
VDI 2225, para lo cual se plantearon diferentes alternativas que permitieron
seleccionar los componentes que debe de haber en la cabina para el entrenamiento
del piloto. De acuerdo con los componentes seleccionados se realizé el disefio de los
soportes necesarios, los cuales consistieron en un soporte para los monitores del

sistema visual y un panel de instrumentos.

Los célculos de resistencia de la cabina se realizaron analiticamente usando modelos
matematicos simplificados y con la ayuda de un software de elementos finitos. Se
realizaron los calculos de esfuerzos de la cabina desde un sistema de referencia no
inercial debido al movimiento acelerado de la cabina, en el que fue necesario agregar
las fuerzas y momentos inerciales. El calculo por elementos finitos se realizé usando el
software ANSYS. De esta manera se determind que los esfuerzos en la cabina debido
a las aceleraciones maximas dadas por el mecanismo paralelo son menores a los

admisibles, por lo que no fallar4 para estas condiciones de trabajo.

Se decidié usar plastico reforzado en fibra de vidrio como material de la cabina. Este
es un material compuesto cuyas propiedades mecénicas se determinaron usando la
norma britAnica BS 4994. Por otra parte, los soportes serdn hechos de acero
estructural ASTM A36. Finalmente se realizd una estimacion de costos de la cabina en

el que el costo total resulté S/.12,727.
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DESCRIPCION Y OBJETIVOS:

Los simuladores de entrenamienta se han desarrollado en una amplia gama de aplicacionss,
como es en el caso del sector aviacidn para mejorar las habilidades de sus pilotos, debido a que
los vuelos reales son de alto riesgo sin un entrenamiento previo. Sin embargo estos desarrollos
aln no estan dispenibles en el Perll, por lo que el entrenamiento de pilotos en smuiadores sg
realiza fuera del pals, lo gque rmahca in alto costo de capacitacion,

La principal caracteristica que debe poseer un simulador para un piloto de aviacién comercial, es
reproducir lo mejor pesible las diferentes condiciones que se requieren para el entrenamiento. Por
esta razon esfcs simuladores deben tener un sistema mecanico, normalmente un mecanisme
paralelo de seis grados de lbertad para generar los movimientos, y Una cabina en la que se
ubicard el pilote para su entrenamiento. Esta cabina debe estar acondicionada con el
equipamiento bésico para 1a oparacidn del simulador.

En este trabajo se propene el disefo mecanico de la cabina de un simulader 8 GDL para el

entrenamiento de un piloto de aviacion, incluysndo en la cabina los componentes necesarios para

fa instrugcion del piloto, como son: panel de instrumentos, mandos del sistema, asiento dsl piloto,
éic. Este trabajo comprenderd la revisidn del estado del arte, la definicion de las condiciones
dinamicas y geométricas que la cabina debe satisfacer, la definicién geométrica del cabina, las
célculos de disefio en los componentes de mayor relevancia, la seleccion de, los componentes
estandarizados, la elaboracion de los planos para la fabricacién de la cabina, y la estimacidn del
costo de diserio y fabricacion. Cabe resaltar que este trabajo no comprandera el disefo del
mecanisme de 6 GOL, ni un analisis completo de la dinamica del cabina, sin embargo en el

B e AP T SR e, U RSN S 0 g O Y i U bt o e 2o A ol
cuioulo sk consideraran ¥ caiimaran fuerzas norciales que pustan geneiar ula congicién critica

de carga. El andlisis dindmico completo de la cabina, asl como el disefio del mecanisma de &
GOL, que en conjuntc permitirdn la optimizacién del desarrclio del simulador y el disefio dei
sistema de control, se realizaran en trabajos camplementarios.

Can este trébajo se espera contribuir a que en nuestro pais se puedan desarroliar este tipo de
tecnologias para asi tener un simulador de entrenamiento de vuelo eficiente, sin riesgos y de

menor costo.
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INTRODUCCION

Los simuladores de vuelo son dispositivos que recrean el vuelo de un avidn y varios
aspectos del entorno del vuelo. Es asi que los simuladores de vuelo pueden reproducir
fielmente los mandos y controles de las aeronaves, las situaciones por las que puede
pasar en vuelo o en tierra, las maniobras de aterrizaje y despegue, condiciones
meteoroldgicas, etc. De esta manera el piloto obtiene un alto grado de capacitacién
previo al vuelo real, lo que se traduce en un buen manejo de la aeronave y una gran

disminucién en el riesgo al pilotearlas por primera vez.

El uso de simuladores de vuelo en la actualidad tiene muchas ventajas. Una de ellas
es que disminuye el riesgo en el entrenamiento de pilotos. Otra es que aumenta la
seguridad de las operaciones en vuelo, ya que el piloto tiene un conocimiento previo
de la aeronave que va a manejar. Asimismo, el instructor puede crear cualquier
situacion anormal o de emergencia en la aeronave simulada, de esta manera el piloto
se entrena para estar preparado ante cualquier emergencia. Ademas, los simuladores
ayudan en la investigacion de caracteristicas de la aeronave simulada para el
mejoramiento en el disefio y en su desarrollo. Por otra parte, el uso de los simuladores
resulta mas econdmico debido a que reduce las horas de entrenamiento en una

aeronave real, las cuales resultan mas costosas.

En el Peru, las escuelas de pilotos no cuentan con simuladores de vuelo adecuados
para el buen entrenamiento y capacitacion de pilotos como son los simuladores de
movimiento completo. Estos son simuladores que pueden imitar los movimientos del
avion de acuerdo con las maniobras del piloto y con las condiciones de vuelo
simuladas produciendo un mayor realismo y en consecuencia una mejor capacitacion.
La finalidad de este trabajo es ayudar en el desarrollo de un simulador de movimiento
completo; para lo cual se ha planteado como primer paso el disefio de un mecanismo
paralelo de 6 GDL, el cual sera el responsable del movimiento del simulador, y el
disefio de una cabina en el que se ubicard el piloto y desde la cual manejara el
simulador. El presente proyecto tiene como finalidad realizar el disefio mecénico de la

cabina
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Objetivo General

e Realizar el disefio mecanico de una cabina que contenga los componentes
necesarios para el desarrollo del simulador de vuelo con capacidad para un
solo piloto y que ademés pueda ser instalado sobre un mecanismo paralelo de

6 GDL el cual le otorgara los movimientos

Objetivos Especificos

o Realizar el disefio conceptual en el que se determinen qué componentes
poseerd la cabina que permita que el piloto interactie con el simulador y
distribuir éstos adecuadamente dentro de ella para una buena capacitacion del

piloto.

e Seleccionar los componentes y disefiar los soportes necesarios para éstos que

permitan un facil montaje.

e Seleccionar los materiales adecuados para la fabricacion de la cabina, los
cuales deben resistir los esfuerzos a los que seran sometidos, ser de bajo peso
y de bajo costo.

e Realizar el célculo y verificacion de resistencia de la cabina, para lo cual se
deben calcular los esfuerzos producidos por las aceleraciones lineales y
angulares y velocidades angulares a los que sera sometida la cabina por medio
del mecanismo paralelo. Estos calculos se realizaran analiticamente y con la
ayuda de un software de elementos finitos con la finalidad de comprobar los
resultados obtenidos.

e Disefiar una estructura base que permita un facil montaje de la cabina a la

plataforma de movimiento del mecanismo paralelo.

e Realizar una estimacion del costo total que implicaria construir la cabina, en el
gue se incluyan costos de fabricacion, costo de los componentes
seleccionados, costo de disefio, costo de transporte y costo de montaje con la

finalidad de determinar si es factible econdmicamente.
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CAPITULO 1

ESTADO DEL ARTE

El presente capitulo aborda en el tema de los simuladores de vuelo en general,
presentando una breve historia desde sus origenes hasta la actualidad. Asimismo se
realiza una descripcion de la organizacion de los modelos matematicos y sistemas
usados en un simulador de vuelo y de la tecnologia usada en la actualidad para luego
abarcar el tema de las cabinas de los simuladores que es de lo que se trata esta tesis.
Se describe como en la actualidad se construyen estas cabinas y se mencionan los

métodos que se pueden usar para el calculo de resistencia

1.1 Historia de los simuladores de vuelo

Volar una aeronave sin conocimiento previo de como manejarlo siempre ha sido
peligroso, es por ello que desde los inicios de la aviacién diversos esquemas fueron
usados para que los pilotos puedan entrenarse y aprender las técnicas de vuelo sin
ser realmente aerotransportados. Es asi que en 1909 se crea el primer intento de un
simulador de vuelo para entrenar a los pilotos en el vuelo del monoplano Antoniette.
Consistia en un asiento montado en un medio barril y dos ruedas montadas a la
izquierda y derecha del piloto, para realizar las maniobras de cabeceo y alabeo. Se
necesitaba de la ayuda de personal fuera de la cabina que asistia a los movimientos
requeridos por el piloto bajo instruccién con largas varas de madera adjuntas al barril.

La figura 1.1 muestra este primer entrenador de vuelo.
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Figura 1.1 Primer simulador de vuelo®

Un buen nimero de dispositivos electromecéanicos fueron probados durante la Primera
Guerra Mundial y posteriormente. El mas conocido es el “Link Trainer”, el cual se
muestra en la figura 1.2, el que en 1930 sélo simulaba movimientos mecanicos,
aunque posteriormente se le incluyeron instrumentos de control y fue utilizado por
algunos paises durante la Segunda Guerra Mundial e incluso después. Este consistia
en una cabina de metal instalado en una plataforma de movimiento neumatico
accionado por fuelles inflables que proporcionan los movimientos de cabeceo y
alabeo, y un motor eléctrico daba el movimiento de guifiada.

Figura 1.2 Link Trainer ?

Mas adelante, en 1940 las computadoras analdgicas fueron usadas para resolver las
ecuaciones de vuelo, dando lugar a los primeros simuladores electronicos. En 1948,
Curtiss-Wright desarroll6 un simulador para el Stratocruiser de Pan American, el
primer simulador de vuelo completo utilizado por una aerolinea. Aunque no simulaba
movimiento ni vistas exteriores, la cabina entera y sus instrumentos funcionaban de
forma que la tripulacién lo encontr6 muy efectivo. El dispositivo proporcionaba
formacion a las tripulaciones de vuelo en los controles, ejercicios y procedimientos

basicos de vuelo.

! http://en.wikipedia.org/wiki/File:Antoinette_sim_1909.jpg. Revisado Junio del 2013
? http://en.wikipedia.org/wiki/File:Link-trainer-ts.jpg. Revisado Junio del 2013
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Los primeros sistemas visuales utilizaron un pequeiio modelo de terreno fisico
mostrado en un tablero. El tablero modelo era iluminado, por lo general por una serie
de tubos de luz fluorescente (para evitar ensombrecimiento), y una cémara en
miniatura se movia sobre el modelo de terreno de acuerdo con los movimientos de

control del piloto. El resultado eran imagenes proyectadas en una pantalla.

En 1954 General Precision Inc., posteriormente parte de Singer Corporation, desarrollé
un simulador con movimiento el cual contenia una cabina dentro de un marco
metalico. Este simulador proporcionaba 3 grados de libertad (cabeceo, balanceo y
alabeo). En 1969 fueron desarrollados simuladores de aerolinea con actuadores
hidraulicos controlando cada eje de movimiento. Los simuladores empezaron a ser
construidos con seis ejes de movimiento (cabeceo, balanceo y alabeo para los

movimientos angulares y movimientos horizontales, verticales y laterales).

A partir de este momento los mayores avances se realizaron en tecnologias de
visualizacién. En 1972 Singer desarrollé una lente policromada utilizando un espejo
esférico que proyectaba las vistas del exterior de la cabina. Esto mejord
sustancialmente la sensacién de vuelo. Sin embargo solamente ofrecia un campo de
visién de 28 grados. En 1976 se introdujeron las imagenes enfocadas. Hacia los 80 las
imagenes proyectadas de alta definicion se convirtieron en el estandar de los

simuladores de aerolinea.

Hoy en dia hay varias categorias de simuladores de vuelo utilizados para el
entrenamiento de pilotos. Estas categorias van desde simples sistemas de

entrenamiento hasta simuladores de vuelo de movimiento completo.

1.2 Estado actual de la tecnologia en los simuladores de vuelo

Los simuladores de vuelo son un conjunto de modelos y sistemas que se han ido
desarrollando y mejorando con la finalidad de obtener un mayor acercamiento a la
realidad y poder retratar con una mayor fidelidad el pilotar una aeronave. En
consecuencia, las cabinas mas modernas de los simuladores han ido incorporando
mas elementos lo que ha llevado a que éstas sean de un mayor tamafio y que su

forma varie dependiendo de los elementos que se encuentran en ella.
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1.2.1 Organizacion de modelos y sistemas en un simulador de vuelo

El libro Principles of Flight Simulator de David Allerton da una vision general de las
técnicas de simulacion de vuelo. En este libro el autor describe los componentes con
los que cuenta un simulador de vuelo y los organiza en modelos y sistemas los cuales

se muestran en la figura 1.3.
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Figura 1.3 Organizacion de un simulador de vuelo [Allerton, 2009]

Esta organizacion tiene como punto central las ecuaciones de movimiento. Con ellas
se calcula las variables que determinan el estado del avién simulado, es decir las
fuerzas, los momentos, la actitud, la altitud, el rumbo y la velocidad; para lo cual toman
las entradas provenientes de los controles del piloto, los vientos, las condiciones
aerodinamicas y del motor, etc. Para ello los simuladores de vuelo cuentan con
software adecuados que cuenta con modelos aerodindmico, meteoroldgico, de tren de
aterrizaje, de control de carga y del motor; los cuales dependiendo de la situacion que
se esta simulando otorgan las variables necesarias para determinar el estado del avion

simulado.

El estado del avion simulado es sentido por el piloto gracias a los sistemas visuales,
de sonido, de movimiento y los resultados como la velocidad, altitud, estado del motor

son indicados en el tablero de instrumentos. El sistema visual proporciona un numero
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de canales de imagenes en tiempo real visto desde la posicion de los ojos del piloto
los cuales son mostradas en movimiento de acuerdo con el estado en el que se
encuentra el avion. Por otro lado, el sistema de movimiento recoge la informacién de
las aceleraciones y velocidades calculadas y reproduce los movimientos en la cabina
de acuerdo con estos datos.

En este trabajo los sistemas mas importantes en tener en cuenta para el disefio de la
cabina son el sistema de movimiento y el sistema visual, ya que dependiendo de estos
sistemas variaran las dimensiones, la forma y los elementos que compondran la
cabina. Es por este motivo que se analizara el estado actual de la tecnologia para
estos dos sistemas y no se tomaran en cuenta los demas sistemas y modelos, ya que
pertenecen mas a las areas de electrénica e informatica y no influyen en el disefio

mecanico de la cabina.

1.2.2 Sistema de movimiento

El sistema de movimiento tiene como finalidad generar los desplazamientos,
velocidades y aceleraciones en la cabina. Actualmente el sistema de movimiento méas
avanzado y que simula los movimientos del avion con mayor fidelidad es la plataforma
de movimiento de Stewart. Esta plataforma cuenta con seis piernas hidraulicas
operadas independientemente para ofrecer seis grados de libertad (6 GDL).

Una plataforma de movimiento sinérgico proporciona tres aceleraciones lineales:
heave (verticalmente), sway (lateral) y surge (longitudinal) y tres aceleraciones
angulares: pitch (cabeceo), roll (balanceo) y yaw (guifiada), como se muestra en la
figura 1.4 dando lugar a la expresién “seis grados de libertad” o 6-GDL para describir
la dindmica de movimiento de la plataforma. Estas sefiales de aceleracion,
combinando los movimientos lineales y angulares, son proporcionadas por actuadores

conectados entre una plataforma mévil y una plataforma fija como base.

El desplazamiento angular y lineal de la plataforma esta limitado por la longitud de la
carrera de los actuadores. La figura 1.5 ilustra la conversion de accionamiento lineal
en movimiento rotativo. En la figura 1.5a, la cabina se balancea mediante la ampliacién
del actuador lineal izquierdo. En la figura 1.5b, la cabina realiza un movimiento de

cabeceo mediante la ampliacién del actuador lineal delantero.
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Figura 1.4 Partes y movimientos lineales y angulares de la plataforma de Stewart®
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Figura 1.5 Movimiento angular de la plataforma. (a) Vista trasera. (b) Vista lateral [Allerton,
2009]

Los requisitos tipicos de una plataforma de movimiento moderno para un simulador de
vuelo se resumen en la Tabla 1.1. Los valores de la tabla son valores maximos que
solo ocurren cuando se produce el movimiento en un solo eje. En situaciones en las
gue se produce el movimiento en dos ejes al mismo tiempo, hay una reduccién
significativa en el rendimiento de los ejes individuales, en términos de reduccién del

desplazamiento o de la velocidad del actuador.

Tabla 1.1 Requerimientos cinematicos tipicos en una plataforma de movimiento [Allerton, 2009]

Eje Desplazamiento Velocidad méx. Aceleracién max.
Vertical +34 in. 30in./s 19
Lateral +35in. 35in./s 1g
Longitudinal +35in. 39in./s 19
Alabeo +33° 22 9s 400 °/s”
Cabeceo +35° 24 °/s 400 °/s”
Guifiada +37° 28 %/s 400 °/s”

g: aceleracién de la gravedad

* http://ricardforner.blogspot.com/2011/07/paroca-10-plataforma-robotica-de-carga.html
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1.2.3 Sistema visual

El sistema visual es el sistema que otorga las imagenes en movimiento como
aeropuertos, pista de aterrizaje, arboles, montafias, nubes, etc. Este sistema imita lo
gue el piloto veria si estuviera volando de verdad.

Se usan los siguientes sistemas visuales en simuladores de vuelo:

¢ Un monitor o pantalla: Las imagenes son emitidas a través de un monitor o
pantalla.

e Tres 0 mas monitores o pantallas: Muchos simuladores de vuelo usan 3 0 mas
pantallas para tener una mayor vision del ambiente que rodearia la aeronave, ya
que un solo monitor no es suficiente. La figura 1.6 muestra un simulador con tres

pantallas.

Fig. 1.6 Sistema visual con tres pantallas4

e Proyectores: En algunos simuladores se utilizan proyectores para emitir las
imagenes, para lo cual se utiliza un tablero en donde se proyectan las imagenes,
como se observa en la figura 1.7. Estos proyectores se ubican encima de la cabina
y apuntan hacia el tablero. Se suelen usar tres proyectores para brindar un mayor

alcance a las imagenes proyectadas.

Fig. 1.7 Sistema de proyeccion de imagenes con tres paneles [Betancourt, 2007]

*http://hotseatsim.com/Products/Allsimulators/tabid/299/agentType/View/PropertylD/69/Default.aspx
Revisado Junio del 2013
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e Sistema de espejo curvo (Curved mirror projection system): La imagen es
proyectada en una pantalla pequefia, la cual es reflejada y ampliada en un espejo
curvo. Desde su posicion el piloto observa la imagen proyectada en el espejo
esférico. Este sistema se muestra en la figura 1.8

Projector

/ Screen

Spherical
mirror

Fig. 1.8 Curved mirror projection system [Allerton, 2009]

e Casco de realidad virtual (Helmet-mounted display): Las imagenes se generan en
un paquete de fibras y este cable de fibra Optica esta unido al casco del piloto de
modo que la imagen se proyecta directamente en los ojos del piloto a través de un
pequefio sistema de lente Optica unida al casco o gafas.

1.3 Componentes necesarios dentro de una cabina de simulador de vuelo

La cabina de un simulador de vuelo contiene elementos que permiten que el piloto
pueda entrenarse adecuadamente. Para el disefio mecéanico de la cabina es necesario
saber que componentes contendra y como van estar distribuidos para de esta manera
disefiar las estructuras y elementos necesarios y determinar el peso total que

soportara la cabina.

1.3.1 Instrumentos de control

Los instrumentos de control se refieren a aquella instrumentacion que se ubica en el
panel de mandos o de instrumentos de una aeronave y cuya finalidad es controlar en
todo momento las condiciones de la aeronave, las condiciones atmosféricas, las
comunicaciones con tierra, etc. Los instrumentos de control que se encuentran en el

panel de mandos se clasifican en: instrumentos de vuelo, de navegacién y los
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relacionados con el motor. En los simuladores de vuelo se han encontrado tres formas
de representar estos instrumentos en el panel de mandos de la cabina. Estas formas

se muestran a continuacion:

e Pantalla o Display: Los instrumentos de control se observan en una pantalla como
se muestra en la figura 1.9. Se usa un software de simulacion el cual transmite en
la pantalla los instrumentos de control y las magnitudes que indican de acuerdo
con el estado del avion simulado.

e Instrumentos de simulacién del panel de mandos: Se pueden colocar también
instrumentos de simulacion que son instrumentos iguales en apariencia a los
reales (figura 1.10), los cuales deben ser programados y conectados al software de
simulacion adecuadamente. Ademas se debe de realizar una calibracién previa
para su funcionamiento. Estos instrumentos se encuentran en el mercado con sus
respectivos hardwares y software para su programacion y se puede obtener todo el

panel completo como también los instrumentos por separado.

Fig. 1.10 Instrumentos de simulacién del panel de mandos®

e Instrumentos de simulacién y display: En algunos casos no se pueden conseguir

todos los instrumentos de simulacion, por lo que se usa una combinacién de

> http://www.adevia.org/infraestructura.htm Revisado Junio del 2013 Revisado Junio del 2013
® http://www.simflight.com/2008/10/09/user-photos-of-cockpits-at-simkits Revisado Junio del 2013
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ambas opciones mencionadas anteriormente. Se usan los instrumentos que se
pudieron conseguir y para los que no se consiguieron se usa un monitor con los
instrumentos que falta. Ademas, en la actualidad muchas de las aeronaves utilizan
un sistema electrénico de instrumentos de vuelo (EFIS), en el que algunos
instrumentos son representados en una pantalla electrénica. Para simular estos

casos se puede usar instrumentos de simulacion y una pantalla.

1.3.2. Mandos de control

Los mandos de control son aquellos que permiten que el piloto pueda controlar el

movimiento del avidn. Se pueden clasificar en primarios y secundarios.

a) Controles principales: Son los que se utilizan para accionar las superficies de

mando primarias de una aeronave los que producen los movimientos alrededor de sus

ejes longitudinal, transversal y vertical en conjunto con los movimientos lineales.

Se tiene que para un simulador de vuelo se pueden usar los siguientes elementos para
imitar el accionamiento de las superficies primarias de mando y en consecuencia el

movimiento del avion:

e Un joystick de palanca: Se puede conectar un joystick de palanca al simulador de
vuelo y realizar a través de este todos los movimientos del avibn anteriormente
mencionados.

¢ Un joystick de volante: Es similar al anterior solo que en vez de palanca es una
volante.

e Joystick de volante y pedales de direccion: Se usa el joystick de volante para
realizar el movimiento del simulador sobre su eje longitudinal y transversal; y los
pedales para realizar el movimiento de guifiada sobre el eje vertical de igual manera

COmo ocurre en un avion real.

b) Controles secundarios: Son aquellos que accionan las superficies aerodinamicas

secundarias como son los flaps, slats, spoilers, etc. En esta seccion también se va a
incluir a los compensadores, varilla de gases, piloto automatico, etc. Estos mandos

pueden ser representados en el simulador de las siguientes maneras:
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e Pantalla y teclado: Se puede usar una pantalla, que puede ser la misma que se
usa para representar el panel de instrumentos, y un teclado para realizar la
maniobra deseada. El piloto ingresard las entradas por medio del teclado y
observaréa los mandos en la pantalla.

e Controles de simulacién: Existen controles como switches, botones, palancas, etc
que imitan a los controles reales de una aeronave. Estos son conectados al
sistema de simulacién como entradas. La figura 1.11 muestra un ejemplo de estos

controles.

Fig. 1.11 Ejemplo de controles secundarios de simulacién’

1.3.3 Asiento del piloto

El asiento del piloto puede ser cualquier asiento que se pueda instalar en el simulador.
Este puede ser reclinable y contar con un mecanismo para ajustar la altura y la
distancia como desee el usuario de acuerdo con su comodidad. Debe contar también

con un cinturén de seguridad para evitar accidentes debido al movimiento de la cabina.
1.4 Caracteristicas constructivas de cabinas para simuladores

Las cabinas de los simuladores de vuelo son construidas de diversas formas, para lo
cual se deben de seguir algunas recomendaciones para el dimensionamiento de éstas.
Pueden ser construidos de distintos materiales y fabricados de distintas formas. Estos
aspectos para la construccion de cabinas se muestran en el presente subcapitulo.

1.4.1 Recomendaciones ergondmicas

La forma y las dimensiones de la cabina van a depender mucho de las

consideraciones ergonomicas del piloto. Estas recomendaciones ergonémicas tienen

7 http://www.adevia.org/infraestructura.htm Revisado Junio del 2013
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como objetivo aumentar la efectividad y eficiencia de las actividades relacionadas al
trabajo, en este caso el manejo del simulador por el piloto. El piloto dentro de la cabina
se ubicar4 en un asiento y desde ahi manejard al simulador mediante mandos y
observara los instrumentos de control y las imagenes proyectadas por el sistema
visual durante su entrenamiento con el simulador. Las dimensiones del panel de
mandos, las distancias de separacion del asiento del piloto y el panel de mandos, la
altura del asiento, la ubicacion de los mandos, etc se determinaran siguiendo algunas

recomendaciones ergonémicas.

El libro Synthesis of Subsonic Airplane Design de Torenbeek da algunas distancias y
dimensiones usadas en el disefio de aeronaves, las cuales fueron determinadas de
acuerdo con la ergonomia del piloto. La figura 1.12 muestra estas dimensiones. Se
debe tener en cuenta que estas recomendaciones son dados para el disefio de
cabinas de aeronaves comerciales, las cuales van ser usadas por pilotos que pasaran
varias horas manejando el avion. Este trabajo consiste en el disefio de cabina para un
simulador, por lo que se tendra en cuenta estas recomendaciones pero no seran una

exigencia en el disefio.
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Figura 1.12 Dimensiones para el disefio de cabinas de avion comercial [Torenbeek,1976]

Las pantallas de informacion y los mandos desde el punto de vista ergonémico deben
ser tal que reduzcan al minimo la fatiga y permitan un facil acceso. Para ello se
recomiendan algunas dimensiones como las mostradas en la figura 1.13. En esta

figura se muestran las distancias recomendables entre los mandos y el operario, el
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rango de vision que permiten un mejor aprovechamiento, la altura del asiento y del
tablero de mandos, etc.
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Figura 1.13 Dimensiones recomendadas para el disefio de pantallas de informacién y mandos®

Por otro lado, la figura 1.14 muestra las areas de trabajo de Farley que clasifica las
areas de trabajo en area méaxima y normal. Las medidas de estas areas son diferentes

para hombres y mujeres segun Farley.
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Figura 1.14 Areas de trabajo de Farley9

& http://tecnicoprevencionista2010.files.wordpress.com/2010/07/preparacion-de-examen-de-ergonomia.pdf
Revisado Junio del 2013
° http://tecnicoprevencionista2010.files.wordpress.com/2010/07/preparacion-de-examen-de-ergonomia.pdf
Revisado Junio del 2013
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1.4.2 Materiales y fabricacion usados en cabinas de simuladores de vuelo

Los siguientes son ejemplos de materiales y formas de fabricacion de cabinas de

simuladores usados actualmente

A. Cabinas de aeronaves reales: Algunos simuladores de vuelo usan cabinas de

aeronaves reales, para ello cuentan con partes de una aeronave de los cuales toman
los elementos que corresponden a la cabina y la reconstruyen si es necesario. Esto es
usado si la obtencion de una cabina de aeronave es facil de adquirir o ya se cuenta
con una. En algunos casos se adquiere una aeronave gque ya no se usay se corta la

parte que corresponde a la cabina para usarlo en un simulador de vuelo.

B. Estructura de aluminio con laminas de material sintético: Las cabinas también

pueden ser hechas de una estructura de aluminio entre las cuales se ubican laminas
de material sintético como policarbonato como se muestra en la figura 1.15. El
aluminio es un material de baja densidad, alta resistencia a la corrosion, buena
resistencia mecénica y facil de mecanizar. Por otro lado, el policarbonato posee buena
resistencia a los impactos y también es facil de mecanizar, lo que hace que sea un
buen complemento para el aluminio. Los perfiles de aluminio pueden ser cortados con
una sierra eléctrica o con un soplete a la medida deseada y pueden ser unidos

mediante soldadura o uniones atornilladas.

Figura 1.15 Cabina hecha con estructura de aluminio y laminas de policarbonato [Coiro, 2007]

C. Estructura de madera: La madera es otro material usado mucho en construccién.

Sus propiedades mecénicas dependen del arbol del cual fueron obtenidos y ademas
varian de acuerdo con el grado de humedad que presentan. A medida que aumenta la
humedad disminuye la resistencia. La madera es facil de mecanizar y de bajo costo;

sin embargo, se debe tener en cuenta su resistencia ya que no es muy alta. La madera

Tesis publicada con autorizacién del autor

No olvide citar esta tesis




PONTIFICIA
UNIVERSIDAD

TESIS PUCP R R LA

i DEL PERU

también puede ser cortada con una sierra y para su union se usan clavos, tornillos o

un pegamento especial resistente como la cola blanca o también llamado vinilica.

D. Cubierta de plastico reforzado con fibra de vidrio: Este es un material compuesto,

formado por una matriz de plastico o resina reforzada con fibras de vidrio. La fibra
puede colocarse como una o varias mallas superpuestas, en una direccién o en
direcciones perpendiculares, en funcién de los esfuerzos a los que tenga que estar

sometido el material.

Entre sus caracteristicas destaca que es un material ligero y resistente, rigido, con
buen comportamiento frente a la corrosion y al desgaste, y buen aislante térmico,
acustico y eléctrico. Ademas de su buena resistencia y bajo peso, es facil de moldear;
por lo que se le pueda dar muchas formas. La figura 1.16 muestra una cabina hecha

de este material.

Figura 1.16 Cabina hecha de plastico reforzado con fibra de vidrio°

1.5 Métodos y herramientas para el calculo de resistencia

La cabina tendra que soportar el peso del piloto y de los componentes dentro de ella 'y
ademas estard sometido a velocidades y aceleraciones otorgadas por el mecanismo
paralelo, por lo que es necesario realizar un célculo de los esfuerzos para determinar
si la cabina resistira. Debido al movimiento de la cabina se debera realizar un andlisis
dinamico que permita calcular los esfuerzos. A continuacion se muestran los métodos
usados para el analisis dindmico de estructuras y que se pueden aplicar para el

calculo de los esfuerzos de la cabina.

10 http://www.balticaa.com/es/instalaciones-y-servicios/simuladores-de-vuelo-completo-ffs/boeing-747-simulador-
de-vuelo-completo-ffs Revisado Junio del 2013
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1.5.1 Método analitico

Las fuerzas internas que actian sobre los componentes de una estructura dependen
de los desplazamientos o deformaciones especificas. Cuando se quiere conocer una
fuerza en funcion de la deformacion se procede en primer término a calcular la
deformacion, y luego por medio de la ley de Hooke, se obtienen los esfuerzos. La
esencia del problema dinamico es evaluar los desplazamientos de la estructura en
cada instante de tiempo, y a partir de ellos proceder a determinar los esfuerzos
mediante las expresiones de la ley de Hooke o ley constitutiva del material, sin

distinguir entre un problema dinamico de otro estatico.

En el analisis dinAmico es necesario introducir dos tipos de fuerzas que no ocurren en
el caso estatico: i) Las fuerzas de inercia asociadas a la propiedad de inercia de la
masa de la estructura y de los componentes o0 partes no estructurales, y ii) Las fuerzas
de disipacion de energia por diversos tipos de mecanismo de friccion. La ecuacién de
equilibrio dindmico, también conocida como ecuacion de movimiento esta dada por la
ecuacion (1) donde P(t) son las fuerzas exteriores, KU las fuerzas internas elasticas,
MU las fuerzas de inercia y CU las fuerzas disipativas. K es la constante de rigidez del
material, M la masa, C es la constante de disipacion, U es el desplazamiento, U es la

velocidad y U la aceleracion.

KU =P(t)— MU —CU.....(1)

En el calculo del desplazamiento U es necesario conocer la fuerzas exteriores
aplicadas, sin embargo en el analisis dinamico de la cabina las fuerzas exteriores
serian las aplicadas por el mecanismo paralelo, las cuales son desconocidas. Para ello
se realizard un andlisis dinamico por movimiento de apoyo, en el cual la excitacion
dindmica esta definida a través de imponer el desplazamiento U (o equivalentemente
la aceleracién) de ciertos grados de libertad. Naturalmente, cuando los
desplazamientos de ciertos grados de libertad son conocidos, las fuerzas a aplicar en
esos nudos para imponer dichos desplazamientos son en general desconocidas. En tal
caso esas fuerzas constituyen las reacciones que genera el movimiento de apoyo

aplicado.

Caso de una viga “rigida” simplemente apoyada: En la viga simplemente apoyada de

la figura 1.17 se considera que el apoyo A se desplaza verticalmente en el tiempo
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segun la funcidn U,(t). Si la viga fuese rigida, es decir que no se deforma bajo cargas
transversales, el desplazamiento de cada masa seria proporcional a Ux(t) y a la
distancia X;de dicha masa al apoyo B. Una distribucion similar en el espacio tiene la
velocidad y la aceleracion de cada masa. Como resultado de ese desplazamiento del
apoyo, la viga resulta sometida a tensiones internas asociadas a los momentos
flectores y esfuerzos cortantes originados por las fuerzas de inercia. Los esfuerzos

internos estan representados en las figuras 1.17dy 1.17 e.

(a)

(©)

\—LIJHWE o

Figura 1.17 Diagrama de fuerzas internas de una viga rigida en movimiento™

Caso de una estructura isostatica deformable sin amortiguamiento: Se ilustra el

planteo general basado en el método de rigidez desarrollando el ejemplo de la figura

1.18, con la siguiente notacion:

Ur: Desplazamiento total
U : Desplazamiento relativo al movimiento de cuerpo rigido

Ur: Desplazamiento asociado al movimiento de cuerpo rigido

" http://soneromijaragual.netau.net/web_documents/dinamica.pdf Revisado Junio 2013
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Figura 1.18 Viga deformable en movimiento**

Se tiene que no hay otras cargas exteriores que no sean las reacciones de los apoyos
y se esté considerando que no hay amortiguamiento, por lo que de la ecuacién (1) los
componentes P(t) y CU serian nulos. De esta manera la ecuacion general de equilibrio

dindmico esta dada por la ecuacion (2).

KUr + MUr =0....(2)

El desplazamiento total sera Uy =U + Uy, por lo que la ecuacion (2) puede

descomponerse de la siguiente manera KU + KU + MUp + MU = 0

Ademas por tratarse de un desplazamiento de cuerpo rigido la expresion KU es igual
a cero, por lo que la expresion anteriormente mencionada se puede escribir de la

siguiente manera

KU+ MU = —-MUy ....(3)

Las ecuaciones de movimiento de un cuerpo deformable sometido a desplazamiento
de apoyo tienen igual forma que las del sistema sin desplazamiento de apoyo pero
sometido a cargas equivalentes (—MU;). Estas cargas equivalentes representan el
vector excitacion debido al movimiento de apoyo. La figura 1.19 muestra el sistema

equivalente de un sistema con movimiento de apoyos.

e e e

Sisterna con movimiento de apoyos Sisterna equivalente
U.L(0) v

Figura 1.19 Sistema equivalente de una viga en posicién horizontal con movimiento vertical*®

2 http://soneromijaragual.netau.net/web_documents/dinamica.pdf Revisado Junio 2013
 http://soneromijaragual.netau.net/web_documents/dinamica.pdf Revisado Junio 2013
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En las estructuras rigidas se ha visto que las fuerzas de inercia asociadas al
movimiento de cuerpo rigido (—MU;) pueden ser consideradas como cargas
exteriores, mientras que las fuerzas de inercia asociadas a las deformaciones
inducidas (MU ) pueden ser despreciadas. Sin embargo, si las deformaciones
inducidas resultaran que varian bastante con el tiempo, entonces contribuirian
significativamente a las fuerzas de inercia y seria necesario incluir esos términos

adicionales de inercia.

1.5.2 Simulacién usando el método de elementos finitos

La simulacién de procesos es una de las mas grandes herramientas de ingenieria, la
cual se utiliza para representar un proceso mediante otro, lo que lo hace mucho mas
simple. Esta simulacién, en algunos casos, es casi indispensable debido a que en
algunas disciplinas, que utilizan con mayor frecuencia este tipo de metodologia como
la fisica, matematicas o ingenieria, no les es posible obtener soluciones a partir de

expresiones analiticas.

La diferencia principal entre el método analitico y el de elementos finitos, es la forma
en que éstos perciben la estructura durante el procedimiento para llegar a la solucion.
El método analitico considera la estructura como un continuo, cuyo comportamiento
esta gobernado por ecuaciones diferenciales ordinarias. El método de los elementos
finitos consiste basicamente en dividir el continuo en un nimero finito de elementos, es
decir discretizar el continuo y resolver cada uno de los elementos de las ecuaciones

del sistema para después ensamblar la solucién total.

El calculo por el método de elementos finitos se realiza a través de un software de
elementos finitos en el cual el andlisis puede ser resumido en tres actividades:

preproceso, calculo y postproceso

e Preproceso, consiste en la definicion de la geometria, generacion de la malla, las
condiciones de contorno y asignacion de propiedades a los materiales y otras
propiedades.

e Calculo, se generan las ecuaciones y se resuelven las incégnitas necesarias.

B http://soneromijaragual.netau.net/web_documents/dinamica.pdf Revisado Junio 2013
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e Postproceso, se calculan magnitudes derivadas de los valores obtenidos para los
nodos, y en ocasiones se aplican operaciones de suavizado, interpolacion e incluso
determinacion de errores de aproximacion. Los resultados obtenidos son tratados
para obtener representaciones graficas.

Este método en realidad involucra durante todo el proceso de analisis siete pasos, de
los cuales cinco, I-lI-1V-V-VII, requieren de la participacién del usuario, y los otros dos
son desarrollados por el software automaticamente. A continuacién se explican estos

siete pasos.

I. Discretizar o modelar la estructura: Se divide la estructura en elementos finitos y se
genera la malla. Este es uno de los pasos mas importantes para determinar la

exactitud de la solucién del problema

II. Definicibn de las propiedades de los elementos: En este paso el usuario debe
definir las propiedades de los elementos y seleccionar el tipo de elemento que es
el més apropiado para modelar el sistema fisico.

[ll. Ensamble de las matrices de rigidez: La matriz de rigidez de un elemento consiste
de coeficiente que pueden ser derivados a partir del equilibrio, del método de
energia o de otro. La matriz de rigidez del elemento relaciona los desplazamientos
nodales a las fuerzas aplicadas en los nodos. El ensamble de las matrices de
rigidez de los elementos implica la aplicacién de equilibrio para la estructura
completa.

IV. Aplicacion de cargas: En este paso se deben de suministrar todas las cargas que
son aplicadas exteriormente, estas cargas pueden ser concentradas, distribuidas,

momentos, etc.

V. Definicibn de condiciones de frontera: Deben de proveerse las condiciones de
soporte, es decir, algunos desplazamientos nodales deben ser colocados en

valores conocidos.

VI. Solucion del sistema de ecuaciones algebraicas lineales: A través de las

ecuaciones se calculan los desplazamientos.

VI

.Célculo de los esfuerzos: Ademéas de los esfuerzos se pueden calcular las
reacciones, modos, vibraciones u otra informacién pertinente. Finalmente, se

representan los resultados graficamente.
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Algunos softwares de elementos finitos son los siguientes:

e ANSYS: Posee un procesador de elemento finito para la solucion de problemas
mecénicos que incluye: andlisis de estructuras dindmicas y estéticas (ambas para
problemas lineales y no-lineales), andlisis de transferencia de calor vy
fluidodindmica, y también problemas de acuUsticas y de electromagnetismo. Su
integracién permite la asociacion con programas mas avanzados de CAD.

¢ COMSOL Multiphysics (antes conocido como FEMLAB): Es un paquete de software
de analisis y resolucion por elementos finitos para varias aplicaciones fisicas y de
ingenieria, especialmente fendmenos acoplados, o multifisicos. COMSOL
Multiphysics también ofrece una amplia y bien gestionada interfaz a MATLAB y sus
toolboxes que proporcionan una amplia variedad de posibilidades de programacion,
preproceso y postproceso.

e ADINA: Incluye una interfaz grafica de usuario (conocido como la interfaz de
usuario ADINA o AUI) con un modelador de sélidos, ADINA-M, para los pre y post-
procesamiento de las tareas. La AUl se puede utilizar para importar modelos
sdlidos, y los modelos de elementos finitos en formato Nastran, que proporciona
una interfaz a muchos paquetes de CAD y CAE.

e Femap: Se ejecuta en Microsoft Windows y dispone de importacién CAD.

e Extreme Loading for Structures (ELS): Software para andlisis estructural de tipo
dinamico no lineal, sismico, explosiones, colapso progresivo de estructuras,

impactos, etc.
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CAPITULO 2

DISENO CONCEPTUAL

El disefio conceptual es el concepto de solucion a partir del cual se desarrolla el
disefio mecéanico. Para obtener el concepto de solucion 6ptimo, primero se debe
plantear correctamente el problema a través de una serie de requerimientos y
consideraciones que se deben de cumplir. Luego se plantean varias alternativas de
solucion a los problemas planteados, de tal manera de obtener varios conceptos de
solucion, los cuales son comparados siguiendo algunos criterios que dependen

también de los requerimientos planteados.

Se usard el procedimiento de la norma VDI 2225 para la obtencion del concepto de
solucion optimo. Debido a que lo que se va a disefiar no es una maquina no sera
necesario realizar una estructura de funciones, entonces se realizar4 solo una matriz
morfolégica para determinar los conceptos de solucion y finalmente se realizard una

evaluacion técnica y econdmica para determinar el concepto de solucion 6ptimo.

2.1 Requerimientos y consideraciones para el disefio

La cabina es el lugar donde va a ir ubicado el piloto y que va a permitir la interaccién
entre éste y el simulador de vuelo durante el entrenamiento. Por ello debe contar con
un panel de instrumentos que indiquen el estado del avion simulado, mandos que

permitan maniobrar el simulador, un adecuado sistema visual que emite las imagenes
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del entorno simulado y un asiento en donde se ubique el piloto. Con respecto al panel
de instrumentos se disefiard un panel en el que se ubicaran componentes que puedan
simular adecuadamente los instrumentos de vuelo, navegacién y los indicadores del
motor. Por otro lado, los mandos en la medida de lo posible deben representar de la

manera mas fiel a los usados en una aeronave real.

La cabina del simulador de vuelo tendra capacidad para un piloto, por lo cual se
contara con un solo asiento. Este asiento estar4 ubicado al interior en la parte
posterior, y al frente de éste se ubicaran los mandos, los instrumentos de control y un
adecuado sistema de visualizacion que sera determinado posteriormente. Las
distancias de éstos componentes con respecto del asiento donde se ubicara el piloto
se determinaron siguiendo las recomendaciones ergondmicas planteadas en el
Capitulo 1. Es asi que se consideran las siguientes distancias tomando como
recomendaciones las dadas por Torenbeek [TORENBEEK, 1976].

- Ladistancia entre el asiento y los pedales son de 91 cm.
- La altura de ubicacion de los pedales es de 12 cm.

- Laaltura del asiento es de 27 cm

- La altura del tablero de instrumentos es minimo de 40 cm

- Ladistancia entre el asiento y el volante en posicion neutral es de 48 cm

Otras dimensiones como la distancia entre el asiento y el panel de instrumentos
pueden ser determinados a partir de la figura 1.13 del capitulo 1 que da una distancia
de 74 cm como recomendada. Por otra parte, con respecto al rango de visién, de
acuerdo con la figura 1.13 se tiene gue el limite maximo de informacion superior es de
25° y el limite inferior recomendado de 35° debajo de la linea horizontal, siendo la
zona o6ptima la ubicada entre la linea horizontal y un limite de 30° hacia abajo.
Torenbeek para el disefio de la ventana de la aeronave toma un rango de visién de 20°
hacia arriba y 17° hacia abajo. Tomando ambas recomendaciones se realizan las

siguientes consideraciones:

- El rango de vision para el sistema visual a usar sera de 25° como limite superior y
17° hacia abajo como limite inferior.

- El panel de instrumentos se observara a partir de los 17° hacia abajo.
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Con respecto al peso del piloto se considerard un peso maximo de 100 kg. La cabina,
incluyendo todos los componentes en su interior pesard como maximo 200 kg, por lo
gue sumando el peso maximo del piloto daria un total de 300 kg aproximadamente.
Debido a este peso y al movimiento de la cabina se produciran fuerzas de inercia las
cuales produciran esfuerzos que deberd resistir la cabina y que deben ser

determinados.

Los componentes que se instalardn en la cabina deben ser fijados adecuadamente de
tal manera que no se puedan desprender en ninguna situacion evitando cualquier tipo
de accidente. Ademas deben poder montarse y desmontarse con facilidad por si
necesita algin mantenimiento, por lo que los elementos a disefiar deben ser
compatibles con las medidas de los componentes que se seleccionaran y se usaran en

la medida de lo posible uniones atornilladas.

Finalmente, la cabina debe poder instalarse en un mecanismo paralelo de 6 GDL la
cual otorgard los movimientos necesarios y cuyo disefio es parte de otro trabajo de
tesis. Para su instalacion se debe disefiar una estructura base que se pueda montar
correctamente en la plataforma mévil del mecanismo. La tabla 2.1 muestra los

requerimientos planteados para el disefio de la cabina

Tabla 2.1 Requerimientos para el disefio mecanico de la cabina

Denominacién Descripcién
Funcion - Fijar, posicionar y distribuir los componentes que permiten la interaccién del
Principal piloto con el simulador

- Transmitir el movimiento a los componentes y al piloto, por lo que debe
poderse instalar al mecanismo paralelo de 6 GDL

Mantenimiento |- Facilidad en el montaje y desmontaje por si necesita para un adecuado
mantenimiento

- Los componentes con los que cuenta debe contar con refacciones
compatibles en el mercado

Seguridad - Buena fijacién de los componentes que evite su desprendimiento
- El asiento poseerda un cinturén de seguridad
Ergonomia - Facilidad en el acceso de los componentes por el piloto siguiendo las
dimensiones recomendadas mencionadas anteriormente
Resistencia - Debera resistir los esfuerzos debido al peso y movimiento.
Peso - El peso maximo de la cabina con los componentes instalados sera de 200
kg
- El peso maximo del piloto sera de 100 kg
Dimensiones |- La cabina debe ser lo mds compacta a posible

- Aparte de las dimensiones determinadas por ergonomia, algunos
elementos a disefiar deben ser compatibles con las medidas de los
componentes a instalar para un correcto montaje

Adaptabilidad |- En lo posible, debe contar con espacio y elementos que se puedan cambiar

para una mejor adaptacién por si se quiere ampliar o cambiar los

componentes instalados
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2.2 Conceptos de solucion

Los conceptos de solucion se determinan planteando diferentes alternativas para cada
funcidn o caracteristica esenciales del producto. Las alternativas se planteardn usando
un diagrama morfolégico en el que se encuentren las soluciones posibles para los
problemas planteados. Las combinaciones de estas soluciones dan como resultado los

conceptos de solucion.

La cabina del simulador de vuelo tiene como objetivo principal permitir el
entrenamiento del piloto. Los componentes que hacen posible esto son el panel de
instrumentos, los mandos principales y secundarios y el sistema visual. El disefio
mecanico de la cabina tiene como funcién principal fijar estos componentes y
distribuirlos correctamente, por lo que depende mucho de los componentes que se
usaran. El diagrama morfolégico mostrado en la tabla 2.2 muestra las alternativas de
componentes que se pueden usar en la cabina y algunas caracteristicas que se

necesitan para su disefio. Estas alternativas ya se habian planteado en el capitulo 1.

Tabla 2.2 Diagrama morfolégico con alternativas de solucién

MATRIZ MORFOLOGICA
Funciones Opcidn 1 Opcidn 2 Opcidn 3 Opcion 4 Opcion 5

Observar el
estado del
avion simulado

~.] [nstrumentos reales o
|

Display imitaciones Instrumentos y display
Manejar los l
movimientos
del simulador
1 Joystick de palanca\ m doystick de volante y pedaled

/
~\

% &«
Instrumentos reales o

Displayy teclado\ imitaciones 8 \

N

~_7; - Lad \
Observar las : >
imagenes del |
entorno

Accionar los
mandos
secundarios

b

simulado - p
Curved mirror : elmet-
1 monitor 3 0 mas monitores Proyectores projection system ounted display
k'-/ —~
Forma de -
construccién w ma‘l
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Con las alternativas de solucion planteadas para cada funcion se proponen tres
conceptos de solucion indicados con las flechas de colores rojo, verde y azul.

2.2.1 Concepto de Solucién 1

El concepto de solucién 1 se obtuvo uniendo las soluciones indicadas con flechas de
color rojo. Este concepto de solucién se encuentra esquematizado en un dibujo a
mano alzada mostrada en la figura 2.1. Aqui el panel de instrumentos posee un
agujero rectangular en el que se ubicara la pantalla que mostrara los instrumentos de
control y el volante de mando se instalara en el panel. Los pedales se ubican debajo
del panel en la base de la cabina. Se usan tres monitores los cuales estan sostenidos
por una estructura que se une a las paredes de la cabina. Los monitores se ubican
arriba del panel de instrumentos. El panel cuenta con un soporte que sobresale para el
teclado que se usara para activar los mandos secundarios. Finalmente la cabina es

cerrada con una entrada lateral y esta hecha de plastico reforzado con fibra de vidrio.

Figura 2.1 Esquema de concepto de solucién 1: Cabina con una pantalla que muestra los

instrumentos de control y tres pantallas para el sistema visual (vista interior y exterior)

2.2.2 Concepto de Solucion 2

Este concepto de solucion se obtuvo uniendo las soluciones indicadas con flechas de

color verde. La figura 2.2 muestra un esquema a mano alzada de este concepto de
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solucion. En él el panel de instrumentos tiene varios agujeros en donde se ubicarian
los instrumentos de control. Al igual que el concepto de solucion 1 se usa un mando de
volante y pedales, y los mandos secundarios al igual que los instrumentos de control
son réplicas de los instrumentos reales. Posee una estructura instalada al exterior de
la cabina la cual sostiene a tres proyectores que se usan para proyectar las imagenes
en un panel ubicado al frente de la cabina. La cabina posee un agujero en la parte
delantera arriba del panel de instrumentos para que el piloto pueda observar las
imagenes proyectadas en el panel que se ubica al frente de la cabina. La cabina esta

hecha de chapas de acero.

Figura 2.2 Esquema de concepto de solucion 2: Cabina con réplicas de instrumentos reales y

tres proyectores (vista interior y exterior)

2.2.3 Concepto de solucién 3

El concepto de solucion 3 se obtuvo uniendo las soluciones indicadas con flechas de
color azul. Este concepto de solucion se encuentra esquematizado en un dibujo a
mano alzada mostrada en la figura 2.3. Se usa un mando de palanca para lo cual debe
poseer un soporte que lo sostendra y no posee un panel de instrumentos, ya que se
utiliza un casco de realidad virtual. En el casco de realidad virtual se muestran el
entorno simulado y los instrumentos de control que indican el estado del avion
simulado. Estas imagenes van directamente a los ojos del piloto a través del casco. Se
usan mandos secundarios que se ubicaran al frente del piloto y al lado de la palanca
de mandos.

Tesis publicada con autorizacién del autor

No olvide citar esta tesis




PONTIFICIA

TESIS PUCP ' gx_}\gﬁgﬁmn

i DEL PERU

Figura 2.3 Esquema de concepto de solucién 3: Cabina con joystick de palanca y casco de

realidad virtual

2.3 Evaluacién de los proyectos de solucion

Una vez desarrollado los conceptos globales de disefio en funcion del problema
planteado, se procede a evaluarlos usando como criterios los estipulados como
requerimientos, para posteriormente proceder al desarrollo del concepto que se
considere mas viable. Se usard una evaluacién técnica y econémica siguiendo el
procedimiento de la norma VDI 2225. Siguiendo esta norma se realizaron las tablas

2.3y 2.4 de evaluacion técnica y econémica respectivamente

2.3.1 Evaluacién técnica

Se realiza una evaluacién técnica usando como criterios los requerimientos planteados

anteriormente. A continuacion se explica el porqué de los puntajes asignados.

- Funcién: La solucién 2 posee el mayor puntaje, ya que los componentes que se
usan son mas parecidos a los reales usados en una aeronave.

- Mantenimiento: La solucion 1 es mas facil de realizar mantenimiento, ya que los
componentes usados son mas simples y faciles de obtener; mientras que en la
solucion 2 son instrumentos més sofisticados al igual que la solucién 3 que posee
un casco de realidad virtual y no posee un panel de instrumentos, por lo que todo
depende del casco el cual es dificil de conseguir repuesto.

- Seguridad: Las tres soluciones son igual de seguras.

- Ergonomia: Si se siguen las distancias recomendadas todas las soluciones son

igual de ergondmicas.
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Resistencia: La solucion 3 no es muy resistente ya que es de madera, las otras
dos pueden ser igual de resistentes.

- Peso: La solucién 3 es la mas ligera debido a que no posee panel de instrumentos
y el sistema visual estd compuesta solo por un casco, mientras que la solucion 2
es la de mayor peso, debido al peso de tres proyectores y de instrumentos para el
panel.

- Dimensiones: La solucion 3 es la mas compacta, mientras que las otras dos son
del mismo tamario.

- Adaptabilidad: La solucién 1 y 2 pueden adaptarse a nueva instrumentacion,

mientras que la 3 es limitada debido a que no hay un panel de instrumentos.

Tabla 2.3 Tabla de evaluacién técnica de proyectos preliminares

Valor técnico (X;)
Proyecto : disefio de cabina de un simulador de vuelo para entrenamiento
P: puntaje de 0 a 4 (escala de valores segun VDI 2225)
0 = no satisface, 1 = aceptable a las justas , 2 = suficiente, 3 = bien , 4 = muy bien (ideal)
G: es el peso ponderado y se da en funcién de la importancia de los criterios de evaluacion
Criterio de evaluacion para disefios en fase de conceptos o proyectos
Variantes de concepto/ proyectos Solucion 1 Solucion 2 Solucion 3
51 S2 S3
NUm. Criterios de evaluacién G p Gp p Gp p Gp
1 Funcién 3 2 6 3 9 2 6
2 Mantenimiento 1 3 3 2 2 1 1
3 Seguridad 3 2 6 2 6 2 6
4 Ergonomia 2 2 4 2 4 2 4
5 Resistencia 3 3 9 3 9 1 3
6 Peso 2 3 6 1 2 3 6
7 Dimensiones 2 2 4 2 4 3 6
8 Adaptabilidad 2 2 4 2 4 1 2
Puntaje maximo Xp 6 Zpg 18 42 40 34
Valor técnico X; 0.778 0.741 0.630
Orden 1 2 3
P1 +p2+ p3+ +pTl _
Xl. =p1+p2+ p3+ +pn _ n _ P <1
npmax pmax pmax
_g1P1 t 92P2+93 P3t ..t GnDn
X; = <1
(91 t+gx+ -+ gn)pmax
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De esta evaluacion la solucion 1 resulta la 6ptima, luego le sigue la 2 y finalmente la 3.

2.3.2 Evaluacion econémica

La evaluaciéon econdmica se realiza tomando algunos criterios de costos que implicaria
la aplicaciéon del proyecto como son los costos de mantenimiento, de la tecnologia a
usar, fabricacién y vida util. A continuacion se explica las razones de los puntajes

asignados:

- Mantenimiento: La solucién 1 posee menores costos de mantenimiento, ya que los
materiales usados son mas simples y menos costosos que la solucién 2 y mas
durables que la solucién 3, el cual debido a que usa madera tiende a sufrir
mayores dafos.

- Costos de la tecnologia: La solucion 2 es la mas cara debido a que los
componentes usados son mas sofisticados, mientras que la soluciéon 3 es la mas
barata ya que solo usa un casco de realidad virtual y un joystick.

- Fabricacion: Los costos de fabricacion de las soluciones 1 y 2 son similares,
mientras que la solucion 3 es mas barata ya que no se necesita fabricar el panel
de instrumentos ni soportes para el sistema visual.

- Vida util: Las soluciones 1y 2 se estiman que tendrian vidas Utiles similares debido
que las estructuras usadas son similares, mientras que la solucion 3 tiende a tener

una menor vida Gtil debido a que si falla el casco falla casi todo el sistema.

La tabla 2.4 muestra la evaluacién econdémica de los conceptos de solucién. De la

evaluacion econémica se obtiene que las soluciones 1y 3 resultan ser las mejores.

Finalmente se realiza un diagrama de evaluacion de proyectos seguin VDI 2225 para
obtener el proyecto de solucién 6ptimo. Este diagrama, mostrado en la figura 2.4 tiene

como eje x el valor técnico y como eje y el valor econémico.
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Tabla 2.4 Evaluacion econdémica de los conceptos de soluciéon

Valor econémico (Y;)
Proyecto . disefio de cabina de un simulador de vuelo para entrenamiento
P: puntaje de 0 a 4 (escala de valores segun VDI 2225)
0 = no satisface, 1 = aceptable a las justas , 2 = suficiente , 3 = bien , 4 = muy bien (ideal)
G: es el peso ponderado y se da en funcién de la importancia de los criterios de evaluacion
Criterio de evaluacion para disefios en fase de conceptos o proyectos
Variantes de concepto/ proyectos Solucion 1 Solucion 2 Solucién 3
S, S, Sy
Nam. Criterios de evaluacién g p gp p Gp P Gp
1 Mantenimiento 2 3 6 1 2 1 2
2 Costos de la tecnologia 3 2 6 1 3 3 9
3 Fabricacién 3 2 6 2 6 3 9
4 Vida atil 1 3 3 3 3 1 1
Puntaje maximo 2p 6 Zpg 9 21 14 21
Valor técnico Y; 0.778 0.519 0.778
Orden 1 2 1
Y_p1+p2+p3+ +pn_ 1 n n_ P <1
i — - — —_—
npmax pmax pmax
y, = 9P + 92021933t oo  +GnDn <1
' (gl +9; t "'+gn)pmax 4
1.2
1
0.8 ¢—Solucion 1
=fli—Solucién 2

0.6
/ ] Solucién 3
0.4 olucion
/ ==>é=|inea caracteristica
0.2
oL

0 0.5 1 1.5

Figura 2.4 Diagrama de evaluacién de proyectos segin VDI 2225

Finalmente, del diagrama se observa que la solucibn 1 coincide con la linea

caracteristica y se concluye que ésta es la solucion éptima.
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2.4 Proyecto de solucién 6ptimo con dimensionamiento basico

El esquema de la figura 2.5 muestra el proyecto de solucion 6ptimo (solucién 1) con
las dimensiones a partir de las cuales se realizo el disefio de acuerdo con las dadas en
el subcapitulo 2.1. Estas dimensiones fueron variando posteriormente debido
principalmente al tamafio de los componentes seleccionados. Las alturas de las
pantallas y del panel de instrumentos se determinaron tomando en cuenta los rangos
de vision, de esta manera se obtuvo unas alturas de 85 y 120 cm respectivamente. El
ancho del panel serd de aproximadamente 70 cm en el que habra espacio suficiente
por si se quiere realizar una ampliacion en la instrumentaciéon posteriormente y el
ancho de las pantallas para el sistema visual sera de 120 cm. La cabina tendra una
altura de 140 cm, y una base de 140 x 140 cm. La figura 2.5 muestra una vista frontal

y lateral del interior de la cabina con las dimensiones que se utilizaran.

Se usaran tres monitores para el sistema visual, para los cuales se usara un soporte
que consiste en una viga horizontal unida a la pared por sus extremos. Este soporte
tendrd tres placas que se usaran para fijar a los monitores mediante uniones
atornilladas. El panel de instrumentos fijara un monitor, usado para observar los
instrumentos de control, y un joystick de volante. Ademas poseera una placa que
sobresale al exterior y al lado del volante en el que se ubicard un teclado. Como se
observa en la figura 2.5, el panel es cerrado con una plancha en la parte inferior,
arriba de los pedales, donde se apoya el cuerpo del joystick, el cual se fijara gracias a
unos topes. Ademas, se puede ubicar también un computador, que cuente con un
software adecuado, en donde se conecte el joystick, los pedales y los monitores para

gue funcionen. El asiento, los pedales y el panel estan unidos a la base de la cabina.
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CAPITULO 3

CALCULO Y SELECCION DE COMPONENTES

El simulador contard con componentes que se instalaran en la cabina, los cuales se
requieren seleccionar adecuadamente. Luego de seleccionado los componentes se
realizan los calculos necesarios para el disefio de la cabina, asi como para los
soportes. Debido a que los sélidos a analizar tienen una geometria tridimensional y
compleja, los célculos se realizaran primero analiticamente y luego usando el método
de los elementos finitos. Se usara un modelo matematico simplificado para el calculo
analitico de tal manera que se puedan obtener resultados aproximados, los cuales

seran comprobados usando un software de elementos finitos.

3.1 Seleccién de componentes

Los componentes que se instalaran en la cabina se determinaron en el Capitulo 2 y
consisten en tres monitores para el sistema visual, un monitor que mostrara los
instrumentos de control, un teclado para manipular los mandos secundarios, un
joystick de palanca y pedales que permitan maniobrar el simulador. Cada uno de estos
componentes estara montado a un soporte disefiado para fijarlos a la cabina y evitar

gue éstos se desprendan cuando la cabina esté en movimiento.
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3.1.1 Seleccion de monitores

El monitor es un dispositivo de salida que muestra datos o informacion al usuario. En
este proyecto se usaran tres monitores para el sistema visual en el que se mostrara el
entorno simulado, y un monitor para mostrar los instrumentos de control. Se determiné
una altura de los monitores no mayor a 35 cm para cumplir con las dimensiones
determinadas en la figura 2.5; para ello teniendo en cuenta que la proporcion estandar
de los monitores, ya sea LED o LCD, es de 16x9 (widescreen) actualmente, se usaran
tres monitores de 22 pulgadas. Una pantalla de 22 pulgadas de estas proporciones
tiene una altura de 27,4 cm y un ancho de 48,7 cm. Un monitor se dispondra
exactamente al frente del asiento y los otros dos al costado de éste con una inclinacion
de 30° con respecto a un plano vertical, como se muestra en la figura 3.1. Esto le dara

una mejor visién al piloto y reducira el ancho de la cabina.

30° 30°

Figura 3.1 Disposicion de monitores visto desde un plano superior

Por otra parte, el monitor usado para mostrar los instrumentos de control sera de 20
pulgadas, que tiene un alto de 24.91 cm y un ancho de 44.28 cm. Este monitor es de
menor tamafio que el usado para el sistema visual, ya que para los instrumentos de
control no es necesario usar un amplio rango de vision, en cambio en el sistema visual
se debe de mostrar todo el paisaje que se observaria en una cabina de avion, por lo
que el tamafio de pantalla seleccionado es adecuado para poder observar todos los

instrumentos sin problemas.

Los monitores a usarse seran LED, ya que es lo Ultimo en tecnologia de monitores
actualmente. Una pantalla LED no es mas que un monitor LCD mejorado. Los
monitores LCD (pantalla de cristal liquido) utilizan corrientes eléctricas para crear
imagenes, las que aplicadas al cristal liquido transforman sus propiedades. De esta
forma se controla el paso de la luz pudiendo asi mostrar los distintos colores y
tonalidades en la pantalla. Estos paneles necesitan muy poca energia para funcionar,
pero los cristales liquidos no emiten luz, es debido a ello que necesitan de una

iluminacion adicional la cual se instala en la parte posterior del monitor. Por otro lado,
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una pantalla LED (diodo emisor de luz) no es mas que un monitor LCD que utiliza un
panel posterior formado por LEDs que son elementos semiconductores capaces de
emitir luz. Las ventajas del monitor LED con respecto al LCD son muchas, luz mas
pura, menos consumo de energia, capacidad de crear colores negros mas perfectos,
tienen mejores respuestas a imagenes dindmicas; sin embargo, tienen un mayor

costo.

Se seleccionara un monitor LED debido a que proporciona mejor calidad de imagen y

consume menos energia. Ademas la imagen no se distorsiona con el movimiento.

En el caso del monitor del panel de instrumentos se propone un monitor Samsung LED
de 20 pulgadas S20C200B cuyas dimensiones son 18,7” x 11,2” x 3,1” y su peso es
de 2,4 kg y cuyas especificaciones técnicas se muestran en el Anexo 1. Por otra parte,
los monitores del sistema visual seran LED Samsung modelo S22A650D cuyas

dimensiones son 20,1” x 12,3” x 1,6” con un peso de 3 kg.

Otra razodn para la eleccion de estos modelos de monitores es que es compatible con
los estandares de soporte Video Electronics Standards Association (VESA). El
estandar de interfaz de montaje VESA es una familia de estandares establecidos para
el montaje de televisores y monitores planos, asi como otros objetos que puedan
requerir su instalacion en pared o en pie. Los monitores que cumplen con este
estandar poseen cuatro agujeros roscados en la parte posterior del monitor de tal
manera que pueda ser montado en un soporte fijandolo en él con cuatro tornillos. Las
distancias de separacion de estos agujeros estan estandarizadas segun el tamafio del
monitor y la marca de éste. Segun este estandar, para la pantalla de 20 pulgadas los
patrones usados en los agujeros son de 75x75 o 100x100, mientras que los de 22
pulgadas son de 100x100. Este estandar también indica que para monitores de hasta

29 pulgadas se deben usar tornillos M4, por lo que esos son los que se usaran.

3.1.2 Seleccion de joystick de volante y pedales

Se seleccionard un joystick de volante y pedales para manejar el simulador como si
fuera una aeronave. El joystick debera proporcionar los movimientos de cabeceo y
alabeo alrededor de los ejes transversal y longitudinal respectivamente, mientras que
los pedales produciran el movimiento de guifiada alrededor del eje vertical. El joystick

y los pedales que se usaran seran aquellos que han sido hechos tomando como
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referencia el volante del aviobn Cessna, ya que este modelo de avion es el que se ha
tomado de referencia para el simulador del presente trabajo debido a que es una

aeronave muy usada para que los pilotos realicen sus primeros vuelos.

El joystick Saitek CES432100002/02/1 Pro Flight Cessna Yoke System es un
controlador de vuelo versétil que reproduce al volante de un Cessna real. Es una
réplica exacta hecho en una escala 1:1 del volante del Cessna. Posee un eje de acero
inoxidable resistente con rodamientos que permiten un movimiento suave del volante.
El volante tiene un giro de hasta 180°. Ademas posee un sistema integrado de USB
que proporciona una estacion de acoplamiento para hardware adicional de Saitek; sin
embargo requiere de un adaptador de corriente para alimentar el concentrador USB.
La figura 3.2 muestra el joystick Saitek Pro Flight Cessnha Yoke System. Sus

dimensiones son 18,8” x 8,5” x 15,7” y pesa 9,3 libras (4,2 kg aproximadamente).

Figura 3.2 Saitek Pro Flight Cessna Yoke System

El Cessna Pro Flight Yoke de Saitek esta equipado con pinzas de montaje altamente
adaptables, como se muestra en la figura 3.3, que proporcionan la libertad para
instalar el aparato donde se requiera. Esta pinza de montaje se regula girdndola lo que
permite que se pueda adaptar a cualquier espesor de mesa o tabla en donde se apoye

el equipo.

=

Figura 3.3 Saitek Pro Flight Cessna Yoke System con pinza de montaje
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Los pedales seleccionados son Saitek Pro Flight Cessna Rudder Pedals
(CES432070002/02/1) que son réplicas de los usados en un Cessna. Estos pedales
permiten controlar la direccion (movimiento de guifiada) y el freno del avion simulado
con los pies como ocurre en los aviones reales. Para ello cuenta con ejes de frenos
independientes de izquierda y derecha que permiten una mayor exactitud y precision
al realizar maniobras de frenado; y ejes del timén de direccion que en conjunto con un
regulador de amortiguacion permite definir niveles especificos de presion necesarios
para operar los controles del timén. Ademas vienen con un reposapiés que se
extienden desde cada pedal para proporcionar comodidad y que es compatible con
una amplia gama de tamafio de pies. La figura 3.4 muestra estos pedales cuyas

dimensiones son 19,9” x 14,2” x 9,4” y pesa 5,8 libras (2,6 kg aproximadamente).

Figura 3.4 Pedales Saitek Pro Flight Cessna Rudder Pedals

Ambos controles (joystick y pedales) vienen con un software de programacion que
permite configurar los controles para que se adapten al software de simulacion
empleado. Son compatibles con los siguientes programas de simuladores de vuelo:
Microsoft Flight Simulator X, Microsoft Flight Simulator 2004, X-Plane, Lock-On 2,
Black Shark y Falcon 4; y los requerimientos del sistema son conectividad a USB 2.0,
Windows 7, Windows Vista o Windows XP.

3.2 Célculos preliminares y seleccién de materiales

En el presente subcapitulo se realizaran los calculos preliminares y seleccionaran los
materiales para la cabina y sus elementos. Los calculos preliminares consisten en
realizar un modelo matematico simplificado de tal manera que los célculos no sean

muy complejos y puedan ser desarrollados sin ayuda de algun software. Estos
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calculos ayudaran para el dimensionamiento de la cabina y para determinar las
uniones que se usaran, ya sea atornilladas o soldadas.

Debido a que la cabina se encuentra en movimiento acelerado y de rotacion se usara
un sistema de referencia no inercial desde el cual se realizaran los calculos. Ademas
se debe tener en cuenta que la cabina cambia de posiciébn constantemente lo que
produce que las fuerzas en la cabina, como el peso, cambien generando esfuerzos

variables.

La figura 3.5 muestra un dibujo en 3D de la cabina y los soportes disefiados. En ella se

indica donde se ubicarian los componentes seleccionados. o

En estas placas se ubicarian
los tres monitores del sistema
visual

En esta placa se
ubicaria el monitor del
panel de instrumentos

El cuerpo del joystick de
volante se apoya en la
plancha inferior del panel
y el volante sobresale al
exterior

Soporte de monitores

Panel de instrumentos

Aqui se ubicaria

Base inferior de la
un teclado

cabina de PRFV

Figura 3.5 Dibujo de la cabina en 3D

La cabina sera cerrada completamente, por lo que estard compuesta de 6 paredes y
tendra una puerta en la pared lateral izquierda.

3.2.1 Sistema de referencia no inercial

Un sistema de referencia sera no inercial cuando describa un movimiento acelerado
respecto de un sistema fijo (inercial) con aceleracion cero. La aceleracion del sistema
no inercial puede deberse a un cambio en el médulo o en la direccion de su velocidad

de traslacion. Un observador situado en un sistema de referencia no inercial, debera
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recurrir a fuerzas ficticias para poder explicar los movimientos con respecto a dicho
sistema de referencia. Estas fuerzas no existen realmente, en el sentido de que no son
causadas directamente por la interaccién con otro objeto, pero deberan introducirse si
se quiere explicar el fendmeno segun las leyes de Newton.

El principio de D'Alembert, enunciado por Jean D'Alembert en su obra maestra Tratado
de dindmica de 1743, establece que la suma de las fuerzas externas que acttan sobre
un cuerpo y las denominadas fuerzas de inercia forman un sistema de fuerzas en
equilibrio. A este equilibrio se le denomina equilibrio dinAmico. De esta manera
agregando las fuerzas y momentos inerciales, como se observa en la figura 3.6, se
puede hallar un problema como si fuera estatico. Las ecuaciones de equilibrio

dindmico estan dadas por las ecuaciones 3.1y 3.2

Fs

Figura 3.6 Diagrama de cuerpo libre con fuerza y momento inerciales

Zi Fi + Fin = 0 (31)
XiM; + My, =0 (3.2)

Donde F;, y M;, son las fuerzas y momentos inerciales. Las fuerzas de inercia estan
dadas por las ecuaciones de movimiento que se muestran en la ecuacion 3.3. Por otra
parte, para definir los momentos inerciales se recurre a las ecuaciones de movimiento

de Euler que estan dadas por las ecuaciones 3.4, 3.5y 3.6.

F, = —mag,
F;, = —mag { Fy = —mag, (3.3)
F, = —mag,

M, = Lo, — (I — I wy0, — Ly (@), — 0,0,) — I, (0,2 — 0,2) — I (0, — 0,0,) (3.4)

M,=1

y (i)y - (Izz - Ixx)(i)z(‘)x - Iyz(d)z - 0‘)x(")y) - Ixz((l)z2 - mxz) - Ixy(d)x - wy(*)z) (35)

yy

M, =1,,0, — (I — Iy ) 0,0y — L (605 — 0y0,) — (0, — ©,%) — I, (0 — w,0,) (3.6)
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Las ecuaciones de movimiento de Euler nos dan la sumatoria de momentos para un
sistema de referencia inercial, por lo que para afiadirlas a las ecuaciones de equilibrio

dindmico como momentos inerciales (M;,,) se les debe agregar con un signo negativo.

En este trabajo las aceleraciones maximas son conocidas, ya que son dadas por el
mecanismo paralelo, entonces se resolvera el problema como si fuera estatico desde
un sistema de referencia no inercial y afiadiendo las fuerzas de inercia. Se tomara
como punto de referencia para el sistema de coordenadas no inercial el punto que
coincide con el centro de la plataforma de movimiento del mecanismo paralelo, ya que
las rotaciones estan dadas en referencia a dicho punto. Este punto se ubica en la base
de la cabina y coincide con el centro de masa de la cabina. La figura 3.7 muestra el
sistema de referencia no inercial xyz en el que la cabina esta representada como un
cubo.

Figura 3.7 Sistema de referencia inercial XYZ y sistema de referencia no inercial xyz
ubicado en la base de la cabina

3.2.2 Determinaciéon de las reacciones en la base de la cabina

Las reacciones en la base de la cabina debido al contacto con la plataforma de
movimiento del mecanismo paralelo se determinaron para hallar el esfuerzo maximo
en la base y para determinar las uniones a usar entre la cabina y la plataforma de
movimiento. La tabla 3.1 muestra los datos de las aceleraciones y velocidades
maximas que se usaron para el calculo, las cuales fueron tomadas de la tabla 1.1 para

plataformas de movimiento usadas en simuladores de vuelo.

Tabla 3.1 Aceleraciones lineales, angulares y velocidades angulares maximas de la cabina

aceleracion lineal (m/sz) aceleraciones angulares(rad/sz) velocidades angulares(rad/s)
a0Xx a0y a0z aX aY aZ QX QY (0Y4
9,81 9,81 9,81 6,98 6,98 6,98 0,42 0,38 0,49
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La fuerza y momento resultante en la base se hallaron usando las ecuaciones de
equilibrio dindmico (ecuaciones 3.1y 3.2), para ello, primero se realiza un diagrama de
cuerpo libre de la cabina el cual se muestra en la figura 3.8.

Fg Mg

Figura 3.8 Diagrama de cuerpo libre de la cabina visto desde el sistema no inercial

De esta manera las ecuaciones del equilibrio dinamico estarian dadas de la siguiente
forma:
Fr+MgG—Mid; =0
My + 76, x(Mg — Mdg) — M; =0

Donde las fuerzas (—Md;) y momentos inerciales (—M;) se determinan usando las

ecuaciones 3.3, 3.4, 3.5y 3.6. El calculo de los momentos inerciales (—MG) requiere
que se hallen los momentos de inercia con respecto al centro de masa de la cabina.
Para ello se hallaron los momentos de inercia para cada elemento y componente de la
cabina con respecto a sus centros de masa y luego usando el teorema de Steiner se
pasaron los momentos de inercia de cada elemento al centro de masa de la cabina y
se sumaron obteniéndose el momento de inercia total de la cabina. Se incluyeron las
inercias del piloto, asi como de los componentes que se van a instalar, los cuales se

determinaron usando figuras geométricas aproximadas.

La cabina tiene dimensiones de 1,5 x 1,5 x 1,5 m, la cual estar4 hecha de plastico
reforzado con fibra de vidrio cuya densidad varia dependiendo de la cantidad de fibra
gue tenga. Se usard una cantidad de fibra de 30% de volumen, lo que da una

densidad de 1530 kg/m® y las paredes de la cabina tendran 5 mm de espesor. Estos
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datos seran comprobados posteriormente en el subcapitulo 3.2.4. El peso de la cabina
de fibra de vidrio sera de aproximadamente 110 kg, ademas se consider6 un peso
méximo del piloto méas el asiento de 120 kg, por lo que sumando estos pesos con los
de los componentes (monitores, joystick, pedales) que pesan en total 20 kg
aproximadamente y el soporte de monitores que pesa 2.5 kg y el peso del panel de
instrumentos de 28 kg, el peso maximo de la cabina en total ser& de 300 kg
considerando algunos componentes adicionales que se pueden instalar
posteriormente. La tabla 3.2 muestra la masa total de la cabina y los momentos de

inercia totales de la cabina hallados con respecto de su centro de masa.

Tabla 3.2 Masa total y momentos de inercia de la cabina respecto al centro de masa

Masa total(kg) ‘ 300 | Momentos de inercia de masa en xyz (kgm2)

Peso(N) Ixx lyy Izz Ixy Ixz lyz
0‘ 0‘-2943 87.16 | 113.25| 107.7 | 10.55 | -5.64 | -3.46

Las fuerzas de inercia (—Mdg) se hallaron determinando la aceleracién del centro de

masa de la cabina con la ecuacién 3.7 dada por la cinematica.

ac = ag+ QX e/, +Qx (Qx ra/o) +2Q % (vG/O)xyZ + (ag/o)xyz (3.7)

Donde a, es la aceleracion del sistema de referencia no inercial, es decir la

aceleracion lineal, Q es la aceleracion angular, Q es la velocidad angular, re, es la
posicion del centro de gravedad con respecto del sistema de referencia y (vg /O)xyz y
(ag /O)xyz son la velocidad y aceleracion del centro de masa con respecto de O visto

desde el sistema de referencia no inercial. Como el centro de masa no se mueve visto

desde el sistema xyz, entonces (UG/O)xyZ y (ag/o)xyz son iguales a cero y la ecuacion

se reducirfa a la ecuacion 3.8:

ag = Qg + .Q X TG/O +QX (QX TG/O) (38)

Por otra parte, la cabina rotara alrededor de sus tres ejes lo que genera que la
direccion de las aceleraciones y velocidades cambien visto desde el sistema no
inercial. Debido a ello los esfuerzos cambiardn con la posicion de la cabina. Con la
finalidad de determinar el esfuerzo maximo se asumira una rotacion de a, ¢ y 6

alrededor de los ejes XYZ. La matriz de rotaciébn mostrada en la ecuacion 3.9 se usa
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para pasar los vectores de un sistema de coordenadas xyz que ha rotado a, ¢ y 6

alrededor de otro sistema XYZ al sistema de coordenadas de éste ultimo.

X cosOcos¢p —senBcosa + cosOsendpsena  senBsena + cosBsendcosa 7 rx
Y| = |senBcos¢p  cosBcosa + senfBsendsena  —cosOsena + senBsendcosa [y] (3.9)
Z —seng cosgpsena cosdcosa z

La ecuacion 3.9 permite determinar la posicion del centro de masa (ra/o) visto desde el

sistema de coordenadas XYZ, esta posicion variara con la posicion de la cabina, lo
gue genera que la aceleracion a;, determinada por la ecuacion 3.8 cambie. La
aceleraciéon hallada con la ecuacién 3.8 esta en referencia al sistema inercial (XYZ),
por lo que para aplicar el equilibrio dinamico en el sistema no inercial (xyz) es
necesario pasar la aceleracion, asi como las velocidades y aceleraciones angulares y
el peso, a este sistema de referencia. La ecuacién 3.9 pasa los vectores desde el
sistema xyz (sistema que ha rotado) al XYZ (sistema fijo), por lo que para pasar los
vectores de aceleraciéon y velocidad de XYZ a xyz se usa la misma matriz de rotacién

dada por la ecuacién 3.9, pero usando los angulos con signo contrario.

Las aceleraciones del centro masa, aceleraciones angulares, velocidades angulares y
el peso se pasan al sistema no inercial las cuales se usan para hallar las fuerzas y
momentos inerciales. Los calculos se realizaron para posiciones de rotacion de la
cabina de cada 5° con respecto a un sistema fijo en el que la posicién 0°,0°,0° seria la
posicion en la que la base inferior de la cabina coincide con el plano XY de la figura
3.7. La tabla 3.3 muestra los vectores de aceleraciones, velocidades y peso visto

desde el sistema no inercial y los momentos inerciales hallados.

Con la aceleracién del centro de masa y los momentos inerciales se hallan las fuerzas
y momentos de reaccion en la base con las ecuaciones de equilibrio dinamico
mencionados anteriormente para angulos de a, ¢ y 8 de 0° a 35° y se observo que
para angulos de 0°, 0° y 0° se obtiene el médulo de fuerza méximo en la base (7479
N) y para 35°,0°,0° se obtiene el modulo de momento méaximo (4486 Nm); sin embargo
esto no quiere decir que para dichas posiciones se obtenga el esfuerzo maximo. Los

resultados para algunas posiciones se muestran en la tabla 3.4.

Los valores de la tabla 3.3 son las que resultaron para las mismas posiciones de la

cabina que se muestran en la tabla 3.4. Finalmente los valores del médulo de la fuerza
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de reaccion oscilan entre 6970 y 7480 N, mientras que los momentos de reaccion
entre 2000 y 4480 Nm aproximadamente

Tabla 3.3 Aceleraciones, velocidades, peso y momentos inerciales para diferentes posiciones
de la cabina

aceleracion Gen | angularenxyz | angularenxyz | Peso Total enxyz |Momentos de Euler
xyz (m/s2) (rad/s2) (rad/s) (N) (Nm)

aGx | aGy |aGz | ax | ay |az | Ox | Qy | Qz [ Wx | Wy [ Wz Mx My Mz

14.09( 5.73| 9.62| 6.98| 6.98| 6.98| 0.42| 0.38|0.49 0 0| -2973| 575.9| 734.7| 818.8

14.43| 6.55| 8.71| 6.98| 7.56| 6.35| 0.42| 0.42(0.46 0| -259|-2962| 566.3| 798.3| 753.2

15.57| 9.29| 3.29| 6.98| 9.53| 2.55| 0.42| 0.57(0.23 0| -1487| -2575| 524.8| 1010| 355.1

15.67| 9.54| 2.09| 6.98| 9.72( 1.71| 0.42| 0.59|0.18 0| -1705| -2436| 518.2| 1029| 265.7

13.2| 6.12| 10.5| 6.35| 6.98| 7.56| 0.38]| 0.38]| 0.52| 259.1 0| -2962| 523.4| 743.9| 877.7
6.603| 8.93] 13.6] 1.71| 6.98| 9.72| 0.06| 0.38]| 0.64| 1705 0| -2436| 128.9| 804.9| 1082

15.57| 8.37| 4.87| 7.24| 8.94| 3.73| 0.42| 0.54| 0.3| 315.9(-1520| -2536| 560| 943.2] 480
15.9| 8.49| 3.69| 7.4| 9.11] 2.9 0.43] 0.56| 0.25| 272.7|-1736| -2399| 567.7| 958.6| 392.8

10.27| 7.75| 12.1] 4.29| 7.22| 8.7| 0.22| 0.4|0.59| 1224| -367|-2684| 346.8| 798.2] 989
11.09] 8.26| 11.2| 4.62| 7.71| 8.08| 0.24| 0.44| 0.56| 1188| -622| -2654| 367.5| 848.3| 926.5
12.39] -0.4| 12.5] 8.05| 2.89| 8.55| 0.45| 0.15| 0.58| 630.4| -441| -2872| 720.7| 266| 976.4
13.43]| 4.38| 10.3| 7.85| 5.42| 7.42| 0.43| 0.34]| 0.51| 729.5|-1752| -2289| 671| 550.4| 865.2
14.45| 4.05| 9.14| 8.42| 5.43| 6.77| 0.46| 0.35| 0.47| 545.4(-1916| -2207| 716.6| 542.8| 798.4
16.15| 3.02| 6.84| 9.45| 5.25| 5.41| 0.54| 0.35]| 0.39| 166.2|-2198| -1995| 801.6| 506.2] 657

Tabla 3.4 Fuerzas y momentos de reaccion en la base de la cabina para diferentes valores de
a, ¢y

0 0 0 4272 | 1738 | 5888 | 7479 | -466.8 | 3298 | 818.8 | 3430
5 0 0 4375 | 2246 | 5600 | 7453 | -781.2 | 3423 | 753.2 | 3591
30 0 0 4718 | 4303 | 3571 | 7316 | -2057 | 3841 | 355.1| 4371
35 0 0 4748 | 4597 | 3070 | 7287 | -2240 | 3878 | 265.7 | 4486
0 5 0 3741 | 1856 |6130| 7417 | -590 | 2988 | 877.7 | 3170
0 35 0 295.8 | 2706 | 6546 | 7089 | -1495 | 982.4 | 1082 | 2090
30 10 5 4404 | 4057 (4011 | 7207 | -1874 | 3585 | 480 | 4074
35 10 5 4546 | 4308 | 3516 | 7183 | -2017 | 3686 | 392.8 | 4220
5 25 5 1887 | 2715 | 6362 | 7170 | -1282 | 1930 | 989 | 2519
10 25 5 2172 | 3125 | 6051 | 7148 | -1508 | 2152 | 926.5| 2786
0 15 35 3125 |306.8|6667| 7369 | 536.6 | 2141 | 976.4 | 2414
20 35 35 3340 | 3080 | 5402 | 7059 | -1177 | 2554 | 865.2 | 2943
25 35 35 3833 | 3143 | 4977 | 7025 | -1169 | 2843 | 798.4 | 3176
35 35 35 4728 | 3113 | 4068 | 6971 | -1066 | 3343 | 657 | 3570

Tesis publicada con autorizacién del autor

No olvide citar esta tesis




e PONTIFICIA
TESIS PUCP gx_}\gﬁgﬁm

DEL PERU

3.2.3 Determinacion de los esfuerzos maximos en la cabina usando métodos

aproximados de calculo en placas delgadas

La cabina es un paralelepipedo de 6 caras las cuales fueron consideradas como
placas rectangulares delgadas para el célculo, debido a que el espesor es pequefio en
relacion a sus otras dimensiones. Ademas debido a que las paredes o caras de la
cabina se encuentran unidas mediante tornillos se analizé individualmente una de ellas

y se supuso empotrada en sus cuatro lados.

El célculo preliminar de resistencia de la cabina se realiz6 para la base inferior, ya que
es ésta la que estard sometida a mayores exigencias de carga. En la base de la
cabina se ubicaran el panel de instrumentos y el piloto (puntos Ay B), y debajo de ella
se colocara una estructura base que se unira con la plataforma de movimiento. Debido
al contacto con estos elementos se generaran fuerzas de reaccién en la base como se

muestra en la figura 3.9.

a) Base visto de arriba con fuerzas b) Base visto desde abajo con fuerzas de
de reaccién con piloto y panel reaccion con la plataforma de movimiento

Figura 3.9 Base inferior de la cabina sometido a fuerzas de reaccién

La fuerza y momento de reaccion generados por el panel se determinan realizando el
DCL del panel mostrado en la figura 3.10. Ahi se observa que debido a la masa del
panel (incluido todos sus componentes) se generan fuerzas y momentos inerciales
dirigidos a su centro de masa. De esta manera, se hallan las fuerzas y momentos de

reaccion con las ecuaciones 3.1y 3.2 de equilibrio dinamico obteniéndose lo siguiente:

ﬁA +Mpa(g — dpg) = 0

My + Tpgx Mpy (G — dpg) — Mpg = 0
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M,

Figura 3.10 Diagrama de cuerpo libre del panel de instrumentos

Donde ﬁA y MA son las fuerzas y momentos de reaccion con el panel, mp, es la masa
del panel, dp, es la aceleracion del centro de masa del panel, 7, €s la distancia del
centro de masa del panel al punto A en la base y Mpa es el momento inercial del panel
gue se halla con las ecuaciones de movimiento de Euler (ecuaciones 3.4, 3.5y 3.6).

De la misma forma se hallan las fuerzas de reaccién con el piloto.

La figura 3.11 muestra el DCL de la base con un dibujo simple en el que se muestran
las fuerzas de reaccion halladas y se agregan las fuerzas y momentos inerciales de la
base, las cuales estan dirigidas a su centro de masa G1. Finalmente, Fp y My son las
fuerzas de reaccion con la plataforma de movimiento, las cuales fueron halladas en el

subcapitulo anterior.

mpa(g — apa) rpa/,Axmpa(g - apa) - Mp,

7 I i

rpt!,zsxmp:‘z(g-apa)—Mp;z Mg

Figura 3.11 DCL de la base de la cabina visto desde el sistema no inercial
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Del DCL, se obtiene que la sumatoria de fuerzas y momentos externos estan dados

por las ecuaciones 3.10y 3.11

Z F :m(g) - aGl)"'mPil(g) - d)pil)‘l'mPa(g) - apa) + ﬁR (3-10)
YM = (7pq/61%X Mpa (G — Apa)—Mpg) + (Tpirjc1X Mpa (g — dpy) — Mpy)—Mg+Mg (3.11)

El célculo de esfuerzos de la base de la cabina se realizé descomponiendo las fuerzas
y momentos externos en sus componentes x,y,z , y para cada fuerza y momento se
hallaron los esfuerzos producidos en los puntos criticos y luego se sumaron por
superposicion de efectos. Es decir, se tiene en la figura 3.12 la base de la cabina
sometida a las fuerzas y momentos externos hallados con las ecuaciones 3.10 y 3.11,
los cuales se dividen en 6 casos para las fuerzas y momentos en cada direccion.

Z\;\‘;& / = | J— Jd @ L i( 4> ®

YE > m,

Figura 3.12 Descomposicion de fuerzas y momentos aplicados a una cara de la cabina la
cual se supone estid empotrada en sus cuatro lados

En el primer caso se toma en cuenta las fuerzas en la direccién x que produciria un
esfuerzo en x asi como en y. El esfuerzo en x (o,) seria igual a la fuerza en x entre el
area transversal. Luego, la ecuaciones 3.12 y 3.13 relacionan los esfuerzos con las
deformaciones. Ademas, la deformacion en y (e,) es cero, ya que la base va a estar
empotrada impidiendo que se deforme en esa direccion, por lo que usando la ecuacion
3.11 se obtiene que el esfuerzo en y (gy) es igual a va, donde v es el coeficiente de

Poisson.

[ox — vay] (3.12)

€y = % [ay - vax] (3.13)

Los esfuerzos normales producidos por las fuerzas en y se hallaron de la misma

manera que en el primer caso, considerando que en este caso o, es igual a la fuerza

entre el area y o, es igual a vo,. Los esfuerzos debido a estas fuerzas son de igual
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magnitud en toda la placa y solo cambiaran de direccion cuando pasen el punto medio

de la placa, es decir cambiaran de esfuerzo de traccion a compresion.

En el caso de los esfuerzos producidos por las fuerzas perpendiculares éstas se
hallaron usando las expresiones dadas en el libro Roark’'s Formulas for Stress and
Strain de Warren Young para placas delgadas rectangulares [Young, 1989]. Estas
fuerzas produciran esfuerzos de diferente magnitud, de los cuales los de mayor
magnitud se ubicaran en los bordes de la placa. De esta manera se determinan los

puntos criticos que se analizaron, los cuales se muestran en la figura 3.13.

Figura 3.13 Puntos criticos en las paredes de la cabina

Las fuerzas perpendiculares se asumieron que se distribuyen uniformemente en todo
el area de la placa. Esto es cierto para el caso del peso, y en parte para el caso de las
fuerzas de inercia. Se sabe que el peso se distribuye uniformemente y proporcional a
la aceleracion de la gravedad, mientras que la fuerza de inercia no, ésta es
proporcional a la aceleracion la cual varia en cada punto de la placa. La aceleracion
varia en cada punto debido a que existe rotacion; sin embargo, se analizara la fuerza
de inercia como si el movimiento fuera lineal, lo que quiere decir que todos los puntos
de la placa tienen la misma aceleracién y en consecuencia la fuerza de inercia se
distribuye uniformemente. El efecto de rotacion, que produce que la aceleracion sea
diferente en cada punto, se analiza agregando el momento inercial; ello se analizara
posteriormente. Las fuerzas de reaccién con el piloto y el panel también se asumieron
que se distribuyen uniformemente, aunque en realidad se distribuyen en una parte de
la cabina (puntos A y B). Lo mismo ocurre con las fuerzas de reaccion con la
plataforma de movimiento, la cual se produce en los cuatro puntos en los que se
apoya la cabina con la plataforma, pero que para el célculo se asumird como
uniformemente distribuida. Se realizaron estas suposiciones para obtener un modelo
matematico simplificado y poder hallar los esfuerzos sin expresiones mateméaticas muy

complejas.
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En el caso de bordes empotrados sometidos a una carga g uniformemente repartida
los esfuerzos maximos se darian en los puntos medios de los lados mayores de la
placa. La figura 3.14 muestra las expresiones para hallar el esfuerzo maximo en
funcion de la carga (q), el lado menor de la placa (b), el espesor de la placa (t) y una
constante (B;) que esta en funcion de la relaciéon de los lados de la placa (a/b) y que
estan dados en la misma figura. El signo del esfuerzo indica como se flexiona la placa,
siendo positivo cuando se tensiona en la cara inferior, es decir en la cara opuesta a la
que se observa en la figura 3.11, y se comprime en la cara superior, es decir la cara
que se muestra en la figura para una carga aplicada perpendicular entrando a la figura.

Los esfuerzos maximos dados estan en direccién perpendicular al lado donde se

ubican.
—F. abt
Rectangular plate, all (At center of long edge) 6, = p;_jl
edges fixed ¢ bt B
(At center) &= Paa® and  ¥u,, =
2 Ep3
Fi
;"Ifﬂff"fffﬂ"f afb 1.0 1.2 1.4 1.6 1.8 2.0 oo
h—a+1- /
f b [ B 03078 03834 04356 04680 04872 04974 05000
@ . LdsG LS 3 s 9 L 240G L2l s b
"'Jfr".r’fff:‘fffffﬁf X s 01386 01794  0.2094 02286 02406 02472 02500

x 0,0138 00188 00226 00251 00267 00277 00284

Figura 3.14 Esfuerzos en placa rectangular empotrada en todos sus bordes sometidas a cargas
g uniformemente distribuidas [Young, 1989]

Con las tablas dadas en la figura 3.14 se hallan los esfuerzos debido a una carga

“I”

uniformemente distribuida. Asi por ejemplo, para el punto “I” se tiene que la relacion
entre los lados de la placa b/a es de 1.5/1.5, es decir de 1, y segun la figura 3.14 el

esfuerzo estaria dado por la siguiente expresion

o, = —0.3078qb?/ t? (3.14)

Donde g es la carga por unidad de superficie, que en este caso seria la ). F, hallado
con la ecuacion 3.10 entre el area b*a (1.5x1.5 m?) y t es el espesor de la placa, el cual

es de 5 mm para todas las paredes de la cabina.

Los esfuerzos causados por los momentos My y M, se hallaron haciendo la similitud de
la figura 3.15. Se aproximo los esfuerzos causados por los momentos a los causados

por un par de fuerzas distribuidas decrecientes, debido a que la bibliografia no da un

Tesis publicada con autorizacién del autor

No olvide citar esta tesis




PONTIFICIA

TESIS PUCP ' gx_}\gﬁgﬁmn

DEL PERU

método de calculo de esfuerzos debido a un momento en una placa. Se hall6 el valor
“‘q” de la fuerza distribuida igualando el momento producido por el par de fuerzas
distribuidas al momento M. De esta manera se obtuvo la ecuacion 3.15 que relaciona

el “q” de la fuerza distribuida decreciente con el momento M cuyo efecto se quiere

analizar.

M

q
yY—o—+F-" S‘HID}‘“FJ’i‘“{[H'HP
q

Figura 3.15 Viga empotrada sometido a un momento perpendicular al plano de la figura

) )=

_ &M
~ a?p

(3.15)

Donde a y b son los lados de la placa siendo “a” el lado que se muestra en la figura
3.15, que en el caso de la base de la cabina son iguales ambas de 1.5m. El libro de
Warren Young da valores para hallar los esfuerzos para una fuerza distribuida
decreciente, la cual se muestra en la figura 3.16. El esfuerzo maximo se genera en el

punto medio del lado donde la carga es mayor.

—fi qb*
(At x=0,z=0 [r?;,)nm:h—:’r
z R
iaqb® iy qb*
(At x =10,z = 0.4h) o :;‘;Lz and r;u:;:izi2
—fgh*
(Atx=0,2=h) Gy, = ;;f
f —f.qb*
(Atx=5.2=045b) (0,)p, = "z"'
_ —agb’
mix = T
a/b 0.6 0.8 1.0 1.2 1.4 1.6 1.8 2.0
By 0.1132 0.177 0.2365 0.2777 0.3004 0.30902 0.3100 0.3068
Bz 0.0410 0.0633 0.0869 0.1038 0.1128 0.1255 0.1157 0.1148
fis 0.0637 0.0688 0.0762 0.0715 0.0610 0.0509 0.0415 0.0356
N 0.0206 0.0497 0.0898 0.1249 0.1482 0.1615 0.1680 0.1709
fis, 0.1304 0.1436 0.1686 0.1800 0.1845 0.1874 0.1902 0.1908
X 0.0016 0.0047 0.0074 0.0097 0.0113 0.0126 0.0133 0.01386

Figura 3.16 Esfuerzos en placa rectangular empotrada en todos sus bordes sometidas
a una carga distribuida decreciente [Young, 1989]
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Asi por ejemplo, para el momento con vector eny, el punto critico | que se mostro en
la figura 3.13 se resolvié con un par de fuerzas distribuidas. En éste calculo el punto |
para el momento M, se ubica en el punto x=0, z=b para la primera carga distribuida y
en el punto x=0, z=0 para la segunda carga distribuida segun las coordenadas dadas
por Young en su libro. De esta manera y teniendo en cuenta el sentido de las cargas,
el esfuerzo en | producido por el momento M, estaria dado para ésta aproximacion por
la ecuacion 3.16.

0.0898qbh? 0.2365gb?
- 2 + 2
t t

g, =

_0.8802M,,

Oy = a2 (316)

De manera similar se hallaron los esfuerzos producidos por los momentos con vector
en x (M,). Por otro lado, el esfuerzo cortante causado por los momentos con vector
perpendicular a la placa (M,), es decir los momentos torsores, serdn despreciados
debido a que el momento de inercia en este caso es mucho mayor en comparacion

con los momentos de inercia de los otros ejes.

Los esfuerzos producidos tendran direcciones en x y en y, luego se halla el esfuerzo
equivalente segun el criterio de Von Misses que para el caso de esfuerzos
bidimensionales estaria dado por la ecuacién 3.17.

Oeq = /0§+a§ — 0,0y (3.17)

Se hallaron los esfuerzos para cada punto critico y los resultados de los esfuerzos

equivalentes para algunas posiciones de la cabina se muestran en la tabla 3.5.

Se obtiene un esfuerzo equivalente maximo de 10.30 MPa y ocurre cuando la cabina
se encuentra en su posicion inicial, es decir en 0°, 0°, 0° con respecto a los ejes fijos

XYZ. Los esfuerzos equivalentes se encuentran en un rango de 7.70 a 10.30 MPa.
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Tabla 3.5 Esfuerzos totales en x y en y, y equivalentes en los puntos criticos de la base de la

cabina

| I} 11 A%

Ox Oy Oeq Ox Oy Oeq Ox Oy Oeq Ox Oy Oeq

10.325| 0.0474| 10.301| -0.1393| 2.895| 2.9671] -3.9621| -0.0506 3.937| 0.1385| 3.4654| 3.3983
10.314| 0.0527| 10.287| -0.1441| 2.2398| 2.3152| -4.2532| -0.0558| 4.2256| 0.1433| 3.8181| 3.7485
9.3886( 0.0731| 9.3523| -0.161| -0.887| 0.8181| -5.4837| -0.0763| 5.446| 0.1602| 4.7891| 4.711
9.0407| 0.0758| 9.0031| -0.1628| -1.448| 1.3743| -5.6711| -0.0791| 5.632| 0.162| 4.8156| 4.7366
10.102| 0.0439| 10.081] -0.1237| 2.8394| 2.9032| -3.4568( -0.0471| 3.4335| 0.123| 3.8039| 3.7439
7.4533( 0.0225| 7.4421] -0.0228| 1.4564| 1.468| -0.1952| -0.0256| 0.1837| 0.0221| 5.7993| 5.7882
9.3627| 0.0673| 9.3292| -0.1507| -0.268| 0.2324] -4.9524| -0.0708| 4.9174]| 0.1498| 4.6753| 4.6023
9.1169| 0.0706| 9.0819| -0.1557| -0.75| 0.6859| -5.2298| -0.0741| 5.1931| 0.1548| 4.635| 4.5596
8.716| 0.0348| 8.6987| -0.0705| 1.8265| 1.8627] -1.7084| -0.0383| 1.6896| 0.0696| 5.1786| 5.1441
8.8208| 0.0405| 8.8006| -0.0806| 1.3236| 1.3657| -2.1396| -0.0442| 2.1178| 0.0794| 5.3551| 5.3158
8.9135| 0.0214| 8.9028| -0.0973| 5.0657| 5.1151] -1.7275| -0.0253| 1.715] 0.0963| 2.1174| 2.0709
8.6271| 0.0459| 8.6043| -0.1127| 1.7573| 1.8163] -2.6307| -0.0517| 2.6052| 0.1104| 4.2356( 4.1815
8.6986| 0.0504| 8.6735| -0.1279| 1.5688| 1.6365| -3.1751( -0.0564| 3.1472| 0.1255| 3.9512 3.89
8.6627| 0.0573| 8.6342| -0.1548| 1.298| 1.3819] -4.1408| -0.0634| 4.1095| 0.1523( 3.2202| 3.1469

3.2.4 Seleccion de material de la cabina y verificacion por resistencia

Como se mencioné anteriormente, el material que se usara para la fabricacion de la
cabina serd plastico reforzado en fibra de vidrio, cuyas propiedades mecanicas varian
dependiendo de la cantidad de fibra que posea. La eleccién de este material se debe
principalmente a que posee una baja densidad, y que puede alcanzar resistencias
mecanicas altas, ademas de su bajo costo.

Existen varios tipos de fibra de vidrio y de resinas que se pueden combinar para
formar el plastico reforzado con fibra de vidrio, para este caso se empleara como fibra
el vidrio tipo E y como matriz el poliéster, ya que ambos son los que mayormente se
usan y los mas econdmicos. Se usard 30% de volumen de fibra y 70% de resina

poliéster. La ecuacion 3.18 proporciona la densidad del compuesto, en donde ps y v¢

son la densidad y la fraccion volumétrica de la fibra respectivamente, mientras que p,,

y v, son la densidad y fraccion volumétrica de la matriz.

Pc = PfVr + PmUm (3.18)

Se sabe que la densidad del poliéster es de aproximadamente 1.10 g/cm® y la
densidad de la fibra es de 2.54 g/cm® de esta manera usando la ecuacion 3.18 se
obtiene una densidad del compuesto de 1.53 g/cm® que es la que se usé para

determinar la masa de la cabina.
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La fibra de vidrio se puede encontrar en el mercado local de distintas formas, entre las
principales se encuentran: los Mat, roving para bobinado y woven roving. El Mat es un
manto de fibra de vidrio cortadas de aproximadamente 5 cm de largo y dispersas al
azar, unidas mediante un aglomerante de alta solubilidad en estireno. Son fabricadas
en rollos de 50 a 60 kg con largo de 1.4 m, como se muestra en la figura 3.17, y son
disefiados para uso en refuerzo plastico de resina de poliéster, vinylester o epoxicas,
destinado para procesos de aplicacion manual. Se venden en pesos de 225, 300, 450
y 600 g/m% Por otra parte, el roving para bobinado son refuerzos presentados en
formas de bobinas cuyo peso va desde 22 hasta 28 kg aproximadamente, con los
filamentos rigurosamente paralelos y agrupados en una Unica mecha como se muestra

en la figura 3.18.

Figura 3.17 Mat o mantas para laminado manual de fibra de vidrio

Figura 3.18 Roving para bobinado o Filament winding

El woven roving es un tejido de fibra de vidrio como se muestra en la figura 3.19. Es
fabricado en rollos de 40 a 60 kg de 1.4 m de longitud. Son compatibles con resinas

poliéster, viniléster y epoxi. Se comercializan en 600, 800 y 880 g/m®.
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Figura 3.19 Woven roving de fibra de vidrio

Los plasticos reforzados con fibra de vidrio son materiales compuestos anisétropos, es
decir sus propiedades como la elasticidad y resistencia mecanica varian con la
direccién en la que son analizadas. Se fabrican con capas de fibra de vidrio dispuestas
de distintas formas, pudiéndose obtener una gran variedad de productos de diferentes

propiedades.

Se consulté a la empresa FIBROTECNIA S.A.C para la fabricacion en PRFV de la
cabina, el cual recomendd usar un estratificado compuesto de dos capas de Mat de
450g/m?, una capa de woven roving de 600 g/m? y otras dos capas de Mat de fibra
vidrio de 450g/m?, las cuales estaran mezcladas con la resina de poliéster. Esta
eleccion de capas se debidé principalmente al bajo costo y a las buenas propiedades
mecanicas que otorga este estratificado. Ademas, esta disposicion de capas produce
un laminado cuasi-isétropo, es decir sus propiedades son aproximadamente iguales en
todas las direcciones. Esta caracteristica es importante, ya que la cabina va a estar
sometida a esfuerzos bidireccionales, por lo que se necesita que el material sea igual

de resistente en todas las direcciones.

La norma britanica BS 4994 es una norma para el disefio y construccién de tanques y
recipientes de almacenamiento en plastico reforzado, la cual da unas ecuaciones para
la determinacion de la resistencia del PRFV. En la tabla 5 de la norma se muestran las
resistencia a la traccion unitaria y el modulo de elasticidad unitario de una capa de
Mat, una capa de Woven roving y una capa de Filament winding. Estas propiedades
estan dadas por unidad de ancho, por masa de fibra en 1 m? (N/mm per kg/m?). Las
propiedades del mat y el woven roving, que son las capas que se van a usar, se

muestran en la tabla 3.6.
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Tabla 3.6 Propiedades mecanicas de una capa de Mat y una capa de Woven roving

Resistencia Ultima a la | Modulo de elasticidad
traccion unitaria (N/mm | unitario  (N/mm  por
por kg/m?) kg/m?)

CSM (Mat) 200 14000

Woven roving 250 16000

La norma usa un factor de seguridad dado por la ecuaciéon 3.19; por lo que la

resistencia unitaria admisible de una capa estaria dada por la ecuacién 3.20.

k = 3k1k2k3k4k5 (319)
AR (3.20)

Donde k es el factor de seguridad, U_ es la resistencia unitaria admisible y U es la
resistencia Ultima a la traccion unitaria. K; es un factor que depende del método de
manufactura, que en este caso serd manual, por lo que segun la tabla 6 de la norma
(Anexo 2) sera de 1.5, k, es un factor relacionado con la pérdida de resistencia del
laminado; este factor es usado mayormente en los tanques de almacenamiento y
depende de la reaccion del PRFV con la sustancia que contiene, por lo que en este
caso como lo que se va a analizar no es un tanque de almacenamiento se usard el
valor mas bajo que recomienda la norma que es de 1.2. Luego el valor k; depende de
la temperatura de operacion; en este caso se trabajara a temperatura ambiente, por lo
que este valor serd igual a 1. El valor k, esta relacionado con la carga ciclica sometida
al laminado, ésta sera de 1.1 suponiendo un nimero de ciclos de 10° segln la figura 2
de la norma. Luego ks esta relacionado con el procedimiento de curado de la resina y
la norma recomienda un valor de 1.1. Entonces, usando la ecuacion 3.19 se obtiene

un factor de seguridad k de 6.5.

El valor de la tensién unitaria admisible de una capa de mat y una capa de woven
roving se halla usando la ecuacion 3.20, de esta manera se tienen las siguientes

resistencias admisibles para cada capa:

- CSM: U, = % =30.77 N/mm/kg/m?de refuerzo

- WR:U, = 26—550 = 38.46 N/mm/kg/m?de refuerzo
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La resistencia unitaria del laminado se halla usando la ecuacion 3.21 dada por la
norma, en la que uj, Uy, Us,.... U, SON las resistencias unitarias admisibles de un tipo de
capa, my, My, M3 ,.... .m,son el peso por unidad de area de una capay ni, ny, Nz ,....

.n, es el numero de capas.

Uigm = uymqng + uymon, + uzmgns+... +u,m,n, (3.21)

La cabina usara 4 capas de mat de 450 g/m? y una capa de woven roving de 600 g/m?
de acuerdo con el estratificado mencionado anteriormente, por lo que segun la
ecuacion 3.21 la resistencia unitaria admisible del laminado estaria dada de la

siguiente manera:

Ujam = 30.77 % 0.45 * 4 + 38.46 = 0.6 * 1 = 78.46 N/mm

El médulo de elasticidad unitario se halla de forma similar a la resistencia y esta dado

por la ecuacién 3.22, donde Xy, Xz, X3, ,.-.. -X; SON los modulos unitarios de cada capa.

Xigm = Xymynq + x,myn, + xgmanz+...+x,m,n, (3.22)

Los médulos de elasticidad unitaria del mat y del woven roving estan dados en la tabla

3.6, por lo que el médulo de elasticidad unitario del laminado seria el siguiente:

Xiam = 14000 * 0.45 * 4 + 16000 * 0.6 * 1 = 34800 N/mm

El espesor del laminado estaria dado por la suma de los espesores de cada lamina. La
norma da valores aproximados del espesor de cada capa dependiendo del porcentaje
en peso de fibra y de la densidad de la resina utilizada. En el anexo 2 se muestra la
figura 5 de la norma la cual se usa para determinar el espesor del laminado. Se usara
aproximadamente un 30% de fibra en las laminas de mat y un 55% en la lamina de
woven roving, por lo que usando la gréafica de la figura 5 de la norma para una
densidad de la resina de 1.1 nos da un espesor de 2.5 mm por kg/m? para la lamina de
mat y un espesor de 1.1 por kg/m? para la lamina de woven roving. De esta manera el

espesor total de laminado estaria dado de la siguiente manera:

espesor =25%045x4+1.1x0.6+1=5mm
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El espesor del estratificado de fibra de vidrio a usar es de 5 mm; sin embargo, este
espesor no va a ser igual para toda la pared de la cabina. En las uniones entre las
paredes se aplicaré el doble de laminado, es decir 4 capas mas de mat y una mas de
woven roving obteniéndose un espesor de 1 cm. Esto se realiza debido a que en estas
zonas hay una mayor concentracion de esfuerzos, ademas de que el PRFV en
contacto con el acero de los tornillos tiende a desgastarse més. Igualmente ocurre en
las uniones entre el asiento, el panel, el soporte de monitores y la estructura base de
acero estructural con la cabina de PRFV. En estas uniones ademas se usara una
placa de acero embebida en el PRFV para darle una mayor resistencia, esto es
recomendado por los fabricantes del PRFV para que el material tenga mayor
resistencia y no se desgaste con facilidad al estar en contacto con el acero. Es decir la
placa de acero se coloca en la base y se rellena con mas capas de mat envolviéndola
y uniéndola a la base. La figura 3.20 muestra la unién entre una de las patas del panel

de instrumentos, y la base de la cabina usando un anclaje metalico embebido.

Pata del
panel de
acero

Base de la D D éf////////
. 0 n Placa de acero
cabina de .
ﬁ§ embebida en

PRFV R e
[as=g) (zmms) PRFV

Figura 3.20 Union entre el panel de instrumentos y la base de la cabina usando una

placa de acero embebida

Finalmente, en el analisis se requiere obtener los valores de resistencia admisible y
modulo de elasticidad, éstos se obtienen dividiendo los valores de resistencia unitaria
y médulo unitario entre el espesor del laminado, de 5 mm en este caso, obteniéndose
la resistencia admisible y modulo de elasticidad en MPa. De esta manera, la
resistencia admisible del laminado sera de aproximadamente 15.7 MPa y el modulo de
elasticidad de 6960 MPa. Comparando este valor de resistencia admisible con el valor
de esfuerzo equivalente maximo de 10.3 MPa hallado anteriormente, se verifica que la
cabina resiste dando un factor de seguridad de 1.5 ademas del factor de seguridad de

6.5 que se hall6 siguiendo la recomendacién de la norma.
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3.2.5 Seleccion de material del soporte de los monitores y panel de instrumentos

y verificacion de resistencia

El soporte para los monitores consiste de una estructura hecha de tubos cuadrados
como se muestra en la figura 3.21. En ella se sueldan tres placas con cuatro agujeros
de 4.5 mm de diametro las cuales sujetardn a los monitores por medio de cuatro

tornillos M4.

Figura 3.21 Soporte de monitores

Se usaran tubos cuadrados de acero al carbono laminado en caliente de 25x25x1.5
mm de espesor que seran proporcionados por “Aceros Arequipa”. Segun el catalogo
de la pagina de “Aceros Arequipa” el material tiene una resistencia limite de fluencia

de 269 MPa como minimo.

Se determind la resistencia de estos tubos para lo cual se realiz6 el DCL de la
estructura, como se muestra en la figura 3.22. Para el calculo analitico sélo se tomaron
en cuenta las aceleraciones lineales y se realizé el calculo en la posicion inicial, es
decir cuando la cabina no ha realizado ninguna rotacion. De esta manera la estructura
estard sometida a las fuerzas de inercia y al peso debido a su masa y la masa de los
monitores. Las masas de los monitores es de 3 kg, mientras que los tubos tienen una
masa de 1kg/m, por lo que la masa que se obtiene en cada punto medio de cada tubo
de 0.52m es de 3.52 kg. Las figuras 3.23 y 3.24 muestran los diagramas de fuerzas
internas que se obtienen en el soporte. Los puntos criticos se encuentran en los

puntos medios de cada segmento de longitud.
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Figura 3.22 DCL del soporte de monitores
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Figura 3.23 Diagrama de fuerzas normales, fuerza cortante en x y momento flector en z visto
en el plano xy
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Figura 3.24 Diagrama de fuerza cortante en z, momento flector en x y momento torsor visto en
el plano xy

Cada extremo del soporte se encuentra unido a las paredes de la cabina mediante
tornillos, por lo que se hallo6 como si estuviera empotrado. De esta manera, se
determinaron las fuerzas de reaccion con las ecuaciones de equilibrio dindmico y
considerando que el desplazamiento lineal y angular en los cuatro puntos de unién con
la cabina (A, C, D, F) es cero.

Se hallaron los esfuerzos producidos en los puntos criticos con las ecuaciones de la
resistencia de materiales siendo el punto mas critico el punto |. Para este punto se

obtuvieron los siguientes esfuerzos:

_F _ 9255N 127 MP
T AT 72 75mmE T ¢
Mg,x 3000Nmmx12.5mm
O-fl = IZ = 7137mm4 = 525 MPa
Mgyz  9410Nmmx12.5mm
M,r 3410Nmmx17.7mm
ST T 1azzammt ve3Mba
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Luego con la teoria de Von Misses dado por la ecuacion 3.23 se obtiene el esfuerzo
equivalente igual a 24.14 MPa.

Ocq = \/(O‘n + 05)? + 372 (3.23)

El esfuerzo limite de fluencia del material es de 269 MPa, por lo que se obtiene un
Factor de seguridad de aproximadamente 11 asegurando que el soporte cumple con
las condiciones de trabajo y resistira.

Es necesario realizar un andlisis de fatiga, ya que las aceleraciones en la cabina no se
mantienen constante, varian de un valor maximo de (9.81; 9.81; 9.81) m/s® al mismo
valor pero de signo contrario; es decir a un valor de (-9.81; -9.81; -9.81) m/s® . Se
realizé otro DCL del soporte de monitores para estas Ultimas aceleraciones y se
realizé un diagrama de fuerzas internas. Se obtuvo un diagrama similar a los
mostrados en las figuras 3.23 y 3.24; sin embargo los valores que se obtuvieron fueron

menores y la flexiébn ocurre en la direccion contraria.

La resistencia a la fatiga debido a esfuerzos variables se realiza descomponiendo el
esfuerzo en dos componentes, uno que corresponde a un esfuerzo estatico y que se
denomina esfuerzo medio y el otro que toma en cuenta la variacién del esfuerzo y que
se denomina esfuerzo alternante. Los esfuerzos medio y alternante de un esfuerzo
variable en el tiempo se hallan con las ecuaciones 3.24 y 3.25, donde g; es el esfuerzo

superior 0 maximo y o; es el esfuerzo inferior o minimo.

g Wt (3.24)

o, = 2% (3.25)

En el punto | mostrado en la figura 3.22 se obtuvo una fuerza normal de 92.55 N para
las aceleraciones de (9.81; 9.81; 9.81) m/s? sin embargo para las aceleraciones en
signo contrario; es decir de (-9.81; -9.81; -9.81) m/s?, se obtuvo una fuerza normal de
13.45 N, por lo que dividiendo estas fuerzas internas entre el &rea transversal del tubo
se obtuvieron un esfuerzo de 1.27 MPa y 0.18 MPa respectivamente. El primer
esfuerzo seria el esfuerzo normal superior, mientras que el segundo seria el esfuerzo
normal inferior. Usando las ecuaciones 3.24 y 3.25 se obtiene un esfuerzo normal
medio de 0.725 MPa y un esfuerzo normal alternante de 0.545 MPa. Similarmente, en

el punto | para las aceleraciones positivas los momentos flectores son de 3y 9.41 Nm
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como se observan en la figuras 3.23 y 3.24; mientras que para las aceleraciones
negativas se obtuvieron momentos flectores de 1 y 3.2 Nm. En consecuencia, se
obtiene un esfuerzo de flexion superior de 21.74 MPa para las aceleraciones positivas,
mientras que para las aceleraciones negativas se obtiene un esfuerzo de flexion
inferior de -3.67 MPa. A éste Ultimo se le asigna un signo negativo, ya que la flexién
ocurre en direccién contraria que para el caso de las aceleraciones positivas. De esta
manera usando las ecuaciones 3.24 y 3.25 se obtuvo un esfuerzo de flexiéon medio de
9.04 MPa y un esfuerzo alternante de 12.71 MPa. Siguiendo el mismo procedimiento
el esfuerzo de torsibn medio y alternante resultaron 1.8 MPa y 1.6 MPa

respectivamente.

La resistencia a la fatiga se realiza determinando el esfuerzo alternante aumentado,
éste esfuerzo es el esfuerzo alternante multiplicado por una serie de coeficientes que
influyen en la resistencia a la fatiga del material. El esfuerzo alternante aumentado se
determina con la ecuacion 3.26, en la que c, es el coeficiente de superficie, c; es el

coeficiente de tamano, c¢;.n,;, €S el factor de temperatura, c.q,4 €S €l factor de carga, c,

es el factor de confiabilidad y Bx es el factor de concentracion de esfuerzos.

oy = (—LE o, (3.26)

CsCtCtempCcargCc

El coeficiente de superficie ¢, depende de la rugosidad del material. Los tubos tendran
un valor medio de rugosidad de 6.3 pm, lo cual esta mostrado en el plano respectivo.
Para este valor de rugosidad segun gréfico el coeficiente ¢, es igual a 0.9. El
coeficiente de tamafio ¢, depende del tamafio de la seccion del elemento y sélo influye
en el caso de esfuerzos de flexiéon y de torsién, no para esfuerzos axiales. Para un
tamafio de 25 mm que es el caso de los tubos cuadrados el coeficiente c; es igual a
0.8. El coeficiente de temperatura c..,,, depende de la temperatura de trabajo, en este
caso se trabaja a temperatura ambiente, por lo que este coeficiente es igual a 1. El
factor de carga c..r4 €s igual a 1 para esfuerzos de flexion y torsion y 0.85 para
esfuerzos axiales. Se usara una confiabilidad de 95% para lo cual se debe usar un
factor de confiabilidad de 0.868. El factor de concentracion de esfuerzos Bx es un
factor que se usa cuando existe presencia de discontinuidades como un cambio de
seccion o una entalla; en este caso seria igual 1, ya que no hay presencia de

discontinuidades.
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De esta manera los esfuerzos alternantes aumentados para los esfuerzos hallados en

el punto critico | serian:

1
Ona (0.9*1*1*0.85*0.868>*05 > =082 MPa

1
I 12.71 = 20.34 MP
%a (0.9*0.8*1*1*0.868>* 0.34 MPa

1
o= 1.6 = 2.56 MP
Tfa (0.9 v 08+ 11+ 0.868) * a

Donde cr,’la,a}ia, T}a son los esfuerzos alternantes aumentados axial, de flexion y de

torsion respectivamente. La determinacion de la resistencia a la fatiga se realiza
hallando el esfuerzo medio equivalente y el esfuerzo alternante aumentado

equivalente usando la teoria de Von Misses mediante las ecuaciones 3.27 y 3.28.

O-é eq — \/(0-7’111 + O-}a)z + 3'[(,12 (3.27)

Omeq = J(anm + 0pm)? + 312, (3.28)

Se determinaron los esfuerzos alternante aumentado equivalente y medio equivalente,
los cuales resultaron 21.62 y 10.25 MPa respectivamente. El factor de seguridad a la
fatiga esta dado por la ecuacién 3.29, donde o3 €s la resistencia maxima a la traccién

del material y a,;; es el limite de resistencia a la fatiga.

1 _Jaeq | Imeq (3.29)

FS OAlt op

La resistencia maxima a la traccién g del acero estructural ASTM A36 es de 400 MPa,
ademas para aceros con oz < 1400 MPa el esfuerzo limite alternante g,;; se puede
aproximar a 0.505, por lo que se podria aproximar a 200 MPa. Usando la ecuacién
3.29 con los esfuerzos medio equivalente y alternante equivalente se obtiene un factor
de seguridad a la fatiga de 7.5 para el soporte de monitores. Se debe tener en cuenta
gue se ha analizado sélo para las aceleraciones lineales y no se ha tomado en cuenta
las aceleraciones angulares, ademas so6lo se ha analizado para la posicion inicial de la

cabina, sin ninguna rotacion. Sin embargo, el factor de seguridad a la fatiga de 7.5
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junto al factor de seguridad a la fluencia de 11 son altos y aseguran que el soporte
resistira para las condiciones de trabajo.

Se debe seleccionar también el material para el panel de instrumentos, el cual se
muestra en la figura 3.25. En él se ubicardn un monitor, el joystick y el teclado. Los
tubos para las patas que se usaran seradn los mismos que para el soporte de los
monitores, entonces lo que faltaria seleccionar serian las planchas a usar.

Area donde

se ubicara
el teclado

Area donde
se apoyara
el cuerpo del
joystick

Tubo
cuadrado

a) visto de frente b) visto de atras

Seccién
analizada

¢) Plancha inferior

Figura 3.25 Panel de instrumentos

Como se observa en la figura 3.25, la plancha que estarda sometida a mayores
esfuerzos sera la plancha inferior en donde se ubicard el joystick, el teclado y tal vez
algun hardware adicional que se requiera instalar. Se analizé la seccion limitada por
las lineas azules de la figura, sin considerar la seccion que sobresale (donde se
ubicara el teclado). En la figura también se muestra el sistema de coordenadas usado.
Esta plancha esta unida a las planchas laterales y a las cuatro patas de tubos
cuadrangulares mediante soldadura, por lo que se supondr4d empotrada en estos
lados. De esta manera se calculard como una viga de gran ancho sometido a fuerzas y
momentos inerciales debido a su masa y a la masa de los componentes que

soportara. El DCL de esta plancha, asi como los diagramas de fuerzas internas se
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muestra en la figura 3.26, donde el eje z es perpendicular a la plancha. En la figura m
es la masa de la plancha; los vectores —M,,, —M,,, y —M_,, son los momentos
inerciales en x, y y z respectivamente; mientras que g, gy, 9z, Axp: Ayp Y Azp SON lOS
componentes en x, y y z de la aceleracion de la gravedad y de la aceleracion del
centro de masa de la seccion. En este calculo se han despreciado los esfuerzos
ocasionados por los momentos inerciales en y y en z, ya que son bajos debido a que

el momento de inercia en estos ejes son altos.

F, _sz Q;
_Mxp m(gz azp)
X y Ly T Px r\L —Myp Qx Ny
Cﬁ)ﬁ = @ >
Lx Py m(gx - axp) m(gy - ayp) Nx Qy
-+ ?(gy — ayp)

DFEN (iR

m

2 9y — ayp)

m

7(92 - azp)
OFCx (M)

wf=
m
?(gz - azp)
M, m
2 8 (gz - azp)L
wf=
DAF ()
My, m
—-M — —
—xr T(Qz _ azp)L 2 + 3 (gz azp)L
2 8
Figura 3.26 DCL y diagrama de fuerzas internas de la seccion analizada del panel
En la figura 3.26:
m m m
P=0Qx= ;(gx - axp) ; P, =0, = ;(gy - ayp) ;o Pp=0,= ;(gz - azp)
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La masa de la plancha de 2 mm de espesor es de 6.2 kg y la componentes que
soportara tendran una masa de 10 kg considerando la masa del joystick més algin
hardware o componente adicional, por lo que la masa total es de 16.2 kg.

La figura 3.26 muestra el DCL y el diagrama de fuerzas internas de la plancha para
una posicion cualquiera de la cabina. Se hallg la aceleracion del centro de masa de la
seccion y los momentos de inercia con respecto a este punto para determinar las
fuerzas y momentos inerciales. Se debe recordar que el analisis se realiza desde un
sistema xyz que ha rotado con respecto a un sistema XYZ fijo y que por tanto los
vectores de aceleracion, velocidad angular y peso que se tienen como datos se deben
pasar al sistema xyz. La plancha esta sometida basicamente a esfuerzos de flexion, ya
que los esfuerzos axiales resultaron muy bajos. El punto mas critico resulté el punto de
la izquierda, en donde el momento flector como se muestra en la figura 3.26 esta dado

por la siguiente expresion:

-M i
xp +m(gz azp) .

M, =
f 2 8

L

Donde L es la longitud de la plancha y es de 0.79 m. Para este momento flector se
hall6 el esfuerzo de flexiébn para cada posicion de la cabina resultando un esfuerzo
maximo de 111.64 MPa para cuando la cabina ha rotado 0°, 15°, 35° con respecto de
los ejes XYZ fijos. Este esfuerzo seria aproximadamente igual al esfuerzo equivalente,
ya que el esfuerzo axial resulté muy bajo pudiéndose despreciar. Los esfuerzos que se
obtuvieron varian entre 40 y 110 MPa. El esfuerzo limite de fluencia del acero ASTM
A36 que es el que se usara para la plancha es de 250 MPa, por lo que se obtiene un

factor de seguridad a la fluencia de 2.24.

Se realizé el mismo calculo, pero esta vez para las aceleraciones lineales y angulares
en la direccion opuesta hallada anteriormente, para determinar la resistencia a la
fatiga. Esta vez se obtuvo un esfuerzo de flexion maximo de -38.96 MPa. Se coloca el
signo negativo, ya que la flexibn ocurre en direccibn contraria a la hallada

anteriormente. De esta manera, para el célculo de fatiga se tiene que el esfuerzo
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superior es de 111.64 MPa y el esfuerzo inferior es de -38.96 MPa. Usando las
ecuaciones 3.24 y 3.25 se obtienen un esfuerzo medio y alternante de 36.34 y 75.3
MPa respectivamente. Luego el coeficiente de superficie es de 0.9 asumiendo un valor
medio de rugosidad de 6.3, el coeficiente de tamafio de 1 debido a que la seccién es
pequenia, el coeficiente de temperatura de 1, coeficiente de carga 1 debido a que es
carga de flexion y el factor de confiabilidad es de 0.868 para una confiabilidad del 95%.
Usando la ecuacion 3.26 se obtiene un esfuerzo alternante aumentado de 96.39 MPa.
Al igual que los tubos cuadrados el acero es estructural ASTM A36 para el cual el
esfuerzo maximo a la traccién y el esfuerzo limite alternante son de 400 y 200 MPa
respectivamente. Con la ecuacién 3.29 se halla el factor de seguridad a la fatiga, el

cual resultd de 1.75.

Con el factor de seguridad a la fluencia de 2.24 y a la fatiga de 1.75 se puede
determinar que la plancha va a resistir a las condiciones de trabajo. Finalmente, se
determina que se usara planchas de acero estructural ASTM A36 de 2 mm de espesor

para el panel de instrumentos.

Por ultimo, se realiz6 la verificacion de resistencia de los tubos cuadrados del panel,
los cuales son los mismos que se usan para el soporte de monitores, es decir tubos
cuadrados de 25x25x1.5. Estos tubos van a estar sometidos a las fuerzas y momentos
inerciales debido a su masa y ademas a las fuerzas y momentos de reaccién con las
planchas del panel. Sélo se considerara la reaccion con la plancha inferior, ya que las
planchas laterales no soportan mucha carga. De esta manera se obtuvo el diagrama
de cuerpo libre y los diagramas de fuerzas internas de uno de los tubos mostrados en

la figura 3.27.

En la figura 3.27, Ry, Ry, R;, Mgy, Mg, Mg, son las fuerzas y momentos de reaccion
con la plancha inferior del panel, m, es la masa del tubo, ygy, gy, 9z, Axt, aye Y Az SON
los componentes de la gravedad y la aceleracion del centro de masa del tubo
respectivamente. Se le agregaron también los momentos inerciales del tubo — M,, —
M., — M, . Las fuerzas de reaccion con la plancha inferior del panel se obtienen del
DCL de esta plancha mostrado en la figura 3.26; sin embargo se debe tener en cuenta
que estas reacciones se deben dividir entre los cuatro tubos que tiene el panel. Se
considerd que las reacciones se distribuyen en los cuatro tubos en igual magnitud.
Ademas, producto del momento inercial de torsion (— M,,) de la plancha se generan

fuerzas adicionales en los tubos mostrados en la figura 3.28.
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(® DFN (M)
X y S
k —My,
_Mxt ! mt(gz - azt) y mt(gz _ azt)
—M,,
mt(gx - axt) & T
me(gy — ayt) 930
—Mpy ¥ R,
(3 < cc— —
Rel | Ry —Mp, 465
450
mt(gz - azt) + Rz
DFECy (M) DM (A
mg (gy - ayt) M,

mt(gy - ayt) + Ry

DFCx [N

mg (gx - axt)

mt(gx - axt) + Rx

Myt + Mgy — 0.015m(g, — ay¢)

Myt + Mg, — 0.465m,(gy — a,;) — 0.45R,,

DA )

Myt + MRy - 0015mt(gx - axt)

My + Mg, — 0.465m.(gy — ay;) — 0.45R,

Figura 3.27 DCL y diagrama de fuerzas internas de un tubo del panel de instrumentos
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Figura 3.28 Fuerzas producidas en los tubos debido a la torsién en la plancha inferior

El momento —M,,, produce fuerzas en los tubos perpendiculares a la posicion r e

inversamente proporcional a ésta. Es decir se cumple lo siguiente:

YFr =4Fr = —My, (3.30)

Considerando la ecuacion 3.30 y que las reacciones con la plancha mostrada en la
figura 3.26 se distribuye de igual manera en los tubos, se tiene que el tubo sefalado
con un circulo verde en la figura 3.28 va a resultar el mas critico y sus reacciones van

a ser las siguientes:

Ry =2+ 0.452 * (—Myp) (3.31)
Ry == — 0.287 * (—M,,) (3.32)
R, =% (3.33)
Mgy === (3.34)
Mgy =2 (3.35)

Como se observa en la figura 3.27 el punto mas critico en el tubo es el punto inferior,
en él se hallaron los esfuerzos equivalentes para diferentes posiciones de la cabina. El
esfuerzo maximo equivalente se obtuvo para una posicion de 0° 35° 0° y resulté igual
a 90.75 MPa. Se hallaron también los esfuerzos cuando las aceleraciones son
negativas (se dan en el sentido contrario) obteniéndose un esfuerzo equivalente
méximo de 131.95 MPa. Debido a que éste Ultimo es mayor y que el esfuerzo limite a
la fluencia de los tubos es de 269 MPa, se obtiene un factor de seguridad a la fluencia
de 2.
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Se calculé también la resistencia a la fatiga, para lo cual se hallaron los esfuerzos
medio y alternante equivalentes teniendo en cuenta que el esfuerzo superior (o) es
90.75 MPa y el esfuerzo inferior (g;) es -131.95 MPa (el signo negativo se debe a que
la flexion se da en el sentido contrario), los cuales resultaron 19.65 y 135.3 MPa
respectivamente. Usando la ecuacion 3.29 se obtuvo un factor de seguridad a la fatiga

de 1.4. Finalmente, se concluye que los tubos no fallaran ni por fluencia ni por fatiga.

3.2.6 Determinaciéon de las uniones a usar

Se usaran uniones atornilladas para unir las piezas de fibra de vidrio de la cabina y

uniones soldadas y atornilladas para unir las piezas de acero.

En la base se ubicara una estructura que permita el acople de ésta con el mecanismo
paralelo, ésta se muestra en la figura 3.29. Esta estructura consiste en tubos
cuadrados de 25x25x2 en la cual van a ir soldadas 4 placas de 5 mm de espesor con
seis agujeros que permitan atornillar la base de la cabina con el mecanismo paralelo.
El centro de la estructura va a coincidir con el centro de la plataforma de movimiento
del mecanismo paralelo para facilitar el montaje, y como ésta coincide con el centro de
masa de la cabina, el centro de la estructura base también va a coincidir con el centro

de masa de la cabina.

Placa de unién con
la plataforma de
movimiento

Figura 3.29 Estructura base de la cabina que permite el acople con el mecanismo paralelo
Se ha determinado usar 6 tornillos M12x40 en cada placa de la base para unir la

cabina con la plataforma de movimiento del mecanismo paralelo. Debido a ello la base

presenta en cada punto de unién 6 agujeros de 14 mm de didmetro. Se realiz6 el
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calculo de resistencia de los tornillos, para lo cual se necesito hallar primero las
reacciones en la base. Las fuerzas y momentos totales en la base se determiné
analiticamente en el subcapitulo 3.2.2; sin embargo se necesitan determinar las
reacciones en cada uno de las cuatro placas de unién. Con la ayuda del software
ANSYS se hallaron las reacciones en cada uno de los cuatro puntos, del cual el punto
mas critico estuvo sometido a las fuerzas F, F, y F, de 459, 1147.2 y -2223 N y

momentos M,, M, y M, de -62.3, 356.5 y 55.2 Nm. El calculo de estas reacciones con

el software ANSYS se muestra en el subcapitulo 3.3.

El calculo de resistencia de los tornillos se hara teniendo en cuenta que éstos no estén
sometido a corte; es decir deben asegurar que no halla movimiento relativo entre las
piezas a unir, para ello la fuerza de corte no debe superar la friccion entre placas. Es
decir, se debe cumplir la ecuacién 3.36

F, < uN (3.36)

Donde F; es la fuerza de corte, u es el coeficiente de friccion estatico entre las placas
y N es la fuerza normal entre placas. La figura 3.30 muestra una placa de la estructura
base con el sistema de coordenadas que se usG para el célculo sometido a un
momento de torsion. La fuerza de corte esta dado por la suma de la fuerza en x (F,)

mas la fuerza en y (F,) mas la fuerza resultante debido a la torsion (M,).
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Figura 3.30 Placa atornillada sometida a momento de torsién

Las fuerzas debido a la torsion se calculan teniendo en cuenta por un lado el estado
de equilibrio estatico y por otro la proporcionalidad a la distancia al centroide. Las

ecuaciones 3.37 y 3.38 tienen en cuenta estos aspectos.

ZFiTi = Mt (337)
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Aol (3.38)

La fuerza debido a la torsién ser4 mayor en los puntos mas alejados, la cual debera
ser descompuesto en x y en y. Ademas, las fuerzas F, y E, se distribuyen para todos
los tornillos con la misma magnitud, por lo que cada tornillo estd sometido a E, /6y
F, /6. Estas fuerzas se suman vectorialmente y se obtiene la fuerza de corte. Para las
fuerzas mencionadas anteriormente la fuerza de corte resulté 320.5 N. Con la fuerza
de corte hallada se pudo hallar la fuerza normal con la ecuacion 3.36 teniendo en

cuenta que p es el coeficiente de friccion entre aceros y es aproximadamente 0.15

La fuerza normal N debe asegurar la friccion entre placas. El caso mas critico se tiene
cuando es minimo y estaria dado por la ecuacién 3.39

N = Ees = Fymin — Fas — Fext/p (3.39)

Donde F.. es la llamada fuerza residual, y es la fuerza normal minima que se
obtendria. Fy;,i, €S la fuerza de montaje minimo, F,; es la fuerza de asentamiento y

Fext/p €S la fuerza exterior sobre la placa. Luego la fuerza de asentamiento toma en

cuenta el acabado superficial; sin embargo, es pequefia en comparacién con las otras,

por lo que se va a despreciar.

La fuerza exterior sobre la placa y sobre el tornillo se hallan con las ecuaciones 3.40 y
341

Ct

Fext/t = Foxt (3.40)

Ct+cp

C

Fext/p = mFext (3.41)

Donde c; y ¢, son la constante de rigidez del tornillo y de la placa respectivamente. El
calculo de estas constantes se muestra en el anexo 3. Por otro lado, la fuerza exterior
(F.xt) esta dada por la fuerza normal a la placa y a las fuerzas normales que se

derivan de los momentos M, y M,,.

La flexion origina que en la placa se genere dos zonas, una que tiende a separarse y
otra zona que tiende a comprimirse. La figura 3.31 muestra un ejemplo de las dos
zonas que se generan. La zona que tiende a separarse genera una fuerza exterior de
traccion en los tornillos y la zona de compresién tiene una dimensién z que se debe

calcular. El calculo de z se realiza primero asumiendo en qué nivel se encuentra.
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Figura 3.31 Zonas que se generan en una placa atornillada cuando esta sometida a flexién

La fuerza producida por el momento M, se calculé asumiendo que z se ubica entre el
lado inferior de la placa y la primera fila de tornillos, es decir todos los tornillos se
ubican encima de z. La primera fila de tornillos se ubican a 25 mm del lado inferior, por
lo que z debe ser menor a 25 mm, sino se debe asumir que z se ubica entre la primera
y segunda fila de tornillos y realizar de nuevo el célculo. Z es la distancia del borde
inferior al centroide de los tornillos a traccién y del area de la placa sometida a
compresion. En este caso z se halla con la ecuacién 3.42 teniendo en cuenta las

dimensiones de la placa.
2
24,(0.185 — z) 4+ 24,(0.105 — z) + 24,(0.25 — z) = 0.16 * % (3.42)

Donde A; es el area transversal de los tornillos y se multiplica por 2 porque hay dos
tornillos en cada fila. Para los tornillos M12 con un area de 84.26 mm? el valor de z
resulté 17.4 mm que es menor a 25 mm, por lo que cumple con lo asumido. Como se
observa en la figura 3.31 la deformacion de los tornillos es proporcional a la distancia
al eje de giro, y las fuerzas en los tornillos de acuerdo con la ley de Hooke es
proporcional a la deformacién, por lo que las fuerzas son proporcionales a la distancia
al eje de giro y se cumple la ecuacion 3.43. La fuerza de reaccion que se da en la zona
de compresion se encuentra a z/3 del lado inferior y como la placa se encuentra en
equilibrio, por equilibrio de momentos en el punto de aplicacion de la reaccion se

cumple la ecuacion 3.44.

T L (3.43)

Li—z L,—z L3—z

SnF; (Li—2) =M, (3.44)

Tesis publicada con autorizacién del autor

No olvide citar esta tesis




PONTIFICIA

TESIS PUCP ' gR‘-%Eﬁf:fAD

i DEL PERU

Usando ambas ecuaciones se obtiene que la fuerza debido a M, en el tornillo mas
cargado es de 873.5 N. Siguiendo el mismo procedimiento se determiné la fuerza
debido a M, que resulté 154.4 N. Estas dos fuerzas més la fuerza F, se suman y dan
la fuerza exterior (F,,.), la cual resulté 3250.9 N. Con las ecuaciones 3.40 y 3.41 se
determinan las fuerzas externas sobre el tornillo y la placa respectivamente. La fuerza
externa sobre el tornillo tiende a incrementar la traccion del tornillo, mientras que la
fuerza exterior sobre la placa tiende a disminuir la compresion que hay entre placas.
Despejando la ecuacion 3.39 se halla la fuerza de montaje minima (Fy;mi), 1a cual se
multiplica por un factor de ajuste (a,) que depende de las condiciones de ajuste del
tornillo, y que en este caso se usara 1.4, y se determina la fuerza de montaje maxima

(Fumax)- La fuerza de montaje se encuentra entre estos dos valores.

Los esfuerzos en el tornillo se hallan en dos situaciones: durante el montaje y durante
el trabajo. Durante el montaje los esfuerzos normal y de corte en el tornillo estan

dados por las ecuaciones 3.45 y 3.46 y durante el trabajo estos esfuerzos estan dados

por 3.47 y 3.48.
oy = “Hmex (3.45)
Ton = 1%;“ (3.46)
Omax/t = F"ffs"/ - (3.47)
Tetrap = 0-5Tey (3.48)

Donde d; es el diametro medio del tornillo y A es el area transversal del tornillo
usando d; Fax/c €S la fuerza maxima sobre el tornillo y esta dada por la ecuacion
3.49 y M,y es el momento de ajuste dado por la ecuacion 3.50, donde p es un factor

gue depende de la friccion entre filetes y ¢ es el angulo de paso del tornillo.

Fmax/t = Fymax + Fext/t (3.49)
My = Ftan(e + p)d,/2 (3.50)
tanp = H (351)

c0s30°

Finalmente se calcula el esfuerzo equivalente usando la teoria de Von Misses para

cada situacion. Los resultados se muestran en la tabla 3.7
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Tabla 3.7 Resultados del Calculo de resistencia de tornillos

Calculo de resistencia de tornillos
Fext/t Fext/p FMmin FMmax Fmax/t MtM (Nm)
999.750532| 2251.182505 4388.06013 6143.284179  7143.034711  7.9538052
Durante montaje Durante trabajo
OM (Mpa) |TtM (Mpa) O eqM O max/t Tttrab O eqtrab
72.90526801 36.45166248 96.4435026| 84.7697819 18.22583124  90.45694389

Se obtuvo un esfuerzo equivalente de 96.44 MPa durante el montaje y 90.46 MPa
durante el trabajo, por lo que usando tornillos M12x40 5.6 que posee un limite a la
fluencia de 300 MPa se obtiene un factor de seguridad de 3.1 y 3.3 respectivamente.
Este factor de seguridad garantiza que los tornillos no fallaran bajo las condiciones de

carga especificadas.

De manera similar se hallo la resistencia de los tornillos del soporte de monitores y del

panel de instrumentos.

Por otro lado, se debe calcular también la resistencia del cordén de soldadura, para lo
cual se va a usar un cordén de 3 mm de espesor de garganta para unir las placas con
los tubos cuadrados. Se realiz6 el célculo de elementos de maquina sometido a carga
estatica en la que el esfuerzo equivalente se halla con la ecuacion 3.52 y en la que
debe cumplirse la ecuacién 3.53.

Oeqg = /N%+ 1.8 % (t2 +t2) (3.52)
Ocq < VVU,0f/FS (3.53)

Donde v es el factor de carga estatica,v, es el factor de calidad de la unién, oz es la
resistencia a la fluencia del cordén de soldadura, n es el esfuerzo normal al cateto del
cordon de soldadura, t,, es el esfuerzo de corte transversal y t, es el esfuerzo de

corte transversal al cordén. La figura 3.32 muestra los esfuerzos en un cordén angular.

Figura 3.32 Esfuerzos en el cordon de soldadura
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Se usaran las mismas fuerzas usadas para el célculo de resistencia de tornillos para
hallar la resistencia de la soldadura. La figura 3.33 muestra el cordén de soldadura que

une la placa a los tubos cuadrados de la estructura base.

|

o7
s
My
A
aln)
v

Figura 3.33 Soldadura que une la placa con los perfiles angulares de la estructura base

Las magnitudes de los esfuerzos en el cordon se hallan usando las expresiones

clasicas de la resistencia de materiales

- Esfuerzo normal: n=F,/A
- Esfuerzo normal debido a flexion: ng = Mgy/l
- Esfuerzo debido a corte: t=F. /A,
- Esfuerzo debido a torsion: te = Myy/l,

El factor v depende del tipo de union, en este caso la union es en angulo, por lo que
este factor sera 0.8, el factor v, depende de la calidad de la unién, se asumira una
calidad Il, por lo que este factor sera de 0.8. Se hallaron los esfuerzos usando las
ecuaciones mencionadas y asumiendo un material de aporte S235 cuya resistencia a
la fluencia es de 235 MPa y se obtuvo un factor de seguridad de 20, lo cual es muy

elevado. Los resultados se muestran en la tabla 3.8.

Tabla 3.8 Resultados de los esfuerzos en el cordén de soldadura

Nn 1.29094077 Oeq 7.300671664,
nf1 5.28615679 O adm 150.4
nf2 0.55539883 FS 20.60084427
tat 0.36100986 Elemento de maquina
tnt 0.27505513

ta 0.66620209

tn 0.26655052

Se concluye en que se usaran tornillos M12 5.6 en las uniones entre la base de la
cabina y el mecanismo paralelo y un cordén de soldadura de 3 mm para unir las

placas de 5mm a los tubos cuadrados en la estructura base. Debido a que se usaran
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tornillos M12, la base de la cabina, asi como las placas de union de la estructura base,
contaran con seis agujeros de 14 mm de diametro por donde pasaran los tornillos.

3.3 Calculo usando el método de los elementos finitos

El calculo mediante el método de los elementos finitos se realiz6 usando el software
ANSYS. El software usa la teoria de elementos finitos para estructuras y volimenes
finitos para fluidos. Cuenta con varios modulos para cada tipo de calculo como
célculos estructurales, de vibraciones, transferencia de calor, etc. El modulo que se
usé fue el Static Structural para el calculo de esfuerzos debido a cargas estaticas.
Previamente se realiz6 el dibujo en 3D con el software Autodesk Inventor y se importé
en el software ANSYS. El presente subcapitulo muestra el procedimiento que se

realizé en el software para el calculo de los esfuerzos en la cabina.

3.3.1 Mallado del s6lido y definicién de propiedades

El mallado tiene como objetivo dividir al sélido en elementos finitos para el calculo. Un
buen mallado determina que los resultados obtenidos sean los mas cercanos a los
valores reales, mientras un mal mallado produce que los resultados estén muy lejos a

los reales.

El software permite realizar diferentes métodos de mallado, de los cuales algunos son
mejores que otros dependiendo del modelo que se quiere mallar. En este caso se usé
el método Hex Dominant que crea una malla hexagonal y fue el que mejor malla
generd. El tamafio de malla también es muy importante. Si el tamafio de malla es
menor (fino), el mallado es mejor y los resultados van a estar mas cerca a los reales;
sin embargo, si el tamafio es muy pequefio el software va a requerir un mayor tiempo
para realizar los célculos. Se realizaron los calculos para diferentes tamafios de malla
haciéndolo cada vez mas fino con la finalidad de llegar a la convergencia. Se llega a la
convergencia cuando los resultados obtenidos son muy parecidos a los obtenidos para
un tamafio de malla un poco mas grande. Esto quiere decir que los resultados estan
cercanos a los reales. El software permite afinar la malla, para lo cual cuenta con un
item llamado Relevance Center que presenta tres opciones para el mallado: Coarse,
Medium, Fine (Basto, medio y fino). Ademas posee un rango de relevancia
(Relevance) de -100 a 100 que permite afinar ain mas el mallado de acuerdo con la
opcion elegida, donde 100 seria el mas fino. Finalmente se us6é un mallado fino (Fine)

y una relevancia de 100. La figura 3.34 muestra el mallado de la cabina.
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Figura 3.34 Mallado de la cabina

Existen algunos indicadores que determinan si el mallado usado es el adecuado para
el sélido que se quiere analizar. Uno de esos indicadores se llama skewness
(asimetria) y cuyo valor varia entre 0 y 1. El skewness determina qué tan cerca una
celda de una malla esté a la ideal. Una celda ideal es una equilatera o equiangular. El
valor 0 indica una celda equilatera (ideal), mientras que el 1 indica una celda
completamente desigual y asimétrica. Un valor de 0 a 0.5 de skewness es

recomendable. Otros indicadores que se usan son el Element Quality y el Jacobian
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Ratio, estos valores son recomendables que sean mayores a 0.7 y cercanos a 1
respectivamente para asegurar una buena calidad de malla. La tabla 3.9 muestra los
resultados obtenidos para éstos indicadores y otros datos estadisticas de la malla. Se
observa que los resultados obtenidos para estos indicadores estan dentro del rango de
lo recomendable para una buena calidad de malla.

Tabla 3.9 Datos Estadisticos de la malla generada con el software ANSYS

Tipo de elemento Hexaédricos
Cantidad de elementos 235964
Skewness 0.47
Element Quality 0.73
Jacobian Ratio 1.87

Otro punto importante es definir las propiedades de los materiales que componen la
cabina. El software automaticamente asume que todos los componentes son de acero
estructural (Structural Steel). ElI soporte de monitores y el panel son de acero
estructural, asi que no es necesario cambiarles de material; sin embargo las paredes
de la cabina son de PRFV (Plastico Reforzado en Fibra de Vidrio), del cual sus
propiedades fueron halladas anteriormente en el subcapitulo 3.2.4. EIl PRFV es un
material compuesto cuyas propiedades varian dependiendo de qué capas de fibra se
usen, por lo que es un material dificil de definir y no se encuentra en la base de datos
del software. El software permite crear un nuevo material con las propiedades que se
deseen usando el Engeneering Data. De esta manera se cred un nuevo material con

las propiedades que se calcularon para el estratificado de 2mat/1woven roving/2mat.

La figura 3.35 muestra el Engeneering Data del ANSYS con el nuevo material creado y
las propiedades asignadas. Se le asigné una densidad de 1532 kg/m?, un médulo de
Young de 6960 MPa y un coeficiente de Poisson de 0.3. Luego se dio click en Update
Project y se regresa al Model del Static Structural donde se realizé el mallado y donde
se realizaron los demas pasos para el calculo de los esfuerzos. Alli se cambia de

material a las paredes de la cabina a PRFV que es el nuevo material creado.
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Figura 3.35 Engeneering data del software con el material creado y sus propiedades mecanicas
asignadas

Luego del mallado y de asignar los materiales y sus propiedades a la cabina, se
verifica las uniones entre los elementos. ANSYS muestra los contactos entre las
piezas de un ensamble en la opciébn Connections. Al importar el dibujo desde un
programa CAD, ANSYS automaticamente genera los contactos entre las piezas del
ensamble; sin embargo, los contactos que generan no son siempre los que se desean,
ademas de que puede presentar algunos errores.

El software presenta 5 tipos de uniones entre elementos: Bonded, No separation,
Frictionless, Frictional y Rough; de los cuales se usé Bonded y Frictionless. El Bonded
es un tipo de unién entre piezas que no permite el deslizamiento o separacion entre
las caras o bordes que estan unidos, es decir es como si estuviesen pegados. Este
tipo union es la que ANSYS por defecto aplica a todas las uniones del ensamble.
Bonded se us6 en todas las uniones excepto en la union entre la pared frontal del
panel de instrumentos y la placa inferior del panel, como se muestra en la figura 3.36.
En esta unién se usd Frictionless. Esta unidbn considera una friccion de cero,
permitiendo el deslizamiento entre las caras de las piezas y que se puedan separar.
Se usO esta opcidn en esta unidn, ya que la pared frontal del panel se encuentra unida
sélo a las dos patas delanteras del panel mediante tornillos y no se encuentra unida a
la plancha inferior del panel; sin embargo éstos se encuentran muy cerca pudiendo
existir un contacto durante el movimiento de la cabina, por lo que se consideré que
sb6lo pueden tener contacto al momento de chocar y se considerd la friccion

despreciable, es decir que puede haber deslizamiento entre ellos.
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Figura 3.36 Union entre la parte inferior y frontal del panel

Se revisaron todos los contactos de la cabina y se eliminaron aquellos que eran
incorrectos, ya que el software a veces asume que existe contacto entre algunas

piezas en la que en realidad no va a haber contacto.

3.3.2 Aplicacion de cargas

La cabina va a estar sometida a esfuerzos debido a las aceleraciones y a la masa de
los componentes. Se colocaron las masas que se van a encontrar en la cabina con la
opcién Point Mass. Previamente a ello, se definié un sistema de coordenadas ubicado
en el punto medio de la base de la cabina, para facilitar la ubicacion de las masas y las
direcciones de las aceleraciones que se van a utilizar. Las masas que se colocaron
son las del piloto mas el asiento (120kg), las de los monitores del sistema visual y del
panel (3kg cada una), y la masa del joystick, el teclado y algun hardware adicional que
se requiera instalar (10 kg). La opcién Point mass agrega la masa concentrada en un
punto, el cual es el centro de masa. Ademas de colocar la masa de la cabina, en la
opcién Point mass también se deben colocar los momentos de inercia de masa con

respecto a los ejes del sistema coordenado que se utiliza.

Luego de colocar las masas, se seleccionaron las condiciones de borde. Se
seleccionaron las cuatro placas de la estructura base, en las que se unira la cabina
con el mecanismo paralelo, como soporte fijo con la opcién Fixed support como se
muestra en la figura 3.37. Se us6 soporte fijo, ya que los cuatro puntos de unién entre
la base y la plataforma de movimiento del mecanismo paralelo no permiten movimiento

relativo entre ellos.
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Figura 3.37 Soportes fijos (Fixed support) de la cabina

Se hallaron los esfuerzos para cuatro posiciones en las que se obtuvieron los mayores
esfuerzos en la cabina y en los soportes con el calculo analitico. Para el célculo en
cada una de estas posiciones se cambié las aceleraciones y velocidades de un
sistema de coordenadas fijo XYZ a un sistema de coordenadas en la base de la

cabina, como se realiz6 para el célculo analitico.

Se usaron las opciones de Acceleration y Rotational Velocity del software para agregar
las aceleraciones lineales y velocidades angulares del sistema. No se usé la opcion
Standard Earth Gravity para agregar el efecto de la gravedad, ya que ésta opcién toma
a la gravedad como si tuviese un solo componente; es decir, si se elige el eje z, la
gravedad tendria componente (0; 0; -9.81) m/s% y esto no es lo que se quiere, ya que
la gravedad va a variar en los tres componentes cuando la cabina cambie de posicion.
Es por ello que para agregar el efecto de la gravedad se le agregara como aceleracién
y se le sumard a las aceleraciones lineales a la que va a estar sometida la cabina. Se
tomo en cuenta que al agregar a la gravedad como aceleracion se considera de signo
contrario al que se utiliza para hallar el peso; es decir para hallar el peso se toma a la
gravedad como un vector igual a (0; 0; -9.81) m/s?, mientras que cuando se halla como
aceleracion se usa un vector igual (0; 0; 9.81) m/s® lo que da una fuerza de inercia
igual a la fuerza del peso.

La tabla 3.10 muestra las aceleraciones y velocidades usadas para cada una de las
posiciones de la cabina indicadas. Las columnas de verde son los datos que se

colocaron en el software, siendo la aceleracién total la suma de las aceleraciones
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Tabla 3.10 Aceleraciones y velocidades usadas para el célculo de esfuerzos con el software

para cuatro posiciones de la cabina

Velocidad angular Aceleraciones Aceleracion de la Aceleracion total Aceleracion
Posicion (rad/s) lineales (m/s?) gravedad (m/s?) (m/s?) angular (rad/s?)
0°, 0°, 0° (0.42; 0.38; 0.49) (9.81;9.81; 9.81) (0; 0; 9.81) (9.81;9.81; 19.62) (6.98; 6.98; 6.98)
0°, 15°, 35° (0.45; 0.15; 0.58) | (11.31; 4.06;12.01) | (-2.07; 1.46; 9.48) (9.24; 5.52; 21.49) (8.05; 2.89; 8.55)
0°, 35°,0° (0.06; 0.38; 0.64) (2.41;9.81; 13.66) (-5.62; 0; 8.04) (-3.21;9.81; 21.7) (1.71; 6.98; 9.72)
35°, 35°,35° | (0.54; 0.35; 0.39) (13.29; 7.38; 7.6) (-0.55; 7.25; 6.58) | (12.74; 14.63;14.18) | (9.45; 5.25; 5.41)

La aceleracion angular se agreg6 usando el comando DCGOMGA como se muestra

en la figura 3.38. Este comando se usa para otorgarle aceleracion angular al sistema

de coordenadas global (SCG) con respecto de un punto, para lo cual se debe definir

dicho punto primero con el comando CGLOC. Este comando da la ubicacion del punto

con respecto al SCG a través del cual se estd dando la rotacion. Dicho punto sera el

punto que coincide con el centro de masa en la base de la cabina y esta ubicado en
(-0.52153; 0.80539; 1.295) m con respecto del SCG. Luego se usa el comando
DCGOMGA para otorgarle una aceleracién angular de (6.98; 6.98; 6.98) rad/s? al SCG

para la primera posicién de la cabina. Al otorgarle esta aceleracion al SCG, se le esta

dando esta aceleracion a toda la cabina, ya que no se esta definiendo una aceleracion

de algun elemento de la cabina con respecto del SCG.

Outline a
Filter: Mame =+ 21 ! Commands inserted into this file will be ex
! These commands may supersede command settin
Project ~ ¥ o=
= Model (A4) ! Lotive TNIT system in Workkench when this o
""" ./lﬁ Geometry ! HNOTE: Any data that requires units {(such a
,L. Coordinate Systems ! See Solwing Units in the help
""" Connections —
----- ,/% Mesh - i i
_____ /D 5tat|c5tructura|(A5} CELOC, -0.52153, 0.8053%, 1_.Z235
DCCOMGR, 6.958, 6.98, 6.98
...(/'\ Analysis Settings ~——

ﬁ Acceleration
ﬁ.;, Rotational Velocity

- /B, Fixed Support
Fixed Support 2

ﬁ leed Support 3

Figura 3.38 Uso del comando DCGOMGA para definir la aceleracion angular del sistema
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La figura 3.39 muestra las cargas aplicadas a la cabina. En ella se muestran las masas
gue se afiadieron y que corresponden a los componentes que se instalaran y al piloto,
y el centro de rotacion de la cabina ubicada en la base.

. Point Mass 6
@ Acceleration: 24029 mm/s®
IE Rotational Velocity: 0.74893 rad/s

Figura 3.39 Cargas aplicadas a la cabina

3.3.3 Calculo de los esfuerzos y representacion de los resultados

Definido el mallado y las cargas se pueden hallar los esfuerzos. Para ello se usoé la
opcién Equivalente stress (von Misses), para hallar los esfuerzos equivalentes segun
el criterio de Von Misses. Los resultados para la posicion 0° 0° 0° se muestran en las
figuras 3.40 y 3.41, mientras que en el Anexo 4 se muestran para las otras tres

posiciones.
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Equivalent Stress

Type: Equivalent (von-Mises) Stress
Unit: MPa

Tirme: 1

26/10/2014 09:35 a.m.

233.43 Max
207.5

181.56

155.62

129.69

103.75

77.811

51,874

25,937
0.00032014 Min

Figura 3.40 Esfuerzos equivalentes obtenidos en el soporte de monitores, panel de

instrumentos y en la base de la cabina

Equivalent Stress .

Type: Equivalent (von-Mises) Stress
Unit: MPa

Time: 1

26/10/2014 09:35 a.m.

233.43 Max
q 207.5

- 181.56

L1 155.62

L1 12969

L 103.75

L1 77.811

{ 51.874

L4 25.937
0.00032014 Min

Figura 3.41 Esfuerzos equivalentes obtenidos en la estructura base

Se hallaron los esfuerzos para cuatro posiciones de la cabina. En la figura 3.40 se

muestran graficamente los esfuerzos equivalentes obtenidos en el soporte de
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monitores, el panel de instrumentos y en la base de la cabina; mientras que en la
figura 3.41 se muestra los esfuerzos obtenidos en la estructura base para la posicién
0°, 0° 0°. En la tabla 3.11 se muestran los resultados de los esfuerzos equivalentes
méaximos obtenidos con el software y con el célculo analitico para las cuatro posiciones

halladas.

Tabla 3.11 Comparacion de esfuerzos equivalentes obtenidos analiticamente y con el software

Posiciones
0°, 0°, 0° 0°, 15°, 35° 0°, 35°, 0° 35°, 35°, 35°
Esfuerzos ;ﬁlz;:llijtli(;o software ;ﬁl'jllijtlizo software ﬁgl?tli?:o software ;ﬁgzllijtligo software
obtenidos con el (MPa) (MPa) (MPa) (MPa) (MPa) (MPa) (MPa) (MPa)
Soporte de 30 49.74 : 60.81 - 64.22 - 65.33
monitores

Plancha inferior | gq 25 | 4562 | 11164 | 4966 | 8969 | 4536 | 57.58 | 24.22

del panel

Tubo del panel 68.08 90.24 40.20 57.28 90.75 105.22 12.28 19.71
Base de la 103 | 758 | 890 | 6.90 744 | 612 | 863 | 494
cabina

Estructura base - 233.43 - 160.8 - 231.21 - 213.06

Los esfuerzos maximos se obtuvieron en la estructura base como se muestra en la
figura 3.41. El esfuerzo equivalente maximo en la estructura base resulté 233.43 MPa,
y se dio para la posicién 0°, 0°, 0° por lo que comparandolo con el esfuerzo de
fluencia de los tubos de acero de 269 MPa se obtiene un factor de seguridad de 1.15.
Este factor de seguridad es muy bajo; sin embargo, se debe tener en cuenta que se ha
calculado asumiendo que se producen todas las aceleraciones y velocidades maximas
mostradas en la tabla 1.1 para una plataforma de movimiento, lo cual no es posible, ya
gue ésta soélo puede alcanzar uno de éstos valores maximos a la vez. De esta manera

se garantiza que la cabina va a resistir a las condiciones de trabajo.

Se observa una diferencia de aproximadamente 80% mas en los resultados obtenidos
con el software en el soporte de monitores, esto se debe a que en el célculo analitico
sOlo se tom6 en cuenta las aceleraciones lineales. Por otra parte, en la plancha inferior
del panel se obtiene una diferencia de 50% menos, debido a que en el célculo analitico
se calcul6 la plancha como si fuera una viga, y ademas se desprecio la secciéon donde
se ubicaria el teclado. Asimismo, en el tubo del panel se obtiene una diferencia de

aproximadamente 30%, lo cual no es muy considerable y se debe principalmente a las
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aproximaciones que se hicieron en el céalculo analitico como el considerar que las
fuerzas de reaccion con la plancha inferior se distribuyen en los tubos con la misma
magnitud. Finalmente, en la base de la cabina también se obtiene una diferencia del
30% aproximadamente, debido también a las aproximaciones que se hicieron en el
calculo analitico, como el considerar que las fuerzas de reaccion con el panel se
distribuyen uniformemente en toda la base, lo cual no es cierto, ya que se dan en el
contacto con los 4 tubos o patas del panel. En todos los casos, los resultados

obtenidos con el software son mas cercanos a los reales.

Por otra parte, se uso la opcién de Force Reaction y Moment Reaction para calcular
las fuerzas y momentos de reaccion en cada uno de los cuatro puntos de unién de la
base de la cabina con el mecanismo paralelo. Estas fuerzas y momentos de reaccion
se hallaron con la finalidad de realizar el célculo de resistencia de tornillos y de unién
soldada que se van a usar en las placas de union de la estructura base y cuyos
célculos se muestran en el subcapitulo 3.2.6. Las tablas 3.12 y 3.13 muestran las
fuerzas de reacciéon y los momentos de reaccion obtenidos en los cuatro puntos fijos

respectivamente (A, B, C, D) que se mostraron en la figura 3.37.

Tabla 3.12 Fuerzas de reaccion en los puntos de union de la cabina con el mecanismo paralelo

Fuerzas de reaccion en las placas de union (N)

Posiciones A B C D
0°, 0°, 0° (366; 868.8; -1738.1) | (1958.5; 397; 2799) | (1218.7; 448.9; 2588) | (890.1; 174.8; 2535.8)
0°, 15°, 35° | (330.7; 361;-679.7) | (1683.3; 211; 2078) | (731; 174.4; 3244.3) | (764.1; -435.4; 2165)
0°, 35°, 0° (-225; 1409; 646.5) | (651.4; 636; 3188.3) | (-355.4; 406; 1439.5) | (181.2; 421.2; 1599)
35°, 35°, 35° | (459; 1147.2; -2223) | (2083; 558.4; 2548) | (1505.8; 671.3; 1783) | (1004; 582.4; 2334.3)

Tabla 3.13 Momentos de reaccioén en los puntos de unién de la cabina con el mecanismo

paralelo
Momentos de reaccion en las placas de union (N.m)
Posiciones A B C D
0°, 0°, 0° (-43; 352.2; 42.5) | (-331.9; 170.5; 88.5) | (322.1; 242.5; -24.6) (-83.1; 268.1; 3.67)
0°, 15°, 35° | (22.3; 253.2; 16.9) (-203; 120.9; 77.1) (354.6; 188.5; -1.26) (-39.5; 209.3; 34.5)
0°, 35°, 0° (-110.8; 155.1; 76) (-259.5; 67.6; 35) (75.2; 107.1; 36.9) (-110.1; 121.4; 1.5)
35°, 35°, 35° | (-62.3; 356.5; 55.2) | (-324.8; 178.3; 92.9) (278; 237.5; -40.2) (-90.3; 259.1; -15.8)
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CAPITULO 4

PLANOS Y ESTIMACION DE COSTOS

En el presente capitulo se mencionaran los planos de ensamble y despiece de la
cabina y se estimaran los costos de fabricacion. La estimacion de costos se realiz6
consultando los costos de materiales y de fabricacion a empresas dedicadas a fabricar
y comercializar materiales de fibra de vidrio para la fabricacion de la cabina y
empresas de metal mecanica para la fabricacion de los soportes y estructuras de
acero. Al final del capitulo se determinan el costo total de la cabina considerando los
costos de fabricacion, de los componentes seleccionados, costo de disefio, de
transporte y de montaje.

4.1 Planos

A continuacion se mencionan el plano de ensamble y los planos de despiece que se
realizaron para la fabricacion de la cabina del simulador de vuelo y el esquema del

simulador de vuelo en el que se muestran la cabina y el mecanismo paralelo de 6GDL.

- AO0.E1: Plano de ensamble de la cabina del simulador de vuelo

- Al.D1: Plano de despiece de la base inferior de la cabina

- A2.D2: Plano de despiece de la pared frontal de la cabina

- A2.D3: Plano de despiece de la pared lateral derecha de la cabina
- A2.D4: Plano de despiece de la pared lateral izquierda de la cabina

- A2.D5: Plano de despiece de la base superior de la cabina
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A2.D6: Plano de despiece del soporte de monitores
- A2.D7: Plano de despiece del panel de instrumentos
- A2.D8: Plano de despiece del panel frontal

- A2.D9: Plano de despiece de la estructura base

- A4.S1: Esquema del simulador de vuelo

La primera letra y numero es el tamafio de formato del plano, mientras que E y D se
usardn para referirse a plano de ensamble y de despiece respectivamente. Los
primeros cinco planos son los que muestran las paredes de la cabina, la cual va a
estar compuesta por seis paredes unidas mediante tornillos M6, de las cuales de una
(pared frontal) se fabricaran dos piezas. Los otros planos muestran los soportes para
los monitores, el joystick, teclado y otros componentes que se instalaran y el dltimo
plano es el de la estructura base que se atornillara a la base de la cabina y que
presenta 4 placas de unién en los que se debera acoplar la plataforma del mecanismo

paralelo para permitir la unién entre la cabina y el mecanismo.

4.2 Determinacion de los costos de los materiales a usar

El material para las paredes de la cabina ser& plastico reforzado con fibra de vidrio,
mientras que los soportes serdn de acero estructural ASTM A36. Para la cabina se
usard un estratificado compuesto de dos capas de mat, una capa de woven roving y
otras dos capas de mat. Se consulté a la empresa Fibrotecnia sobre el costo del
material, el cual indico que el costo de una capa de mat por metro cuadrado es de
S/.35, mientras que una capa de woven roving por metro cuadrado es de S/.40 soles.
El costo incluye los otros materiales que se usan para la fabricacién de materiales de
plastico reforzado en fibra de vidrio como la resina de poliéster, el Gel coat, la cera
desmoldante y catalizadores. El gel coat es un gel usado como recubrimiento que le
da un acabado de buena calidad en la superficie visible del material y al que se le
puede agregar pigmentos y otras sustancias para darle un acabado brillante y colorido.
La cera desmoldante es indispensable para separar los moldes que se usaran para
realizar las piezas de fibra de vidrio, mientras que los catalizadores son sustancias que
aceleran el proceso de reaccion de la resina con la fibra permitiendo que la mezcla

solidifique rgpidamente.

Cada pared de la cabina tiene un area superficial de aproximadamente 1.5 x 1.5 m?y
se usa un total de 4 capas de mat y una de woven roving. De esta manera, teniendo

en cuenta los costos de las capas mencionado anteriormente, el costo del estratificado
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seria de 180 soles por metro cuadrado. Ademas el estratificado a usar da un espesor
de 5 mm, por lo que se podria decir que el costo por m® del material sera de 36000
soles. Sin embargo, no toda la pared de la cabina usa esta cantidad de capas, en las
zonas de las uniones entre las paredes se usa el doble de estratificado para asegurar
una mayor resistencia y un menor desgaste debido al contacto entre las paredes y los
tornillos. Ademas, en la base, en las uniones con el asiento, el panel y la estructura
base se usa también mas capas de mat, y placas de acero de 2 mm de espesor. Se
determind el costo de la fibra de vidrio determinando el volumen de cada pared de la
cabina con la ayuda del software de dibujo y luego multiplicAndolo por el costo del
material por m®. La tabla 4.1 muestra la cantidad de fibra que se va usar y el costo

total de este material.

Tabla 4.1 Costo de fibra de vidrio a usar en la cabina

PONTIFICIA
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Cantidad Volumen de Volumen total (m®) Costo total
la pared (m°®) (soles)

Paredes 0.9626 x 10° | 1.9252 x 10™ 693.07

laterales

Paredes 1.673x 10” 3.346 x 10™ 1204.56

frontales

Base superior 1.236 x 10~ 1.236 x 10° 444.96

Base inferior 1.907 x 10™ 1.907 x 107 686.52
3029.11

El costo de la fibra de vidrio como se muestra en la tabla 4.1 es de aproximadamente
S/.3,030.

Por otra parte, el costo del material del soporte de monitores, panel de instrumentos,
panel frontal y estructura base esta incluido en lo que estimo la empresa de metal
mecanica a la que se consulté como costo de fabricacién y que se muestra en el

siguiente subcapitulo.

4.3 Estimacion de los costos de fabricacion

La empresa Construcciones Metalicas FyS S.A.C es una metalmecénica que se
dedica a la venta y fabricacion de estructuras metalicas entre otros servicios. Esta
empresa hizo una cotizacion de lo que cobraria para la fabricacion de los soportes que

se han disefiado en este proyecto que son el soporte de monitores, panel de
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instrumentos y la estructura base de acuerdo con el peso de cada uno de ellos. El
precio que cotizé la empresa incluye los costos de los materiales y la mano de obra;
sin embargo, no incluye IGV, por lo que se considerd el IGV de 18%. La tabla 4.2
muestra los costos de fabricacion de los soportes de acero.

Tabla 4.2 Costo de fabricacién de los soportes

Descripcion Costo de fabricacion
Soporte de monitores S/.250
Panel de instrumentos S/.300
Panel frontal S/.300
Estructura base S/.500
Costo de fabricacion de soportes S/.1,600
(incluyendo IGV)

Por otro lado, la cabina sera fabricada por la empresa Fibrotecnia la cual hizo una
cotizacion de los costos de fabricacion para el estratificado de 2mat/lwoven roving /
2mat para las seis paredes de la cabina. La empresa estim6 un costo de
aproximadamente S/.3,500. Este costo incluye los materiales, el molde a usarse y la
mano de obra. Se observa que el costo de fabricacion que la empresa cotiza es
aproximadamente S/.500 soles mas que el costo de los materiales de la fibra de vidrio,

el cual debe ser el costo por mano de obra y por el molde.

Por ultimo, el costo de fabricacion total que cotizaron las empresas incluyendo los

materiales seria de S/.5,100.

4.4 Determinacion del costo total

El costo de fabricacién de la cabina es de S/.5,100; sin embargo se le debe sumar el
costo de los componentes. La tabla 4.3 muestra los costos de los componentes
seleccionados. Ademas de estos costos, se deben incluir también el costo de disefio,
de transporte y de montaje. El costo de transporte depende del peso y tamafio del
producto; sin embargo, como las piezas a fabricar pueden caber en un camién, sélo se
consideraria el peso para determinar el costo de transporte. La empresa QULLA S.A.C
es una empresa de transporte de carga cuya tarifa por peso es de aproximadamente

S/.0.20 a S/.0.50 por kg dependiendo de la distancia a transportar. Considerando
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S/.0.50 por kg y como el peso total de la cabina sin el piloto es de aproximadamente
180 kg se tiene que el costo de transporte es de S/.90.

El costo de montaje se asumié en un 20% del costo de fabricacion y se consider6 un
costo por imprevistos de 30% del total. La tabla 4.4 muestra el costo total de la cabina
en donde se determiné que es de S/.12,727.

Tabla 4.3 Costo de componentes seleccionados

Descripcién Costo de fabricacion
Joystick Saitek $166
Pedales Saitek $147
Monitores de 22” S/.499
Monitor de 20” S/.399
Costo de componentes S/.1,780

Tabla 4.4 Costo Total de la cabina

Descripcién Costo de fabricacion

Costo de fabricaciéon de soportes S/.1,600

Costo de fabricacion de cabina S/.3,500

Costo de componentes S/.1,780

Costo de disefio S/.1,800

Costo de transporte S/.90

Costo de montaje S/.1,020

Costo por imprevistos (20% del S/.2,937

total)

Costo total de la cabina S/.12,727
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La cabina se disefi6 dandole una forma simple compuesta de seis paredes
planas que se unen mediante tornillos tomando la forma de aproximadamente
un cubo. Sin embargo, la forma de la cabina puede variar y puede tomar la
forma de una aeronave, lo que le daria un mejor aspecto al simulador de vuelo
y un mayor realismo. El plastico reforzado en fibra de vidrio, que es el material
que se va a usar en la cabina, puede tomar diferentes formas de acuerdo con
el molde que se va a usar para su fabricacion, por lo que puede tomar la forma

de una aeronave aunqgue ello implica que aumente los costos de fabricacion.

Se determinaron las propiedades mecanicas de la cabina de fibra de vidrio con
la ayuda de la norma britanica BS4994, la cual es una norma que se usa para
el disefio y construccién de tanques y recipientes de almacenamiento en
plastico reforzado en fibra de vidrio. Esta norma permiti6 determinar la
resistencia admisible de la cabina y el espesor del laminado; sin embargo el
factor de seguridad que recomienda esta dado para tanques y recipientes de

almacenamiento, por lo que se toma como referencia y no como una exigencia.

Por recomendacion de los fabricantes se determiné usar placas de acero
embebidas en la fibra de vidrio en las uniones entre la fibra de vidrio y las
piezas de acero. Esto recomiendan los fabricantes por experiencia para evitar
el desgaste que puede existir cuando rozan las piezas de acero con la fibra de
vidrio y se usa mayormente cuando existe una gran fuerza de reaccion entre
ambos materiales. Las placas que se usan son de bajo espesor, por lo que se

determiné usar placas de 2 mm.

La plataforma de movimiento del mecanismo paralelo de 6GDL, que se va a
disefiar para otorgarles los movimientos a la cabina, debe acoplarse a la
estructura base que se ha disefiado en el presente proyecto. Debido a ello, la
estructura base posee cuatro placas con 6 agujeros que permite unir la base de
la cabina con la plataforma de movimiento mediante 6 tornillos M12. Ademas el
centroide de la estructura base va a coincidir con el de la plataforma de
movimiento y ambas coincidirdn con el centro de masa de la cabina; es por ello
que el centroide de la estructura base se encuentraa8 cmenxy 1 cmeny del
sistema de coordenadas que se ha usado en el calculo y que se ubica en el

punto medio de la base de la cabina.
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5. Usualmente luego de retirar el material de fibra de vidrio del molde que se uso6
para su fabricacion, en la parte que estuvo pegada al molde se obtiene una
superficie lisa, mientras que en la otra parte se obtiene una superficie rugosa.
Debido a ello se recomienda lijar la superficie rugosa 0 mejor aun ubicar esta
superficie al interior de la cabina y realizar un tapizado a todo el interior de la

cabina para darle un mejor aspecto.

6. Se recomienda usar un bloque de madera de 50x300x300 en el panel de
instrumentos para aumentar la altura del joystick como se muestra en el plano
de ensamble y poder cumplir con la altura recomendada ergonémicamente.
Ademas de aumentar la altura, este bloque servird para aumentar el espesor
de la mesa lo que permitira que las pinzas de montaje del joystick se adapten
mejor a este espesor, ya que para un espesor de 2mm (espesor de la placa del

panel) es dificil que las pinzas se adapten.
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CONCLUSIONES

1. Los simuladores de vuelo son sistemas que permiten recrear el vuelo de una
aeronave y son utilizados para el entrenamiento de pilotos. Con la finalidad de
simular el vuelo de una aeronave real, los simuladores de vuelo pueden poseer
diferentes tipos de componentes. En este proyecto se ha decidido que el
simulador de vuelo que se plantea desarrollar posea tres monitores LED de 22”
que permitan ver el entorno simulado de la aeronave, un panel de instrumentos
con un monitor LED de 20” en el que se observen los instrumentos que indican
el estado de la aeronave simulada, un joystick de volante y pedales para
manejar la aeronave y un teclado que permita accionar los mandos
secundarios. Estos componentes se ubicardn en el interior de la cabina y han

sido distribuidos cumpliendo con las recomendaciones ergonémicas.

2. El material que se ha seleccionado para la cabina es plastico reforzado en fibra
de vidrio debido a que es econdmico, posee buena resistencia y una baja
densidad. Se usard un estratificado de 2 mat/ 1 woven roving/ 2 mat. Este
estratificado da un espesor de aproximadamente 5 mm; sin embargo, este
espesor no serd uniforme en toda la cabina. En algunas partes, principalmente
en las uniones con las otras piezas, se usardn mas capas de mat
incrementando el espesor. De esta manera se asegura una mayor resistencia

en las uniones.

3. Se han disefiado un soporte para los monitores del sistema visual, un panel de
instrumentos y una estructura base que permita montar la cabina a la
plataforma de movimiento. El soporte de monitores sera fabricado de tubos
cuadrados de 25x25x1.5 de acero estructural ASTM A36. Estos tubos también
seran usados para el panel de instrumentos, mientras que para la estructura
base se usaran tubos cuadrados de 25x25x2. Las planchas usadas en el panel
de instrumentos y en el soporte de monitores seran de acero estructural de
2mm de espesor, mientras que en la estructura base se usaran placas de 5mm

de espesor.

4. Se realizaron los calculos de esfuerzos de la cabina debido a las aceleraciones
lineales y angulares, y a las velocidades angulares en los que se determind
gue el esfuerzo equivalente méximo fue de 10.3 MPa, y es menor al admisible

de 15.7 MPa por lo que no fallara para éstas condiciones de trabajo. El célculo
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se realizo usando un sistema de referencia no inercial en las que se agregaron

las fuerzas y momentos inerciales.

Se hallaron los esfuerzos equivalentes en el soporte de monitores y en el panel
de instrumentos, los cuales resultaron menores a los admisibles. Ademas, se
realizé un andlisis de fatiga considerando que la aceleracién varia entre un
valor maximo de (g; g; g) m/s® a un valor minimo de (-g; -g; -g) m/s® donde g es
9.81 y se obtuvo un factor de seguridad a la fatiga de 7.5y 1.75 para el soporte
de monitores y el panel de instrumentos respectivamente. De esta manera, se

determiné que no fallan para éstas condiciones de trabajo.

Los esfuerzos equivalentes obtenidos con el software de elementos finitos
(ANSYS) varian entre un 30% y 50% con los obtenidos analiticamente. Esta
diferencia se debe a que en los célculos analiticos se han hecho algunas
consideraciones para poder calcular los esfuerzos mediante métodos
aproximados de calculo. Por ejemplo, en el calculo de los esfuerzos en la base
de la cabina se consideré que las fuerzas de reaccién con el panel y las
fuerzas de reaccion con la plataforma de movimiento se distribuyen
uniformemente, lo cual no es cierto, ya que se dan en determinados puntos. Es
por ello que con el software se obtienen resultados mas cercanos a los reales;
sin embargo, el célculo analitico usando métodos aproximados ayuda a
obtener resultados preliminares que nos permite seleccionar materiales y
dimensionar los elementos disefiados para luego comprobar los resultados con

el software.

El costo total de la cabina es de S/.12,727. Este costo incluye el costo de
fabricacion, costo de los componentes, costo de disefio, de transporte y de
montaje y considera un imprevisto de 30%. Los costos que se han obtenido
para la fabricacién de la cabina han resultado econémicos a comparacion de
los costos de un simulador de vuelo que oscilan normalmente entre los $10,000
y $60,000 dependiendo de la tecnologia que utilice y de los materiales con los
gue ha sido fabricado. Sin embargo, faltarian los costos de otros dispositivos
electronicos que se utilizarian para hacer funcionar el simulador y el costo del
mecanismo paralelo de 6 GDL para obtener el costo total del simulador de

vuelo.
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