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Una de las cosas por las cuales se implementé la tecnologia V/STOL a un UAV, es para su
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Este proyecto de investigacién contiene:

¢ Disefio de una aeronave tipo UAV, con la tecnologia de despegue vertical.

¢ Analisis aerodinamico para vuelo recto y nivelado, al igual que para la configuracion VTOL.

¢ Disefio del sistema de propulsién VTOL.

CONTENIDOS

o Andlisis de estabilidad y control para las diferentes configuraciones.
¢ Aplicabilidad de una aeronave tipo UAV de despegue vertical en operaciones de rescate.

¢ Simulaciones del comportamiento del flujo a través del ala, haciendo la comparacién cuando
esta tiene el agujero del ventilador y cuando esta en configuracién de crucero.

METODOLOGIA

Se realizo una investigacién acerca de las tecnologias UAV y V/ISTOL para determinar
asi cual es la mejor configuracion para ser aplicada en operaciones de rescate.

i. Se recopilé informacion de diferentes papers, en los cuales se hablava de
alguna de estas dos tecnologias

ii. Se procedid a la elaboracion de los célculos pertinentes para determinar la
geometria y caracteristicas de la aeronave.

» Se hizo un estudio de perfiles para determinar el mas favorable debido a la
necesidad de incrustar el ventilador en el ala.

» Se determiné el sistema de propulsion a utilizar, asi como estudiar como seria el
rendimiento de este.

» Se analizo el comportamiento de la sustentacion y la resistencia al avance
producida con la utilizacién de los ventiladores, ademas de determinar por medio de
gréficas los valores inducidos.
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» Se realizo un disefilo matemético y aerodindmico del ventilador.
» Se efectuaron los célculos de estabilidad y control de la aeronave.

» Mostrar la aplicabilidad de la aeronave en operaciones de rescate, evidenciando la
mejor forma de realizarlos, realizando un estudio de los diferentes tipos de
desastres.

» Desarrollo de simulaciones en Ansys para determinar las caracteristicas
aerodinamicas desarrolladas en las alas, mostrando una comparacién entre las dos
configuraciones de vuelo, las cuales son V/STOL que es con el agujero y en vuelo
recto y nivelado que es completamente lisa (sin agujero).

CONCLUSIONES

Es importante y necesario la realizacion de este proyecto, ya que con la ayuda de esta aeronave
se puede hacer un mejor control de las condiciones que pueden llegar a ser riesgosas para un
ser humano, y que pueden ser realizados con mayor precision y sin poner en riesgo vidas, al
igual que de una forma auténoma puede brindar respuestas a estos acontecimientos
inesperados, de una forma inmediata.

La forma mas eficaz de realizar un despegue vertical, sin incurrir a pérdidas demasiado grandes
es con la utilizacion del sistema fan-in-wing, gracias a sus caracteristicas aerodindmicas y
mecanicas, por la forma de distribucién del empuje, ademas de otras caracteristicas que lo
perfilan como la mejor opcion de sistema de despegue vertical.

La utilizacibn de aeronaves tipo UAV, pueden llegar a ser el futuro de la aviacion, para
operaciones que implican un riesgo elevado de posibles pérdidas humanas, ademas de ser un
dispositivo confiable y eficaz al momento de realizar las tareas asignadas, ademds de contar con
la facilidad de aterrizar en cualquier tipo de terreno, gracias a su sistema de despegue y
aterrizaje vertical.

Este tipo de configuracion de ventiladores en el ala, no crea grandes pérdidas de sustentacion,
al igual que incrementos excesivos de resistencia al avance, esto es debido a la utilizacion de
unos dispositivos que recubren el ventilador cuando este se encuentra en vuelo de crucero,
creando una superficie especial, que permite el libre paso del flujo de aire a través de la
superficie.

Debido a que el sistema fan-in wing es en si mismo un sistema generador de sustentacién en el
momento de la transicién de hovering a vuelo y recto nivelado no existen grandes perdidas de
sustentacion ya que lo Unico que sucede es que debido al sistema hay en si una transicion entre
la sustentacion generada por el sistema y la sustentacion generada por el ala esto demuestra la
eficacia del sistema ya que incluso cuando el ala empieza a generar sustentacion después de
haber pasado la velocidad de pérdida los fan alimentan la sustentacion de la aeronave mediante
la sustentacion inducida lo que produce que haya una transicion mas uniforme y controlada.

En un pais como el nuestro o en otro pais en el cual se presente tanto amenazas por parte de
los desastres naturales como los son las inundaciones, terremotos, entre otros desastres e
incursiones por parte de grupos al margen de la ley, una oportuna intervencion de una aeronave
puede marcar la diferencia para asi evitar una calamidad, y por medio de la implementacion de
una aeronave V/STOL se puede tener una mejor perspectiva de la zona afectada por medio de
la capacidad de permanecer estatico y de esta manera sera mas facil ubicar algun tipo de
victima en alguna zona que pueda representar la mayor concentracion de victimas de una
situacion de peligro, es asi como se aumenta la probabilidad de ubicar la mayor cantidad de
personas vivas, por medio de una aeronave no tripulada.

Las diferentes derivativas para estabilidad y control en vuelo recto y nivelado estan deacuerdo a
los valores predeterminados tanto teérico como empiricamente para el buen desempefio de una
aeronave. De esta manera se puede concluir que la aeronave sera estable durante el trayecto
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de vuelo recto y nivelado gracias a los métodos utilizados por los diferentes textos y software del
Doctor Roskam, esto se debe a que la aeronave se comportard de manera convencional para
vuelo recto y nivelado.

El empleo de aeronaves no tripuladas en nuestro pais para cualquier tipo de actividad y en
nuestro caso particular para operaciones de rescate, estd en una etapa aun insipiente, pero esto
da pie a desarrollar aliin méas algun tipo de investigacion para este tipo de aeronaves que pueden
ser fabricadas en nuestro pais para el uso interno como para exportar a otras naciones que
requieran una aeronave no tripulada para sus operaciones.

Debido a la implementacion de la capacidad V/STOL a la aeronave vemos que sus capacidades
como aeronave no tripulada se ven potenciadas debido a que le da la capacidad de operar
desde cualquier sitio, también le da la capacidad de no tener que depender de una base fija para
su operacidon ya que con esta capacidad la aeronave puede aterrizar en una base de
operaciones provisional cerca al sitio del desastre o incidente lo cual le daria un tiempo util de
operacion mas extendido.

Vemos que debido a la simplicidad de operacién y de la configuracién del sistema como tal, el
sistema de Fan-in Wing es 6ptimo para las operaciones de despegue y aterrizaje vertical VTOL
ya que le proporciona excelentes capacidades en transicién asi como buenas caracteristicas
externas, como son la controlabilidad y efecto positivo de tierra que este genera.

Una de las ventajas que se pudo observar es la penalidad de peso que se tiene al implementar
el sistema Fan-in-Wing, pero aunque esta penalidad no es realmente alta debido al tamafio de la
aeronave se puede decir que vale la pena en comparacion con otros sistemas mas complejos
que tienen la misma penalidad de peso o incluso mas alta.

Se pudo concluir por el resultado de los estudios de analisis de rendimiento que la aeronave
esta en capacidad de volar y operar segun los parametros especificados inicialmente e incluso
se superaron muchos de los pardmetros, pudiendo mostrar un sobre disefio, pero esto es
tomado como un buen factor por que el rendimiento necesario para la realizacién de
operaciones V/STOL es realmente alta.
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GLOSARIO

AFT SWEEP flechamiento positivo
AIRSPEED velocidad de una aeronave

ASPECT RATIO relacion de aspecto, es la relacion que existe entre el cuadrado de la
envergadura con respecto al area del ala.

BLADE pala, paleta, alabe.

CAMBER curvatura, referente a la curvatura de los perfiles.
CANTILEVER wing ala empotrada en el fuselaje.
CLOSED LOORP circuito cerrado.

CONOPS concept operation.

CREW tripulacion.

CRUISE FANS ventiladores de crucero.

DIVE SPEED velocidad de picada.

DIVERTER VALVES vélvulas desviadoras

DOWNWASH el efecto producido sobre una superficie al aumentar la velocidad del flujo
sobre la parte superior de la superficie.

DRAG POLAR resistencia al avance polar

DRONES aeronave no tripulada, con la capacidad de operar autbnomamente de un
operador

FAN IN WING ventilador sumergido en el ala
FLAP unas superficies de control en una aeronave de ala fija

GAP distancia inter alar



HARD LANDING aterrizaje brusco

HOVER vuelo estacionario, reconocimiento

LIFT DROOP caida de sustentacion

LIFT FAN ventilador de sustentacion

LOUVERS estatores de salida encargados de redirigir el flujo del ventilador.
MATCHING PROCESS proceso de igualacién, de coincidencia.
NOSE-UP nariz arriba

OPEN LOORP circuito abierto

PAYLOAD carga paga

PITCH el angulo de un rotor medido en el plano de rotacion.
PITCH-FAN ventilador de cabeceo

ROLL angulo de banqueo

SHORT TAKE-OFF despegue en corto

SIDESLIP un movimiento de una aeronave en la cual un flujo relativo de aire se mueve a
lo largo del eje lateral.

STALL SPEED velocidad de pérdida, generada por la repentina pérdida de sustentacion
cuando los angulos de ataque son incrementados.

THOTTLE SETTING una operacion de control de vuelo por movimientos de la mano
hacia delante y hacia atras primariamente para control de velocidad

THRUST LOADING carga de empuje, fuerza creada por los motores y rotores,
actuando en la direccion del motor

TRIM equilibrio aerodindmico, compensacion.

TURBOJET una aeronave que tiene un motor jet en el cual la energia del jet opera una
turbina que a su vez opera el aire del compresor.

VERTICAL SHORT TAKE-OFF AND LANDING despegue y aterrizaje en corto o
vertical .






INTRODUCCION

En el arte de la aerondutica ultimamente se han realizado investigaciones acerca de
vehiculos aéreos no tripulados (UAV) estas investigaciones han dado resultados
sorprendentes como el desarrollo del proyecto “Predator” de General Atomics Aeronautical
Systems el cual demostro la gran utilidad de este tipo de aeronaves durante las

conflagraciones en Irak y Afganistdn como aeronave no tripulada de reconocimiento.

Hasta ahora las mayores y mas remarcables de las aplicaciones de la tecnologia UAV se
ven reflejadas solo en la industria militar, por lo cual debido a esto las misiones que se han
propuesto para estas aeronaves hacen que el proceso de disefio difiera en algunos aspectos

con los ya estandarizados procesos de disefio para aeronaves con aplicacion civil.

La intension del proyecto es disefiar una aeronave de tecnologia UAV con un desempeno
similar al de los UAVs empleados en la actualidad por las fuerzas armadas pero con una
aplicacion a los requerimientos de los cuerpos de rescate y de respuesta de diferentes
incidentes proporcionandoles el apoyo aéreo tactico de vigilancia necesario para llevar su

misidn acabo.

Por otra parte como se puede observar el desarrollo de esta tecnologia como muchas otras
en el area de la aecronautica han impuesto una pauta para la aplicacion de estas aeronaves en
diferentes areas y en diferentes misiones.

La versatilidad y aplicabilidad de este nuevo tipo de aeronaves es uno de los factores
principales para el desarrollo de este trabajo de investigacion en el cual para la mision
asignada esta aeronave resulta 6ptima.

Otro aspecto u otra tecnologia al que esta investigacion se refiere es el concepto de VSTOL
(Vertical Short Take-off and Landing) el cual tuvo sus inicios en 1945 por los Alemanes

y tomd un desarrollo aplicado en 1952 con aeronaves como el Convair XFY-1
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POGOSTICK pero que aunque es una de las viejas tecnologias se puede observar que es
muy poco aplicada en la actualidad.

La idea es aplicar esta tecnologia a un UAV con el fin de dar a la aeronave un mejor
desempefio en misiones de apoyo a operaciones de rescate tanto urbanas como rurales.
Como se puede observar esta investigacion esta basada en, primero en un concepto
innovador (UAV'’s), segundo la aplicacion y mejoramiento de viejas tecnologias (VSTOL)

le que en resumen esta investigacion haré es la fusion entre estas dos tecnologias.
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1. PLANTAMIENTO DEL PROBLEMA

1.1 ANTENCEDENTES

1.1.1 Introduccién: Basicamente para este trabajo se debe dividir los antecedentes en dos
ramas principalmente, las cuales seran: las tecnologias a aplicar, que son los sistemas UAV
y el sistema de propulsion.

Esta division se realiza ya que es la forma como se dividié la investigacion, debido a esto se
mostrara un poco la resefia historica de los diferentes proyectos e investigaciones que se
han realizado en estos tres aspectos, los cuales fueron tomados como referencia para la
realizacion de este proyecto.

En la primera parte se vera una pequeia resefia historica del desarrollo de la tecnologia
UAYV, la cual aunque se considera una tecnologia en auge en estos momentos es en realidad
una tecnologia que se ha venido aplicando en la aviacidon por ya algin tiempo. En la
segunda parte analizaremos los antecedentes de los diferentes sistemas propulsivos que se
han aplicado en las Aeronaves estilo VSTOL y analizara especialmente enfocado en el
sistema ha utilizar en el proyecto Fan-in-Wing el cual fue utilizado en la Aeronave Ryan
XV-5b. En este analisis se observara las diferentes investigaciones realizadas acerca de este

sistema.

1.1.2 UAYVs: Los UAVs unmanned air vehicles (o unhabited) , vehiculos aéreos no
tripulados, observando esta definicion se debe decir que la tecnologia UAV no es realmente
nueva, sino que ha sido utilizada desde antes de la Segunda Guerra Mundial, en 1935 la
aeronave radio controlada 0Q-2A (fig 1.1) fue desarrollada como un target drone el cual
era utilizado para las practicas de los artilleros antiaéreos, después ya entrada la Segunda
Guerra Mundial en Agosto de 1944 el Cuerpo Aéreo de la Armada de los Estados Unidos
se embarco en el desarrollo de la aeronave Culver PQ-14B (fig 1.2) el cual era una

aeronave no tripulada controlada por radio ya se ha por una estacidon en tierra o un avion
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"madre”, esta aeronave también fue desarrollada como nave objetivo para las practicas de
los artilleros antiaéreos de las armada.

Durante la Segunda Guerra Mundial se desarrollaron varios vehiculos no tripulados
principalmente los Alemanes quienes desarrollaron los V1- Buzz Bomb las cuales eran
principalmente misiles crucero muy poco certeros, por su parte los aliados desarrollaron el
B-17f también conocido como BQ-17 el cual era un B-17 modifica para controlarlo por
radio y se utilizaba como avion bomba contra las bases de los V-1 pero ninguno de estos se

puede definir como UAYV ya que no eran reutilizables.

Figura 1. RadioControl 0Q-2A Figura 2. Culver PQ-14B

Fuente: http://www.wpafb.af.mil/museum/annex/ans.htm

Figura 3. V-1y BQ-17

Fuente: http://www.wpafb.af.mil/museum/annex/ans.htm

Después durante los afios 60 se empiezan a observar los primeros drones en combate
como fue el Lightning Bug AQM-34 el SAC (Strategic Air Command) empezo a utilizar
estos drones en el sudeste de Asia, estos drones realizaban misiones de reconocimiento,
Inteligencia Electronica, y Inteligencia de Comunicaciones.

Otro uso importante y remarcable de UAVs durante los afios de 1973 y 1982, en 1973 los

Israelies durante la guerra del Yom Kippur usaron los AQM-34 como sefiuelos para
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desviar el fuego antiaéreo de las aeronaves tripuladas, en 1982 los israelies utilizaron UAVs
para marcar las localizaciones de las defensas aéreas y para recopilar la informacion
electronica de inteligencia en Libano y Siria. Durante la guerra, los israelies utilizaron
UAVs para supervisar las actividades de los campos aéreos enemigos y utilizar la
informacion recopilada para los ataques aéreos subsecuentes.

Como se puede observar durante las épocas de 1970 y 1980 se realizaron grandes
desarrollos de la Tecnologia UAV, como fue por ejemplo la nueva generacion de UAVs
llamados HALE High Altitudes con grande tiempo en vuelo como fue el Teledyne Ryan
YQM-96A R-Tern el cual podia volar durante 28 horas y 11 minutos sin necesidad de
recargar combustible, también fueron desarrollados otros UAVs de este estilo como lo fue
el Boeing Condor con un tiempo en vuelo de 80 horas a una altitud de 60.000 pies, el

condor fue el primer UAV en volar completamente desde el despegue hasta el aterrizaje.

Figura 4. HALE UAVS Condor(der) Tern(izq)

Fuente: http://www.aviationtrivia.homestead.com/Condor.html

Como se puede observar hay un gran y acelerado crecimiento de la aplicacion y de la
misma tecnologia UAV, durante la época de 1990 nacieron los DARO (Defense Airborne
Reconnaissance Office's) UAVs los cuales son una familia de UAVs de gran duracion, esta
nueva familia ha sido la que ha puesto en el mapa a los UAVs ya que han sido utilizados
con mayor frecuencia debido a su tecnologia, como se ha visto en las recientes guerras de
nuestra época en esta familia de UAVs se tiene al Predator al Global Hawk entre otros.
Esta nueva generacion de UAVs también a dado nacimiento a otro tipo de UAVs como son
los UCAV unmanned combat air vehicles del cual el mas conocido es el proyecto X-45
el cual esta en su fase de prueba en estos momentos o los VTUAV “vertical take-off

unmanned air vehicles entre los cuales se tiene al RQ8 Fire Scout y el Eagkle Eye que
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utiliza la tecnologia utilizada por la aeronave tripulada V-22. Como se ha observado los
UAV's se han venido convirtiendo en aeronaves de gran importancia estratégica y gracias

al continuo progreso de la Aviacion se vera alin mas el desarrollo de estas aeronaves.
Figura 5. DARO UAVs

Fuente: http://www.fas.org

Tabla 1. Comparacion histérica EE.UU

Historical comparison - US

Pre-World War Il World War Il 1950s
+ Manned aircraft * Manned aircraft + Manned aircraft
- Reciprocating engines - Recips mature - Turbojets mature
- Biplanes to monoplanes - Structures mature - Advanced metalics
- Fabric to semi-monocoque - First jets - Supersonics mature
* Unmanned « Unmanned * Unmanned
- First unmanned vehicle - First combat use - First real systems
- First UAV - First drones - UAVs stagnate
1960s 1970s 1980s
+ Manned aircraft « Manned aircraft + Manned aircraft
- Turbofans mature - Full fly by wire - Commercial FBW
- First composites - Early digital systems - Composites mature
- First fly by wire * Unmanned - Full digital systems
- Complex analog systems - First combat UAV + Unmanned
* Unmanned - First research UAV - Cruise missiles
- UAVs go to war - First tactical UAV - Tactical UAV (again)
+ Other-Unmanned space  1990s - Unmanned 2000 and on
1990s - Manned aircraft - DARO Family of Vehicles - UAVs mature
- Co-cured composites - Tactical UAVs (again) - Manned/unmanned
- Pilots as managers - USAF / DARPA UCAV synergy,co-existence
- Netted systems « Other - Reusable launchers

Fuente: www.ae.utexas.edu/ASE261KChaput/Chapters/chapter2.ppt
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1.1.3 Tecnologia V/TOL: Varias aeronaves ha sido disefiadas con la capacidad de
despegar y aterrizar verticalmente a sus vez varios sistemas de propulsion han sido
desarrollados a la par desde la década de 1963, los diferentes sistemas seran abordados por
esta investigacion mas adelante por ahora se tendrd en cuenta los antecentes que se han
analizado para el estudio del sistema seleccionado por esta investigacion.

Debido a ciertos parametros que se mencionaran y se veran en detallen mas adelante en esta
investigacion el sistema propulsivo seleccionado para la operacion V/TOL es el sistema de
Lift Fan en especifico el sistema de Fan-in-Wing. Las primeras apariciones de este
sistema como ya se observo fue con la acronave fabricada por Ryan Aeronautical company
el XV-5 el sistema de propulsion llamado X-353-5 fue desarrollado en 1950 por General
Electric (Fig 1.6), el sistema usaba dos motores J85 Turbojet que propulsaban 3
ventiladores mediante el sistema llamado tip-turbine. Una vez que los ventiladores eran
puestos en movimiento por este sistema un sistema de estatores movibles o louvers dirigian
el flujo de los ventiladores durante las operaciones de despegue y aterrizaje vertical y la
transicion entre estas y el vuelo normal o nivelado. Una vez que la aeronave alcanzaba
suficiente velocidad para que el ala produjera sustentacion las vélvulas desviadoras

cerraban todo el flujo a los ventiladores dejando el resto de la propulsion a los motores.

Figura 6. Sistema X-353

Simple Butterfly Valve
Directs Thrust for VTOL Exhaust Directs Thrust

and Conventional Flight for Conventional Flight

1
_ il
1

Pneumatic Power - Sy
Coupling is Reliable,
Light Welght, Minimum %

Maintenance R

— ¥ 200% to 400%

v _ Augmentation
Pitch Fqn Driven From of Cruise Thrust
Gas Diverter System for VTOL
Provides Control Operation

Fuente: NIETZ C. Thomas An Innovate UAV design
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Varias investigaciones acerca de este sistema fueron realizadas casi todas debido a la
realizacion del proyecto XV-5 la mayoria de datos e investigaciones fueron practicamente
empiricas por lo cual una teoria referente al sistema como tal no existe, en las primeras
investigaciones realizadas por la Compaiiia Aerondutica Rya en 1964, los exponentes de
estas investigaciones fueron Sanders Kart L. y Peterson J. M. estas investigaciones se
centraron basicamente en la viabilidad del sistema Lift-Fan como sistema de propulsion
V/STOL, en estas investigaciones se presentaron los primeros conceptos del sistema de
propulsion como son el uso de los gases del motor no como aumentadores de sustentacion
si no que mediante el uso del sistema tip-turbine se podria lograr un aumento del 200% al
400% del empuje estatico del motor para las operaciones de aterrizaje y despegue vertical,
lo cual conllevaba que a diferencia de otros sistemas no se deberia tener en cuenta
penalidades como la complejidad del sistema, los altos costos, y el consumo excesivo de
combustible estas primeras investigaciones fueron completamente empiricas lo que
conlleva a que aunque la presentacion del sistema como tal lo muestra como el sistema
perfecto todavia faltaba mucho para el perfeccionamiento del sistema lo que fue
demostrado al ser aplicado este sistema a la aeronave XV-5 el cual tuvo diferentes
problemas que ya han sido nombrados con anterioridad.

En la primera investigacion comparativa realizadas acerca del sistema Lift-Fan, esta
investigacion fue realizada en 1973 por Strack W. C y Allen J. L en el Instituto de
Investigacion Lewis, esta investigacion se centro en el estudio de diferentes sistemas de
propulsion VTOL y la comparacion paramétrica de estos, los sistemas analizados fueron:
ejector wing, sustentacion fan-in-wing, remote lift/cruise fans y lift jets plus lift cruise
turbofans, para este estudio también se seleccionaron tres tipos de aeronaves en las cuales
estos sistemas fueron probados los tipos de aeronaves fueron: COD (Carrier Onboard
Delivery)/ Busqueda y rescate, transporte utilitario y jet privado. Este estudio aunque hace
las comparaciones entre los cuatro sistemas no selecciona el "mejor” sistema si no que
presenta las caracteristicas principales y el desempefio de estos. Entre los resultados
obtenidos el que mas resalta y el que es de mas interés para esta investigacion y es que en
las diferentes pruebas realizadas el sistema Fan-in-Wing siempre resaltdé por su

rendimiento sobre los otros sistemas, también se puede observar en las operaciones SAR
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(Busqueda y Rescate en espafiol el sistema de Fan-in-Wing resalt6 junto con el sistema de
ejector wing debido a sus capacidades en hovering, cabe resaltar que esta prueba en
hovering fue realizada por mas de 30 minutos.

Por ultimo el estudio de el sistema mediante la aplicacion de la teoria de momento V/STOL
el reporte del estudio fue realizado en Diciembre de 1993 por Harry H. Heyson del Instituto
de Investigacion Langley y practicamente mostraba la aplicacion de esta teoria al sistema
de Lift-Fan este estudio fue realizado para observar y analizar el desempefio del sistema el
cual habia sido probado en algunos estudios anteriormente.

Los criterios en los cuales se centro basicamente este estudio fueron: El efecto
insignificante producido por la velocidad de avance en la sustentacion producida por el
ventilador, el gran momento de resistencia al avance, y la ineficiencia que se producia en la
transicion. El estudio de de esta investigacion mostrd basicamente que la sustentacion
inducida del fan mostrada en investigaciones anteriores era resultado de no tomar en cuenta

la interferencia de muro (wall interferente) en los datos tomados en el tunel de viento.

Otras investigaciones también fueron llevadas acabo con respecto a la aerodindmica del
sistema en conjunto con la aeronave, donde uno de los estudios realizados es el de ver las
caracteristicas aerodinamicas de un modelo a gran-escala con dos ventiladores grandes
montados en el ala.

Las caracteristicas aerodinamicas y de rendimiento de los ventiladores de sustentacion
directa montados en ambos paneles del ala de una aeronave a gran escala tipo VTOL fue

investigada durante vuelo a baja velocidad.

El rendimiento de la sustentacion del ventilador, tres componentes de caracteristicas
longitudinales, distribuciones de superficie del ala, presion estatica y downwash en el
estabilizador horizontal son incluidos también.

Se determind un control de potencia diferencial reflectando los estatores de salida, esta
operacion de alternar filas de estatores de salida para reducir el area de salida del fan y
ofrecer empuje, controlando el empuje y el rol con ratas de respuesta rapida, el empuje fue

controlado por palanca de potencia simétrico en cada fan, con dos bandas de estatores a la
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salida. EI movimiento de yaw fue controlado por la operacién asimétrica de la completa
cascada de estatores de salida, y el roll fue controlado, con la utilizacion de uno de los

ventiladores.

Otro de los estudios importantes realizados a aeronaves UAV, es el de caracteristicas
aerodindmicas de una aeronave full escala tipo fan-in-wing, incluyendo resultados de
efecto suelo, con control de cabeceo del ventilador de nariz.

Se realizd una investigacion para determinar las caracteristicas aerodindmicas de una
aeronave UAV “fan-in-wing” a bajas velocidades, con y sin el efecto suelo. Incorporando
un ventilador en la nariz de la aeronave para trim y control del momento de pitch
(cabeceo).

Los efectos de las caracteristicas longitudinales del rendimiento del ventilador-sustentacion
fue obtenido a todas las posiciones probadas mientras las caracteristicas longitudinales con
la operacion del ventilador de cabeceo fueron obtenidas para solo las tres posiciones
consideradas en el efecto suelo. Caracteristicas longitudinales y lateral direccional fueron
estudiadas en la posicion alta con los ventiladores de sustentacion operando.

Varias deflexiones de los flaps de borde de salida fueron probadas con el modelo en la
posicion alta, y la postura optima de 45° fue entonces usada a través de la memoria del
programa.

Con esta investigacion se determind que los efectos adversos del desempeio ventilador-
sustentacion por la ingestion de gases de escape durante la operacion STOL puede ser
minimizada por:

e Sectorizando los gases de salida lejos de la entrada al ventilador y localizando la entrada
del generado de gases para reducir la ingestion.

¢ Disenando los ventiladores para permitir operacion de potencia constante.

Posteriormente se efectuaron andlisis de caracteristicas de rendimiento con efecto suelo. La
informacion de desempeiio descrita en este reporte fue obtenida por medio de pruebas a una
aeronave a gran escala multi fan-in-wing V/STOL, conducidas en el NASA Ames

Research Center VTOL Test Facility. Las pruebas fueron conducidas por North American
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Rockwell Corporation, Los Angeles Division, y NASA Ames Research Center en un
programa cooperativo durante Julio de 1966.

De las primeras pruebas realizadas a la aeronave, fueron de variar la altura, el angulo de
estatores del ventilador, L/C angulo de tobera, velocidad del ventilador, L/C potencia del
motor, y el angulo de ataque.

Los resultados de la prueba indicaron fuerzas y caracteristicas de momentos de pitch,
componentes del desempefio de propulsion, y condiciones térmicas inducidas.

Se determin6 que el modelo a una altura de 9.0 ft, para operaciones del ventilador, el efecto
suelo fue evidente solo en términos de caracteristicas de momentos de cabeceo.

A bajas alturas del modelo, el efecto suelo fue indicado por efectos en la sustentacion al
igual que momentos de cabeceo. Disminuyendo la altura del modelo de 9.0 a 6.0 ft resultan
en un incremento de sustentacion a un maximo de aproximadamente un 50%, después de
esto se disminuy6 alrededor de un 3% debajo de la inicial sustentacion al nivel de 9.0 ft.

La investigacion tedrica y experimental del desempeino de una configuracion “fan-in-wing”
VTOL. La teoria de momento de flujo incompresible de la NASA TN D-814 es extendida
al caso de sustentacion de los ventiladores. El resultado de la teoria incluye muchos de los
conocidos experimentos que determinan las caracteristicas de aecronaves fan-in-wing. Estas
caracteristicas incluyen el efecto despreciable de velocidades sobre el empuje del
ventilador, el gran momento de resistencia al avance, y el generalmente ineficiente
rendimiento a través del rango de velocidad de transicion. Aunque mutua interferencia
entre los ventiladores y el ala fueron totalmente descuidadas, la teoria es confirmada por
resultados experimentales por la configuracion probada.

La prueba en el tunel de viento de un semispan con un ventilador rotando en el plano del
ala. Esta investigacion fue conducida para determinar las caracteristicas aerodinamicas de
una rata de aspecto de 4, con un ventilador rotando en el plano del ala. Los efectos planos
de suelo, estatores de entrada y salida del ventilador, y un borde de ataque del ala con
incremento de cuerda y radio fue obtenido.

Tres componentes de fuerzas, flujo de aire a través del ventilador, presiones estaticas en el
ala, y entrada de potencia al motor eléctrico, fueron medidas. Esta informacion cubre ratas

de velocidades de 0 a 0.5.
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La informacion indicada de efecto suelo causa una significante pérdida de sustentacion, los
ductos de estatores a la entrada mejoran las caracteristicas aerodinamicas y el flujo a través
del disco de la propela, y los estatores del ducto de salida pueden ser utilizados para
redirigir el flujo de la propela para propulsion.

Los estatores en los ductos de entrada mejoran el rendimiento del modelo operando las
cargas en la propela. Cargas asimétricas fueron disminuidas con los estatores de entrada. La
instalacion de los estatores a la entrada causd que no se registren pérdidas en sustentacion
estatica. Los estatores a la salida pueden probablemente ser usados para proveer empuje
para los vuelos.

La investigacion realizada para el estudio de la estabilidad y control para un modelo del
ryan XV-5 a una escala de0.18 tuvo en cuenta el vuelo en hovering, efecto suelo y vuelo
por ventilador para vuelo recto a baja velocidad.

El vuelo para hovering fuera del efecto suelo mostré que los movimientos de los controles
fijo del modelo, sin estabilizacion artificial consistia en oscilaciones inestables en pitch y
en roll. El modelo era facil de controlar en pitch pero dificil de controlar en en roll
durante hovering y durante vuelo recto a baja velocidad como un resultado de la
sensibilidad a las perturbaciones. Este modelo requeria un incremento en el trim de la
nariz hacia abajo durante la primera parte del vuelo recto.

Los resultados de los ensayos de vuelo para la estabilidad y control del modelo a escala
0.18 del Ryan XV-5 muestran que durante vuelo en hovering sin tener en cuenta el efecto
suelo, daba lugar a que el modelo presentara oscilaciones inestables en pitch y en roll,
esto se daba si el modelo no poseia estabilizacion artificial. El modelo era neutralmente
estable en yaw durante el vuelo en hovering.

Ademas el modelo era facil de controlar en pitch sin importar la oscilacion inestable, pero
era dificil de controlar en roll durante hovering, y esto se considerd que se presentaba por
el alto angulo dihedro; de esta manera se ha contemplado no utilizar un dngulo dihedro
debido a la experiencia que ha dejado el empleo de este tipo de configuracion y que ha

dado lugar a las inestabilidades nombradas con anterioridad.
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1.2 DESCRIPCION Y FORMULACION DEL PROBLEMA

Una de las cosas por las cuales se implement6 la tecnologia V/STOL a un UAV, es para su
aplicacion en zonas de desastre , como se conoce la tecnologia para este tipo de situaciones
en Colombia no esta muy desarrollada esto se sabe ya que en el pasado cuando han
ocurrido desastres naturales y de otras indoles, las vidas de los rescatistas se han expuesto
a un riesgo innecesario al exponerse a situaciones y zonas en las cuales corren el riesgo en
convertirse en potenciales victimas , por esta razon se ve la necesidad de implementar una
vehiculo en este caso una aeronave que pueda apoyar a los rescatistas en este tipo de
situaciones brindando mejores posibilidades y herramientas logisticas a esto, asi

disminuyendo el riesgo al que se enfrentan los rescatistas.

(Por qué se debe implementar el sistema VSTOL a un UAV de buisqueda y rescate?
(Como mejorarian las operaciones de rescate y salvamento con la implementacion de un

UAV VSTOL?

1.3 JUSTIFICACION

Con esta investigacion se pretende analizar los aportes a la tecnologia de UAV'’s realizados
por la implementacion de la tecnologia V/STOL asi como también analizar que su posible
aplicabilidad ayude a mejorar las operaciones de rescate para asegurar el bienestar de tanto
de victimas como de restcatistas, con este proyecto se desea optimizar la posible
aplicabilidad de los UAV para el servicio logistico de las operaciones de rescate, también
se quiere analizar el desarrollo del sistema de propulsion del cual no se han realizado hasta
ahora investigaciones en Colombia .

Otra de las razones para la realizacion de este proyecto es el deseo de los autores de aplicar
el conocimiento obtenido durante la carrera cursada de Ingenieria Aeronautica ya que como
se puede observar todo esto se hard mediante el desarrollo del disefio de aeronaves y el

analisis del sistema de propulsion.
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1.4 OBJETIVOS DE LA INVESTIGACION

1.4.1 Objetivo General

Realizar el disefio preliminar de un UAV VSTOL con aplicacion en operaciones de rescate

1.4.2 Objetivos Especificos

1. Diseiiar el sistema aerodindmico para alcanzar un alto desempefio de la aeronave en
operaciones VSTOL.

2. Desarrollar una investigacion acerca de la mejor forma de propulsion para este tipo de
aeronave, y sobre los mecanismos necesarios para la planta motora.

3. Disefiar el sistema estructural para la mision de la aeronave

4. Realizar un andlisis de materiales y componentes que mejor se adapten a la estructura.

5. Analizar la aplicabilidad de un UAV VSTOL en operaciones de rescate en nuestro
pais.

6. Basar el desarrollo del proyecto con base en la metodologia de Roskam.

1.5 ALCANCES Y LIMITACIONES DEL PROYECTO

1.5.1 Alcances: El alcance de este proyecto llega hasta el desarrollo preliminar de la
aeronave el cual incluye el planeamiento preliminar de disefio de los siguientes aspectos:
Aerodinamica, Estabilidad y Control, Estructura preliminar, Tren de aterrizaje, Propulsion,
Analisis del sistema V/STOL, Mecanismos estructurales.

Uno de los Aspectos que se tendran en consideracion pero que no se desarrollara en el
proyecto es el sistema ldgico de la aeronave ya que aunque este se tendra en cuenta para
por ejemplo: peso de la aeronave, manejo de superficies de Control, etc. No se hara un

planteamiento sobre el disefo de este.

1.5.2 Limitaciones: El proyecto se limitara al desarrollo del disefio preliminar hasta su

parte de andlisis de ingenieria acerca del desempefo de la aeronave lo que significa que
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solo llegara hasta la comprobacion de que el disefio realizado vuela no se tomaran en
cuenta analisis de costos de produccion o algun otro. Por la parte del sistema V/STOL el
proyecto se limitara al andlisis del desempefio del sistema propulsivo no se desarrollard un
disefio del sistema excepto por el desarrollo del disefio de algun componente que se afecte
el desempeio de la aeronave a través de su estructura. Una de las limitaciones externas es
que el software utilizado por la universidad AAA, no serviria para realizar un analisis
completo con respecto a la tecnologia VSTOL, el software permitiria realizar los calculos
para ascenso, vuelo recto y nivelado y descenso. Por lo tanto para los célculos de de
despegue y aterrizaje vertical solo se calcularan las fuerzas y se estudiara el proceso de
transicion.

La planta motriz no serd disefiada, en cambio se hard una adaptacion de un sistema de

propulsion tipo “fan-in-wing” que se acomode a los requerimientos de la aeronave.

2. MARCO DE REFERENCIA

2.1 MARCO CONCEPTUAL

TERMINOLOGIA VTOL: Aquellas aeronaves que tengan la capacidad de realizar tanto
despegues o aterrizajes de manera vertical VTOL (VERTICAL TAKE OFF AND
LANDING) pueden llegar a alcanzar esta configuracion por medio de diferentes tipos de
sistemas de propulsion, como son el sistema Tilt Prop, Tilt Duct o Fan in wing.

Debido a que este proyecto esta basado en operaciones de rescate, se debe tener en cuenta
que debido a problemas con el despegue y aterrizaje vertical como la erosion del suelo, en
donde diferentes particulas se pueden desprender y pueden afectar algunos de los
componentes principales de la aeronave, se ha tenido en cuenta el sistema VSTOL,
(VERTICAL SHORT TAKE OFF AND LANDING) el cual posee la capacidad de
realizar despegues o aterrizajes cortos o verticales, evitando asi la presencia de escombros.

Otros conceptos que se tienen que tener cuenta se observaran a continuacion.
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TRANSICION: Luego que una aeronave de tipo VTOL despega, debe hacer su transicion
de Hovering a crucero. Esta transiciéon comienza a una velocidad de cero en vuelo recto y
se considera que se completa cuando la aeronave ha alcanzado la velocidad de pérdida de
vuelo convencional.

La transicion utilizada en despegue y salida es llamada transicion de aceleracion y en
aterrizaje es llamada transicion de desaceleracion.

La cantidad de potencia requerida durante la trancision es una consideracion importante, ya
que la mayor cantidad de potencia sera necesaria para Hovering y la cantidad requerida
disminuye rapidamente mientras va aumentando la velocidad de vuelo recto y las alas
producen mayor cantidad de sustentacion.

Existen dos tipos basicos de transicion, y dependen de la configuracion de la aeronave.

El primero de estos se da por medio de, aumentar o disminuir la fuerza de empuje mientras
disminuye o aumenta la fuerza de sustentacion, pero en si este es el método mas dificil. La
mayoria de las aeronaves VSTOL utilizan la rotacioén del vector, permitiendo la transicion

de una manera rapida.

Figura 7. Métodos de transicion

1
ttt
; . =
separate e same propulsion Lift
propulsion A units for lift and
units for lift thrust. A
and thrust
Thrust L S~ Thrust
<
Resultant Vector Tilting Single Vector
1. Thrust replaces lift 1. Lift becomes thrust
2. Requires “stepping” trim changes 2. Allows smooth trim changes

Fuente: TERPSTRA Philip V/STOL aircraft design
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CONTROL: Otro de los aspectos que requieren cuidado son los diferentes métodos para
controlar la aecronave en Hovering, los cuales difieren de aquellos en crucero.

Para el caso particular del proyecto, el control de pitch esta dado por el Pitch Fan, el cual
estd ubicado en la nariz de la aeronave y recibe el flujo de los dos motores Turbojet; para
Roll, se emplea empuje diferencial, de esta forma si a uno de los ventiladores se le reduce
el empuje dara lugar a un movimiento de roll en Hovering y para yaw se emplea los

estatores de salida de los ventiladores en el ala.

PROPULSION: Uno de los elementos mas importantes en una aeronave es su sistema de
propulsién debido que este no solo provee del empuje necesario para alcanzar la velocidad
requerida para que las superficies sustentadoras generen la sustentacion suficiente para el
vuelo de la aeronave si no que también provee de energia neumatica, hidrdulica como
eléctrica a otros sistemas de la aeronave. Pero esto es para las aeronaves convencionales
por lo tanto las consideraciones que toma en cuenta esta investigacion con respecto a este
sistema se ven dividas en dos: la primera es la propulsion convencional la cual es utilizada
para la operacion de la aeronave tanto en vuelo como en aterrizaje y despegue
convencionales y la segunda es la propulsion utilizada para la operacion de la aeronave en
VTOL. Como se observarda a continuacion existen varios sistemas utilizados por las
aeronaves V/STOL de los cuales algunos son sistemas integrales los cuales son usados por

la aeronave tanto en sus operaciones convencionales como en las operaciones V/STOL.

PROPULSION V/STOL: Los sistemas de propulsion VTOL y V/STOL estan divididos
basicamente en tres categorias las cuales son: los sistemas que utilizan los motores
convencionales sin el uso de motores generadores de sustentaciéon o con divergencia de
flujo, los sistemas que utilizan divergencia de flujo, y los que utilizan motores generadores
de sustentacion.

Estas tres categorias dan cabida a los numerosos y diferentes tipos de configuraciones y
sistemas VIOL y VSTOL. En las siguientes paginas esta investigacion nombrard y

analizara estos diferentes tipos de sistemas. Una de las consideraciones que se deben tomar
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es que como se puede observar la propulsion en operaciones VTOL serd referida como

sustentacion ya que en este caso esta propulsion estard sustentando la aeronave.

HELICOPTERO: Los helicopteros estuvieron entre las primeras aeronaves VTOL en ser
disenados y operar tanto en el ambito militar y civil. Los helicopteros tienen una gran
efectividad en la operaciéon de hovering lo que hace a este tipo de aeronave ideal para
mover grandes cargas a cortas distancias y su aplicacion tactica debido a esta capacidad es
realmente grande. Este tipo de Aeronave utiliza su rotor principal para generar sustentacion
y su rotor de cola lo utiliza: primero para contrarrestar el torque producido por el rotor
principal y segundo para controlar el Yaw de la aecronave, como se puede observar debido a
la configuracion de este sistema lo podriamos clasificar como complejo. Los helicopteros
aunque tienen gran capacidad y desempefio en las operaciones de hovering tienen una
notable desventaja y es que sus velocidades en vuelos rectos y nivelados no son muy altas
esto es debido a que en el rotor principal la pala o blade que se mueve en direccion
opuesta a la direccion de vuelo eventualmente al aumentar la velocidad entrard en pérdida.
Como se observa el helicoptero aunque es una excelente aeronave VTOL no es la ideal para
muchas misiones y operaciones que puedan requerir largo alcance y altas velocidades y que

ademas requieran la capacidad VTOL.

TAILSITTERS: El tailsitters es una aeronave que cae en la categoria de las aeronaves
VTOL que utilizan sus motores convencionales como medios de propulsion vertical, los
tailsitters son aeronaves que despegan con su nariz en sentido vertical lo que le permite
usar su sistema propulsivo para realizar operaciones VITOL en comparacion se diria que
despegan como un cohete. Este sistema puede usar propelas o jet para generar empuje. Este
tipo de sistema resultd ser muy impractico ya que el servicio a este tipo de aeronaves era
muy dificil y debido a que estas aeronaves no contaban con un tren de aterrizaje

convencional se demostrd que podrian tener problemas en caso de un Hard landing.
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DEFLEXION DEL EMPUJE: Este sistema consiste practicamente en deflectar el empuje
de los motores, esto se realiza normalmente utilizando una superficie como los flaps, este
tipo de sistema por su disefio demuestra no ser realmente efectivo en operaciones VTOL
esto es debido a que al deflectar el flujo a 90° (lo que seria ideal para el despegue de la
aeronave verticalmente) se generan grandes pérdidas aerodinamicas lo que requeriria una
cantidad muy grande de potencia por parte de los motores. Pero aunque este sistema no
tuvo un buen desempefio en operaciones VTOL si demostrd tenerlo en operaciones STOL
ya que debido a que en estas operaciones no se requiere una gran deflexion del flujo las
pérdidas no son tan significantes y al contrario este sistema ayuda a aumentar la

sustentacion del ala.

TILTROTOR-JET: El Tiltrotor o Tiltjet dependiendo el sistema propulsivo utilizado,
consiste en el montaje de motores en la punta del ala los cuales tienen la capacidad de girar
y con esto dirigir el flujo propulsivo. Este sistema sobretodo el Tiltrotor ha demostrado ser
uno de los mejores con respecto a operaciones VIOL ya que combina la capacidad de
hovering de un helicoptero con la capacidad de un gran desempeiio en vuelos rectos y
nivelados, una de las caracteristicas que hace esto posible es el tamafio de sus rotores ya
que cuando los motores giran 90° estos debido a su gran tamafio actian como el rotor
principal de un helicoptero, pero también cuando los motores se encuentran en una posicion
de 0° estos proveen empuje de la misma manera que una aeronave de ala fija turboprop.
Algo que se debe tomar en cuenta es que en este sistema solo giran los motores mientras
que el ala permanece fija.

Pero aunque esta aeronave ha resultado tener un gran desempefio también tiene sus
desventajas en la que la que mas resalta es la complejidad del sistema lo cual conlleva

grandes costos de mantenimiento y grandes penalidades en el peso de la aeronave.

TILTWING: Este tipo de configuracion es muy parecida a la del Tiltrotor con la
diferencia que este sistema no solo rota los motores sino que rota toda el ala completa, esto
tiene una gran ventaja y es que evita que el ala entre en perdida, esto es debido a que los

motores mantienen un flujo de alta velocidad sobre las dos superficies de esta, pero se
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resalta que debido a este giro de esta gran estructura el sistema es aun mas complejo que el
tiltrotor , también se requiere de una configuracion estructural mas resistente lo que hace a

la aeronave mas pesada.

TILTDUCT : El Sistema Tilduct también llamado DuctFan se asemeja mucho a los dos
sistemas mencionados anteriormente, la diferencia es que este sistema utiliza dos
ventiladores los cuales estdn dentro de un ducto y el cual tiene la capacidad de girar hasta
los 90°, dependiendo de la configuracion de la aeronave esta puede tener de dos a cuatro
ductfans estos ductfans eran alimentados mecédnicamente por un eje el cual estaba
conectado a un motor a reaccion , otra diferencia con los sistemas anteriores es que este
sistema también tiene ubicado a la entrada de los ventiladores unas venas guias movibles
que ayudan a controlar la aeronave en hovering. Este tipo de sistema también tiene un
gran desempefio como aeronave V/STOL debido al poco poder requerido durante la
transicion es de un 50% a un 65% del poder disponible, pero esto también resulto en
algunas dificultades en tratar de mantener el control de pitch y yaw durante la operacion de
hovering esto debido a que el control sobre estos dos ejes era realizado por la desviacion
vectorial de la salida de los gases del motor. Una desventaja que comparte con los dos
sistemas anteriores es la complejidad del sistema debido a la transmisiéon mecdnica de
potencia a los ventiladores lo que penalizaba la aeronave en peso. En la Figura (2.2) se

puede observar un ejemplo de este sistema.
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Figura 8. Sistema TiltDuct

Pitch and yaw
control vanes

Fixed-pitch eight-bladed propeller

___. D Driveshaft Variable- pitch
Propeller Gearbox -/ inlet guide vanes

Main Gearbox

Fuente: TERPSTRA Philip V/STOL aircraft design

PROPULSION DUAL: La propulsion dual consiste en el uso de dos clases de motores,
los motores que seran usados durante el vuelo convencional y los motores que seran usados
con el tnico propdsito de generar sustentacion durante las operaciones de hovering, este
sistema demostro por aplicaciones pasadas ser realmente inefectivo ya que resultaria muy
costoso instalar motores con el Gnico propoésito de funcionar durante unos pocos minutos

del vuelo, también el alto consumo de combustible lo hace un sistema poco deseable.

PROPULSION VECTORIAL: Este tipo de sistema generalmente tiene uno o mas
motores turbojet o turbofan y dirige los gases de salida mediante el uso de toberas
movibles para obtener ya sea empuje o sustentacion segin sea necesario. Este tipo de

sistema ha sido uno de los mejores creados ya que al usar el empuje directo de los motores

40



su transicion es muy estable aunque requiere un gran esfuerzo por parte de los motores, y
también esto hace que su controlabilidad en hovering sea excelente. Todo esto ha hecho
que este sistema sea uno de los mas usados actualmente por las aeronaves de V/STOL de
ala fija actualmente pero este sistema tiene sus desventajas y es que debido al trabajo de
ingeniaria necesario para desarrollar este tipo de sistema lo hacen bastante caro tanto la
construccion como el mantenimiento de este. Otra penalidad es el consumo de combustible
el cual es algo alto comparado con otros sistemas.

FAN-IN-WING: Como ya se ha mencionado anteriormente el sistema Fan-in-Wing es
basicamente un sistema de Lift-Fan Montado en el ala, este genera la propulsion mediante
la aceleracion de una masa de aire debido a la rotacion de sus palas lo que le permite
generar el empuje suficiente o en este caso la sustentacion suficiente.

El sistema consiste béasicamente de tres ventiladores un ventilador de pitch y dos
ventiladores principales los cuales son movidos por en sistema llamado tip-turbine el cual
consiste de unos alabes conectados a la punta de las palas del ventilador los cuales son
movidos por los gases desviados por los motores mediante unas valvulas llamadas valvulas
desviadoras o diverter valves como se puede observar en la Figura (9). La totalidad de la
sustentacion producida se divide entre los 3 ventiladores para tener estabilidad pero un gran
porcentaje de sustentacion es generada por los dos ventiladores principales. La transicion
en este sistema es realizada redireccionando el flujo de los ventiladores esto se logra
utilizando un sistema de estatores movibles llamados louvers. Este sistema muestra
ventajas significativas sobre otros sistemas entre los cuales se encuentra la simplicidad del
sistema ya que al ser la potencia transferida neumaticamente el sistema no requiere de cajas
reductoras o ejes para esto lo que le dan una ventaja en peso, otro aspecto es que el sistema
a diferencia de otros no requiere potencia adicional si no que al contrario opera con el
mismo empuje instalado para una despegue convencional lo que hace que exista un buen
ahorro de combustible, por ultimo se puede observar que este sistema al tratarse de un
sistema de propulsion por propela produce un menor efecto de erosion de tierra o ground
erosion lo cual es una ventaja si se opera en pistas o sitios no preparados también debido a
las caracteristicas mencionadas se observa que el sistema produce un efecto tierra positivo

el cual crea una “fuente” de aire que ayuda a la sustentacion del fuselaje véase Figura
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(10).Aunque el sistema tiene sus desventajas como son la penalidades de peso en las alas y
la necesidad de un buen control de la transicion pero se observa que este sistema al igual

que otros ya mencionados es optimo para el desarrollo de una aeronave V/STOL.

Figura 9. Operacon del sisema Fan-in-Wing
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Fuente: TERPSTRA Philip V/STOL aircraft design

Figura 10. Caracteristicas de la erosion del suelo sistemas VTOL
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Fuente: PETERSON J.M . THE LIFT FAN V/STOL CONCEPT FOR FUTURE APPLICATIONS
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2.2 MARCO TEORICO

2.2.1 Marco tedérico vuelo recto y nivelado: La primera parte de esta investigacion se
centrara en el disefio y andlisis de la aeronave en vuelo recto nivelado, esto quiere decir que
se centrara en el disefio de la aeronave de tal forma que se pueda demostrar que durante
esta fase de operacion serd aeronavegable.

Misién: Uno de los primeros parametros que se tienen en cuenta en el comienzo del disefio
de la aeronave es su mision o en otras palabras la funcidon que realizara la acronave.

Debido a que la aeronave disefiada en esta investigacion es no tripulada se tienen que tener
ciertos parametros en consideracion que no se tienen en cuenta para aeronaves tripuladas,
como son las ventajas que se obtienen al no depender de un piloto, no restricciones
sicologicas o mentales (Memoria, Errores por cansancio o estrés, entrenamiento etc.) y la
baja preocupacion con respecto a la supervivencia de la aeronave ya que no debe haber
consideraciones extras que aseguren la vida del piloto.

Por lo tanto se puede concluir que la mision para este tipo de aeronaves normalmente

involucra:

Altos Riesgos

Operacion Continua

Larga duracion de vuelo

Reglas simples de operacion o Conops (Concep of Operation)

Uno de los parametros que las aeronaves no tripuladas y tripuladas comparten es el tipo de
mision ya que existen dos tipos de misiones: las misiones pre planificadas, son aquellas que
son planificadas con un tiempo razonable y las misiones por demanda, son aquellas
misiones que corresponden a situaciones en donde la aeronave debe estar dispuesta para ser
lanzada en cualquier momento.

Una de las etapas basicas de cualquier tipo de mision para este tipo de aeronaves es la etapa
de loiter que es la etapa en la cual se realiza la busqueda o donde se llevan acabo el uso de

los sensores tanto Opticos como de radar.
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Hay dos tipos de loiter que se realizan el de “pilar” o estatico que consiste en volar sobre la
zona de la mision en patrones circulares y el vuelo de sobre paso o de penetracion el cual
consiste en un vuelo recto a baja altura sobre el 4rea de la mision en el cual por medio de
ciertas maniobras hace un cubrimiento completo de la zona como se observa en la Figura

(11).

Figura 11. Vuelo de Penetracién o Sobrepaso
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Fuente: www.ae.utexas.edu/ASE261KChaput/Chapters/chapterS.ppt

Otro parametro a tener en cuenta es que normalmente para una aeronave no tripulada el
despegue y el aterrizaje se realizard en la misma base a no ser que se realice un vuelo a una
base mas cercana a la zona de operacion la cual se convertird en la base de despegue y
aterrizaje de la aeronave.

Como se pudo observar una vez conocida la mision de la aeronave se pueden determinar
diferentes parametros en los cuales se basaran y serdn el comienzo del disefio de la

acronave.
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Figura 12 Configuracion tipica de la mision de un UAV
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Fuente: www.ae.utexas.edu/ASE261KChaput/Chapters/chapterS.ppt

Operaciones de rescate: Ante los diferentes fenomenos naturales que se puedan presentar,
es dificil que una sola entidad, sea publica o privada, pueda enfrentar, reducir y/o dar
solucion por si sola a los problemas que se generen. Como sistema debe mantener un grado
de interaccion que garantice la coordinacion, el flujo de informacion y fomente procesos

donde participen las entidades de conformidad con sus competencias.

Definicion de Desastre. El Desastre se define como la consecuencia de un evento o
fenomeno de origen natural o antropico, en la mayoria de los casos en forma repentina, que

causa graves dafios en la vida., bienes y/o el medio ambiente, que altera o interrumpe las

condiciones normales de vida y sobrepasa la capacidad local de respuesta para el pronto

retorno a la normalidad.
Clasificacion de los Desastres. Se dividen por su origen en dos grandes grupos:

e Fendmenos naturales, son todos aquellos producidos por la fuerza incontrolable de la

naturaleza, predecibles o no. Se dividen en:
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¢ Hidrometeoroldgicos, como inundaciones de planicie, inundaciones repentinas,
inundaciones de ciudad, represamientos, huracanes (ciclones tropicales), borrasca o

vendavales, tempestades, maremotos (tsunamis), marejadas, sequias.

e Geoldgicos, como sismos (terremotos), erupciones volcdnicas, remocion en masa

(derrumbes, deslizamientos, licuacion, avalanchas).

e Fenémenos antropicos, ocasionados por la accion voluntaria o involuntaria del hombre y
son entre otros:

Incendios.

Accidentes.

Sanitarios.

Guerra.

Subversion.

Medio Ambiente.

En muchas situaciones encontramos una interaccion entre los fenémenos naturales y la
accion del hombre como el caso de los deslizamientos que se pueden producir por el mal
manejo del suelo y los malos drenajes.

Se ha desarrollado una secuencia de ocurrencia de desastres, donde se relacionan cada una
de las etapas.

Fase Uno, Antes. Se consideran en esta fase todas las actividades previas al desastre, la
prevencion, la mitigacion, la preparacion y la alerta. Evitar que ocurra, aminorar el efecto
del impacto, estructurar la respuesta y declarar formalmente la ocurrencia cercana o

inminente del evento.

Fase Dos, Durante. Se incluyen todas las acciones para atender al desastre, fases de impacto
y respuesta. Inmediatamente de la ocurrencia del evento o sea dentro del periodo de
emergencia, se adelantan labores de evacuacion, bisqueda, salvamento y rescate, asistencia

sanitaria, etc., mientras la comunidad se encuentra desorganizada y los servicios basicos no
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estan en funcionamiento. En la mayoria de los desastres, este periodo es de corta duracion,
excepto en casos como sequias, hambrunas y conflictos civiles. Es el mas dramatico y
traumatico, razén por la cual concentra la atencidon de los medios de comunicacion y de la

comunidad internacional.

Fase Tres, Después. Comprende las actividades pos-desastre, donde se adelanta todo el
proceso de recuperacion de la zona afectada. Comprende las etapas de rehabilitacion y
reconstruccion, la primera es el periodo de transicion en el que se restablecen los servicios
basicos para la comunidad y la segunda, consiste en la reparacion de la infraestructura, la
vivienda y la restauracion del sistema productivo a mediano o largo plazo, hasta lograr la

normalidad.

Para nuestro proyecto nos concentramos en la fase dos, durante, ya que es en la cual la
aeronave va ha operar, gracias a sus caracteristicas esta puede llegar a la zona afectada mas
rapido que el tiempo que se tomaria llegar un helicoptero, ademas de contar con la
capacidad de hacer un vuelo estatico, para hacer las tomas necesarias del desastre para
obtener las magnitudes de este, ademas de identificar la mejor manera de llegar a las
victimas, gracias a la vista aérea que presta. Una de las caracteristicas mas importantes es la
de no necesitar de un piloto, ya que en lugares que implican gran riesgo, no se pondria en
riesgo la vida de otras personas, gracias a esta aeronave se pueden hacer vuelos que al
utilizar pilotos restringiria su uso.

Definicion de busqueda. El conocimiento de los procedimientos de busqueda demostrara
cuan importante es para cualquier expedicion o viaje registrar sus planes de rutas y para los
supervivientes permanecer lo mas cerca posible de esa ruta, colocar sefiales claras para
llamar la atencidon y marcar cualquier campamento que hayan abandonado.

La busqueda comenzara en cualquier lugar conocido y se desarrollara a lo largo de la ruta
propuesta. Se haran estimaciones sobre la probable estrategia adoptada, considerando el
terreno y las condiciones climatologicas. En regiones montafiosas, por ejemplo, es probable

que los fuertes vientos hagan que los supervivientes usen las laderas protegidas para

47



descender de las montafias hacia el valle. Si no se encuentra ningun rastro de ellos en la ruta

prevista, estas son las zonas donde deberdn concentrarse los esfuerzos de busqueda.

Cilculo de Pesos: Al realizar los primeros analisis sobre el desarrollo y el disefio de la
aeronave se tiene que realizar las primeras aproximaciones del peso de la aeronave, con
estos datos recaudados des pues del analisis se debe proceder a realizar calculos mas

exactos, todo esto podra ser observado en la siguiente seccion.

Peso de despegue: Con el método de iteracion se estima el peso de despegue de la
aeronave. La iteracion inicia con un valor estimado para el peso de despegue (definida por
la persona). El valor estimado para el peso de despegue es usado para resolver el valor del
peso en vacio con las dos siguientes ecuaciones:
logyp Wyg — 4

5 M

logip Wy =

Esta ecuacion representa una relacion lineal entre el logaritmo del peso en vacio de la
aeronave y el logaritmo del peso de despegue de la aeronave, para aeronaves del mismo
tipo. La linea que representa la relacion es llamada regresion lineal.

Los coeficientes de regresion del peso de despegue, A y B, para diferentes tipos de
aeronaves son listadas en el informe de las variables.

Wg = |:1_ I:.l_ Mﬁ .:l [:1+Mﬁ;‘es l h Mﬁﬂ]WTﬂ h [ WL +Werew +WPLexp B Wﬁ;‘efuei ]

(2)
Las fracciones de combustible son determinadas de la siguiente forma:
b 1 Fr:—l I M 1]
Mg =T]Mgz + 3 W 1= T Me. | |1
£ i) PLawn. Fid
i=1 bW i=1 i J=i+l !

1 M- "
= 3 ¥, = Me ||¢
Wro Prefuel i 1_[ il

i=1 J=i+l

—_—

El peso en vacio de la aeronave calculado de las anteriores ecuaciones son comparadas. Si

la siguiente condicion es satisfecha, el valor estimado del peso de despegue serd aceptado
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como el peso de despegue para esta aeronave. Si la condicion no se satisface, se debera

repetir el procedimiento hasta encontrar satisfacer la siguiente condicion:

Wg trom Eqn (2) — Wy from Eqn (1) < 005z

Una vez determinado el peso de despegue, el peso del combustible usado en la mision es

estimado de:

W‘%sed - [1 h Mﬁ :I WT@

El peso del combustible total es dado por:

Wy =1+ Mg, |Wg

wused

El maximo peso de combustible en el tanque de combustible en cualquier punto de la

mision, este se determina de:
WFH‘!&I = max ( WFEE.E!'?’H _.l

Calculo de pesos clase 11

Peso del ala: Las siguientes ecuaciones pueden ser aplicadas solo para tipos de aeronaves
pequeiias, relativamente bajos en rendimiento con una méaxima velocidad por debajo de 200
knots.

Las ecuaciones aplican para alas de dos tipos: alas cantilever y alas con strut.

Ambas ecuaciones incluyen:

= Peso en la punta del ala.

= Superficies de control del ala.

Ambas ecuaciones excluyen:

* Tanques de combustible.

= Estructura de la viga ala/fuselaje.

= Efecto del angulo de flechamiento.
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Para alas cantilever, el peso en el ala es determinado de:

W, = 0.04674 Woa® 58

3260 0397 1712

W Cgssna wo Py AR,

Peso del estabilizador horizontal: La siguiente ecuaciéon deben ser aplicadas solo para
aeronaves de tipo pequefio y de bajo rendimiento con velocidades méaximas por debajo de
200knots.

El peso del estabilizador horizontal se puede encontrar de la siguiente manera:

3194 W%:%E?SE.IDIJ&RFEJEE
hC'es.m.:: - 1?4 04 50223
. rh

Teniendo en cuenta los valores de la geometria del estabilizador horizontal, dentro de los
cuales se encuentran el area del estabilizador, la rata de aspecto, y el espesor en la raiz del

estabilizador, para asi determinar el peso del estabilizador horizontal.

Peso del estabilizador vertical: La siguiente ecuacion debe aplicarse solo para acronaves
de tipo pequeino y de bajo rendimiento con velocidades méximas por debajo de 200knots.

El peso del estabilizador vertical se determina asi:

168 Wﬁgjﬁ?ﬂi'mg HRE'482
0.882

Vleasma

639.950 7 (cos Ay rg, |
¥

Teniendo en cuenta valores del estabilizador vertical, tales como el area del estabilizador
vertical, la rata de aspecto, el espesor en la raiz del estabilizador, y el angulo de

flechamiento.
Peso del fuselaje:
La siguiente ecuacion debe ser aplicada solo para aeronaves de tipo pequeiio con bajo

rendimiento, y un méximo de velocidad por debajo de 200 knots.

El peso del fuselaje es computado de la siguiente manera:
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‘I}i‘?hgh B W?Iow ‘
+ ‘ Z'::l‘ me —| Zf':w

Zf

Wfﬁ'essm: N Wffow

” | ‘
2 )

El peso del fuselaje para una aeronave ala alta es determinado de la siguiente ecuacion:

, OTTE

| LE.',&EEEl A + A |

P pax CYEW
max

0455

_ 144
e = 1486 W35 |

Peso del tren de aterrizaje:
Las siguientes ecuaciones deben ser aplicadas solo en aeronaves de tipo pequefias de bajo
rendimiento con velocidades maximas por debajo de 200 knots.

El peso del tren es determinado por:

= +
ECessrn W;!gﬁ'e.s.sncz Won a5

El peso del tren principal es encontrado de la siguiente forma:

W

- 0417 0950 ;0183
MZCessna 0.0130Wrg +§Kreﬁ‘achTG + 036207 b L

wltp “simg

El peso del tren de nariz es calculado de la siguiente forma:

1 0749 0.78%
NECasna 62 + 00013 +§ Koot W + 00071570 Pyt Lssng
Donde:
Kmmﬂf = 0.0  for non-retractable gears.
i =0.012 - 0,016 for retractable gears.
refract

Peso de la estructura clase II: El peso de la estructura serd asumido como la suma de los

siguientes componentes:
Wetructure = Wip + W+, + Wf + ngr

Peso clase 11

El peso de despegue clase I es calculado de la siguiente manera:
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Weg +WeL *Waow ¥ WrLy, ~Wh op0

Wro =
Mﬁll"‘ME‘es I_Mﬁ‘es _Mﬂ'ﬂ

Geometria:

Geometria del ala: Se deben determinar diferentes aspectos para dimensionar
correctamente el ala de acuerdo con las caracteristicas necesarias para cumplir con la
mision.

Se deben determinar aspectos tales como:

» Tamafio (4rea),

= Rata de aspecto,

= Angulo de flechamiento

= Espesor del perfil

= Perfiles

= Rata de taperado

Se debe determinar el area de la superficie sustentadora, como sigue con la siguiente
ecuacion:

_ bI-S-[‘C?‘I.s. e
2

SI..S.

La rata de aspecto de la superficie sustentadora, que es resuelta de la siguiente manera:

bi
*’qRI.s. = %
5.

El taperado de la superficie sustentadora es definido con la siguiente ecuacion:

Tt
_ _‘La
Ai.s. =

C"I.s.

Asi mismo la cuerda media geométrica de la correspondiente superficie sustentadora, es

determinada como sigue:
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: 9
ey (WA A
Cj. = -

is. 2 [1+ﬂg.5.]

La distancia en Y entre el apex de la superficie sustentadora y la sustentacion en la

superficie de la cuerda media geométrica, es localizad a de:

_ By [;1+2«}11_5.:|
Ymgeq s, & [;1+AI_5.1|

La distancia en Z entre el apex del estabilizador vertical y la cuerda media geométrica del
estabilizador vertical, es encontrada de la siguiente manera:

(1+21,)

s =5 -
) EJ"3[\1+;11,]|

Asi mismo los angulos de flechamiento de la superficie de sustentacion (excepto del

estabilizador vertical) son calculadas de la siguiente manera:

A _tan_l — 3 4[;1_*’%.!’_5.]
TE ;. LB s, ﬂR;_;_U"'AI_.S.]I

Arg,. =t tanh g, - )
LE; ;. cidp s AR (1+ 4 5 )

Ao, . =tan 'Jtanh rg,  — U=y, )
cla] s, Ls. HRI_S_[;I_FAI..S.]I

Los angulos de flechamiento del estabilizador vertical son determinados de:

_ 41- A2

24R,(1+ 4,
-1 [;1_’%1?]'
M =t tan M e
LEF afl {a-n- C.‘r4'|lr zﬂﬂv[xl_l_ﬂvjl}
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A tan 1 tan A u-2,)
= Tafl afl T
cidy 18 AR (14 4,)

Volumen en el tanque de combustible del ala. Clase II: El volumen del tanque de

combustible maximo en el ala es computado de la siguiente forma:

i]m N GL_@NE‘:“”‘")C—L ngl-xw:{[g]w_(;]mlw} ’

2
Vg, =\0Fpb, Fe ( ; - .

- c

Donde:
FF - FFsﬁ‘wmre FFexpcmsim
El peso méaximo de combustible limitado por el volumen del tanque es obtenido de:

R
mar,

3 [ 1 gallon

PrV,
0.13368 ﬁ3] "

Para determinar los coeficientes de volumen del estabilizador horizontal se debe resolver la

siguiente ecuacion:

_ SF‘!'X-:!% —Xcgl
Vi = —
g ©

Al igual que el coeficiente de volumen del estabilizador vertical que es representado como

sigue:
B A | XMF - Xcg |
' SWE’-"H-?

Estos valores son obtenidos promediando o comparandolos con otros tipos especificos.
Decidiendo que valor serd usado. Se debe tener en cuenta los momentos de brazos, al
momento de hacer el célculo ya que este modificard de forma directa el tamano del

estabilizador.
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Rendimiento: Para el comienzo de los célculos preliminares de rendimiento los que con
llevara a las primera aproximaciones se tiene que tener en cuenta los siguientes pardmetros
que se discuten a continuacion.

Requerimientos de velocidad de perdida: La velocidad de perdida es definida como la
minima velocidad de vuelo estable a la cual la aeronave se mantiene controlable. Una baja
velocidad de perdida es siempre preferida para el despegue, el aterrizaje, aproximacion y
rendimiento de ascenso de la aeronave.

Establecido asi el maximo permisible de velocidad de perdida para la condicion de vuelo a
la cual es evaluada, el wing loading maximo aceptable, puede ser computado de la

siguiente manera:

(I 1 .2

|._ E |.-5‘ B E-’GVSCLmaxS

El correspondiente wing loading méaximo aceptable para despegue, para alcanzar los
requerimientos de pérdida, puede entonces ser encontrado de:

() _Fro(#)
S ) W (S g

Requerimientos de distancia de despegue:

Estan determinados basicamente por los siguientes factores:

* Peso de despegue

= Velocidad de despegue

= Rata de empuje a peso para despegue

= Coeficiente de resistencia al avance aerodindmico y coeficiente de friccion con el suelo.
Los requerimientos de despegue son normalmente dados en términos de requerimientos de
longitud del campo de despegue. Estos requerimientos difieren y dependen del tipo de
aeronave en consideracion.

Para este tipo de aeronave se utilizara la siguiente relacion de peso empuje para alcanzar los

requerimientos de distancia de despegue:
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T
[W]m 0.02968700C . Fro

Requerimientos de ascenso: Todas las aeronaves deben cumplir con una rata de ascenso o
requerimientos de gradiente de ascenso.

Para acronaves jet, la relacion de empuje peso, es graficada usando la siguiente relacion:

. 112
RT3 45
[E] . 60 | "2fgsima |, o Bpp ]hIz
Wiro Fitarcons J[W] Cp, °TC _up " TY_wp
E O _up
o BDPTG up
v - !

Donde la B del drag polar de la aecronave es calculado de:

5 _ 1
DFro - o ﬂRw 27

Velocidad maxima de crucero: Para aeronaves tipo jet, la relacion de empuje peso debe
alcanzar unos requerimientos de velocidad méxima de crucero, esta es graficada usando la

siguiente relacion:
Z y;
[E] = DOCIEI:I’!,M + [ W ] BDPcIem [ﬁ]
Wito &, [E] Wro) @ |\ S )ro
S Jro

Donde la presion dindmica es encontrada de:

- _ _ )
7 = 0.5 gatite 54V,
La letra B del drag polar es calculado de:

1

Bpp =
clean AR @otenn

Requerimientos de maniobra: Para aeronaves jet, la relacion empuje peso para alcanzar

los requerimientos de maniobrabilidad, es graficada usando la siguiente relacion:
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[ T] _ g DG{,‘IQ@’!,M +[E] HWM BDPchm
IO @y [ﬁ] ro | Wro g Fr
S o

Ry
Requerimientos de distancia de aterrizaje: Al igual que el despegue depende de los
mismos factores, ademas de unas consideraciones adicionales debido a la energia cinética.
Este tipo de aeronave cuenta con la facilidad de utilizar el sistema VTOL, con el que puede
despegar y aterrizar verticalmente sin importar el tipo de pista, ya que esta puede ser no
preparada, o incluso no necesita ser una pista.
Asi mismo el wing loadig necesario para alcanzar los requerimientos de aterrizaje normal,

es graficado con la siguiente relacion:

W Wro
— 1 =05 C’ Sp A —=
[S]L M@ hyp 154 Lmax 2L 7,

Aerodinamica: Aqui se verd los diferentes procedimientos y andlisis a utilizar para el

estudio aerodinamico de la aeronave durante el vuelo recto y nivelado

Sustentacion en el ala: De acuerdo con la teoria que se utiliza para la evaluacion de los
diferentes componentes de sustentacion de la aeronave, se deben tener en cuenta ciertas
suposiciones y conceptos de aerodinamica, al igual que se tendran en cuenta las ecuaciones
que seran desarrolladas para encontrar dichos términos.

Una de las primeras secciones que se debe evaluar es la del ala, siendo este uno de los
puntos mas importantes de evaluacion de la aerodindmica, como se ve a continuacion se
empieza por obtener las pendientes de las curvas de sustentacion del ala.

Esta aeronave no requiere el uso de superficies hipersustentadoras como son los flaps, esto

serd demostrado mas adelante, por esta razon se asume que:

C =
I‘“’o: I'Wﬂz claan
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La obtencion de este coeficiente esta determinada como sigue:

EFTARI ..S.fg.sg:lw

202 4
ARGB TN, B Beray |

i 8

2+

Donde el factor de correccion del gap del ala se encuentra de la siguiente forma:
e =f(ﬂﬂw, (xglpfcjﬂ ’ [gapfﬂ’)d)

El factor de transformacion de Prandtl-Glauert se encuentra de la siguiente forma:
Jea =f(ﬂ£w, (xgup fc)ﬂ ’ [gapfif)a)

La rata de incompresibilidad seccional del coeficiente de sustentacion para 27 es

determinado de la siguiente manera:

o, @M =0
27

=

El angulo de flechamiento en la semi cuerda del ala es determinado por:

_ -1 (1_’aw)
Heyy,, =tan {tﬂﬂﬁcmw ‘m}

Para determinar el coeficiente de sustentacion del ala a un angulo de cero grados es

necesario resolver la siguiente ecuacion:

CL - &”’Ociecm CL

Woclean Wik clean

Es facil determinar este valor, teniendo en cuenta que con anterioridad se determiné la
pendiente de la curva de sustentacion en el ala, sin la influencia de flaps.

La contribucion del ala-fuselaje de la aeronave a un angulo de ataque de cero grados, el
coeficiente de sustentacion es encontrado con la ayuda de la siguiente formula:

6 Sl

I
L Lﬂ:w_}" clean (W

Srlzan )
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El angulo de ataque para una sustentacion de cero grados es determinado con la siguiente

ecuacion:

o it re
%w Sy
Lo =03

Fur

%ﬂci 2an B %"W

La correccion del nimero de mach para perfiles con camber a un angulo de ataque de cero-
sustentacion es determinado por:
G s ¢
R i L .
“Jx)

W

So =0 3 (x),

Donde x representa la raiz del perfil.

Y se puede determinar por la siguiente grafica:

Figura 13. Correccién de nimero de Mach para un angulo de ataque con cero lift para perfiles con

camber

\ A\
(:D)izg 0 \F\ \ : ;
10 ecsoss)

1 ] —
B AN \ﬁ\ .

Moosh oy
Fuente: Jam Roskam, Airplane Design, part VI, pag 247, fig 8.42
El twist aerodinamico local a la estacion de la envergadura para la cual la seccional basica

de sustentacion es cero, este es calculado por la siguiente ecuacion:

Sor _E Z[??)La (m)dn

Ly
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La seccion adicional no dimensional de sustentacién a una estacion de la envergadura n,

Ccomo se ve a continuacion:

L(n) = Qe R vy (A fi-n s ()i ()

W

Los coeficientes intermedios de la anterior ecuacion estan determinados por:

2w AR,
o, (W)eos gy

Ci(5).Ca(m).Caln) =

La pendiente de la curva de sustentacion seccional de la superficie de sustentacion, se

determina de la siguiente manera, para poder determinar la anterior ecuacion:

“la I:??:I ~ P _??[r:rﬂc P e i ]

El factor de distribucion de sustentacion en la estacion a lo largo de la envergadura n, como

se ve a continuacion:
£() = S(1rg.7)

El angulo de flechamiento en la semi-cuerda de la superficie sustentadora corregida para

efectos de mach, se determina con la siguiente ecuacion:

Mg = 1:5111_1 —tanﬂcmw
g 8

El factor de transformacion de Prandtl-Glauert e obtenido de:
8= 1- M}

Los coeficientes de sustentacion méaximos en un perfil son determinados teniendo en cuenta
el nimero de Reynolds, ya que este se ve afectado por la cuerda del perfil, al igual que por
la velocidad, debido a esto el nimero de Reynolds varia en la punta y en la raiz.

Estos coeficientes se pueden hallar determinando los nimeros de Reynolds y buscandolos

en las graficas de los perfiles.
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Para el calculo del coeficiente de sustentacion maximo en la superficie sustentadora en

limpio, se debe calcular con la siguiente ecuacion:

EOShCMW [Crmax"w +cfmaxf ]
W

2

Cr =kaw

Wi ax clean

El factor de rata de taper es determinado por:

k% =-0.1174,, +0.957

Donde W es la relacion de cuerdas entre Ia punta y la raiz del ala.
El coeficiente de sustentacion maximo en el ala sin alguna influencia de los efectos de flaps
es suficiente de alcanzar el coeficiente de sustentacion maximo del avion en limpio

requerido, si la siguiente condicion es alcanzada:

Lmachiean
ol
fcoupie M o leep
< 0.05
i
I'mﬂxcie.:m

Si esta consideracion no es alcanzada, es decir si el valor requerido no puede ser alcanzado.
Serd necesario redisefiar el ala o seleccionar otro tipo de perfil hasta alcanzar esta

consideracion.

El coeficiente de sustentaciéon para un angulo dado, es determinado con la siguiente

ecuacion:

Lweieam I‘W,x clecpa ( Sriean W

Coeficiente de sustentacion ala-fuselaje es determinado con la ecuacion:

Ly -

=7 (.::E +3 )
wfcie.:m waﬁc clean Soleamn w

Estabilizador horizontal: La pendiente de la curva del estabilizador horizontal es

calculada de la siguiente manera:
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Shoxp

N
: Frexp S,

=C’L

h (Za(z) * Kapm)

Donde la pendiente de la curva de sustentacion del estabilizador horizontal expuesta, puede

ser estimada de la siguiente manera:

27 ARy, T

_ i
CLP;I = i
o AR: gt 2 2
t
9 4 hexzfl:u - arl féc!ih +4
k 8

Los otros términos se pueden calcular de la misma manera que se sigui6 en el ala.

El gradiente de Downwash en el estabilizador horizontal incluyendo los efectos de

potencia, es encontrado de la siguiente manera:

cfE';.] =[Cfr5'l;.] ] + A cfE';.]
da da p.off power

El gradiente de Downwash en el estabilizador horizontal, en limpio, se encuentra de la

siguiente manera:

119 (C’me clean )Ml

cfE'l;.] ]
— =4 44| K 4K Ky, Iﬂcashc 4
[ da clean ( f ¥ )

El factor de correccion para la rata de aspecto se resuelve asi:

( I"5'Cw clean )M=EI

1 1

KA= -
ﬂRw 1+1":IR11_V'?

El factor de correccion del Taper ratio se encuentra de la siguiente manera:
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K, - m—?zﬂw

El factor para la distancia entre el plano de la cuerda del ala y el plano de la cuerda del

estabilizador horizontal, es definido de la siguiente forma:

|

La distancia z entre el plano de la raiz del ala y el centro aerodinamico del estabilizador

horizontal, es calculado de la siguiente manera:

Z.::ch = Ec,.f-’-lh tVmge;, tan I

El angulo de Downwash en el estabilizador horizontal a un dngulo de ataque de cero, es

determinado por la siguiente ecuacion:

ff&'h
g, =-—— —i, |+ As
}b d&' clean (%Oﬁ'!'ean EW) hﬁf

El coeficiente de sustentacion del estabilizador horizontal, puede ser determinado de:

& & )

Estabilizador vertical: Se debe determinar las pendientes de las curvas del estabilizador

vertical, estas pueden ser determinadas de la siguiente manera:

27 ARy g gap,
C:}, S
v 1
2 2 .
ﬂRVe_,f}f' f . Nera,
[ 4

2 + +4
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El gradiente de Downwash para el estabilizador vertical, es determinado con la siguiente

ecuacion:

dE, =[cfr5'1, ] +ﬂ[.:££v ]
o o 2 off o oo

El gradiente de Downwash en limpio, es determinado por:

Ch romn
1.19 ( e 2

of
[ cfiz ].gjecm ) 444(5{43& &y m)

sty e
Cw clean ! r=q

Angulo de Downwash a un 4ngulo de ataque de cero, se determina de la siguiente forma:

d &, :
== & —hy Y A5,

Yo A i | Crlean

S

La determinacion del coeficiente de sustentacion de la aeronave a un dngulo de ataque de
cero grados es determinada teniendo en cuenta las diferentes contribuciones de
sustentacion, por ejemplo la de ala-fuselaje, la del estabilizador horizontal, como se ve en la

siguiente ecuacion:

o =0 + AL + +C + + +
Lo I'Dwf claam I'C'ci'f Loy, Lo, Loy I":'p Loy,

El coeficiente de sustentacion en un estado estable de la aeronave para un dngulo de ataque

dado y control de la deflexion de la superficie es calculada de la siguiente manera:

CI‘I = CI. +CL1F! ih +CI‘|:5'€ 5€ +CLJ.¢ ic +CL5¢1? 501,

Donde se encuentran el coeficiente de momento a un dngulo de ataque de cero grados, el
coeficiente de sustentacion debido a la derivativa de la incidencia del estabilizador
horizontal, el angulo de incidencia del estabilizador horizontal, el coeficiente de
sustentacion debido a la derivativa de la deflexion del elevador, el angulo de deflexion del

elevador.
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Resistencia al avance:
Despegue clase I, drag polar de la aeronave con el tren de aterrizaje abajo:
Asumiendo un drag polar parabdlico, el coeficiente de resistencia al avance de la aeronave

puede escribirse como sigue:

1 2

CID = CID ﬂCD + CI.

+ -
Orlean v AR e

Donde el coeficiente de resistencia al avance puede expresarse de la siguiente forma:

Dod Eaarl Ry

Donde f es el equivalente al area parasita y Sw el area alar.
Es posible relacionar el equivalente del area parasita, f con el 4&rea mojada Swet.
El 4area mojada y el equivalente al area parasita puede ser relacionada por la ecuacion

logaritmica:

log, f=a+blogp S

Similarmente, el area mojada de la aecronave puede ser estimada con el peso de despegue

por la siguiente ecuacion obtenida empiricamente:

.E.::'gm St = ctdlog g ¥rn

Los coeficientes de correlaciéon a y b son ellos mismos una funcién del equivalente

coeficiente de friccion de la piel. En el siguiente cuadro muestra los valores tipicos de a y b.
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Tabla 2. Coeficientes equivalentes de friccion

Equivalent Skin Friction a b

Coefficient, Cg
0.0090 -2,0458 1.0000
0.0080 -2.0969 1,0000
0.0070 -2,1549 1.0000
0.0060 -2,2218 1.0000
0.0050 -2.3010 1.0000
0.0040 -2.3979 1.0000
0.0030 -2.5229 1,0000
0.0020 -2.6990 1.0000

Fuente:Jam Roskam, Airplane Design, part I, pag 122, table 3.4

Las constantes ¢ y d son coeficientes de regresion lineal. Valores para ¢ y d fueron
obtenidos por correlacion de area mojada y peso de despegue de doscientos treinta
aeronaves, como se ve en el siguiente cuadro:

Tabla 3. Coeficientes de regresion lineal para pesos de despegue vs. area mojada

Airplane Type c d

1. Homebuilts 1.2362 0.4319
2. Single Engine Propeller Driven 1.0892 00,5147
3, Twin Engine Propeller Driven 0.8635 0.5632
4., Agricultural 1.0447 0.5326
5. Business Jets 0.2263 0.69717
6. Regional Turboprops -0,0866 0.8099
7. Transport Jets 0.0199 0,7531
8, Military Trainers® 0.8565 0,5423
9. Fighters®* -0.1289 0.7506
10. Mil. Patrol, Bomb and Transport 0.1628 0.7316
11. Flying Boats, Amph. and Float 0.6295 0.6708
12. Supersonic Cruise Airplanes -1,1868 0,9609

Fuente: Jam Roskam, Airplane Design, part I, pag 122, table 3.5
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El factor de eficiencia de Oswald y el cambio de resistencia al avance a una sustentacion de

cero, debido a la condicion de vuelo son altamente dependientes en condiciones de vuelo.

“p, = #omCp, 0y

Valores tipicos para un motor in operativo tiene un factor de correccion:

Propulsion Fogr
All-Engines-Operating 1.00
Fixed Pitch Propeller 1.25
“ariable Pitch Propeller 1.10

Low Bypass Hatio Turbafan 1.15
High Bypass Ratio Turbafan 1.25

Resistencia al avance clase II: La prediccion del coeficiente de resistencia al avance
subsonico en el ala. Este coeficiente de resistencia al avance a una sustentacion de cero en

el ala, es determinado por la siguiente ecuacion:

41 - 5 C 5
C = 1+ L' ¢ +100 ! St “Fonry et +C Fig g Swety
D‘-"'w _waRI..s. W - =

H H W

c

El

factor de interferencia del ala-fuselaje se encuentra con la siguiente figura:

Figura 14. Factor de interferencia de ala fuselaje
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Fuente: Jam Roskam, Airplane Design, part VI, pag 24, fig 4.1
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El factor de correccion de la superficie de sustentacion es obtenido de la siguiente figura:

Figura 15. factor de correccion de la superficie sustentadora

M
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Fuente: Jam Roskam, Airplane Design, part VI, pag 24, fig 4.2

El coeficiente de resistencia al avance debido a la sustentacion en el ala, es determinado de

la siguiente forma:

o
L

Cp, =—X +2aC +4rt el
DLW R . Ly E'f v rE' W

Coeficiente de resistencia al avance en el estabilizador horizontal subsonico, este puede ser

determinado por la siguiente ecuacion:

t
Cy, = R Ris 1+L'h[g] +1un

3 Sy

] [I thfam Cf}’mr gfh " thfurb L]
El coeficiente de resistencia al avance subsonico del estabilizador vertical, puede ser
encontrado con la siguiente ecuacion:

| + 5
J f Sset A e
Co,, =oRghis |1+ L [ ] +1Dn[ ]] tan gy [Pty T gy Pt

T

Sy

El coeficiente de resistencia del avance en el estabilizador vertical debido a la sustentacion,

se resuelve con la siguiente ecuacion:
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2
= CFF

C" =
TP

+ 27 C}{? Efvv+4;?r2£fw
¥

El coeficiente de resistencia al avance total en la aeronave se compone de los siguientes

componentes mostrados en la ecuacion:
CDI = CDDW +CDLW + CDUIF! + CDLh +C‘D]p + CDLP + CDUC +CDI.,: +CDUJ1=' +CDI.J1='

* CDp + CDn * CDﬂap * CDsIaf * CD.igf' * CDﬁxed * CDrefmcf * CDcanopy * I:H'?D'w.::

+CD

store

Ch

b KT

+C’Dm_m +CD¥;. +C’Dwm +Cmep +

Distribucion de momentos en el ala: El coeficiente de momento seccional a n estacion del

ala, acerca de un punto de referencia arbitrario es calculado de la siguiente manera:

[*Eref _X.:x'??']
S

le?}‘|=fmo|?}‘|+cl-|?}‘|

La coordenada X del centro aerodindmico de la seccion de la superficie de sustentacioén a n
estacion del ala, es encontrada de la geometria de la superficie de sustentacion y por
interpolacion entre las localizaciones del centro aerodindmico de la raiz y punta de los

perfiles:

le?}‘|=fmr —?pler - A |

acy
La coordenada X de La superficie sustentadora en la raiz del perfil del centro aerodindmico

a n estacion del ala, es computada de la siguiente manera:

X

o

=|I. A | 2 SI..S. + ¥

(1+ ;5 1Y AR A
] 5, 5,

ST

La coordenada X de La superficie sustentadora en la punta del perfil del centro

aerodindmico a n estacion del ala, es dada de la siguiente manera:

[ Zae | 24 ;. | ST, o7 s ARp 5
Xﬂﬂ'f =| = | : | HR; +Xﬂpﬂi_5_ * 52 - tanﬁLEI.s.
% L&

¢ Jys 1AL
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El coeficiente de momento de cabeceo del fuselaje y del ala a un coeficiente de

sustentacion de cero, es dado de la siguiente forma:

i = +i
Mot clean Mo Mo

El coeficiente de momento de cabeceo del fuselaje a una sustentacion de cero, es

determinado de la siguiente manera:

M1

— _ = | __
“rog _[36 58, cw] Z Hoyoan i it | ]

_1 mo M |:|

El efecto del nimero de mach sobre el coeficiente de momento de cabeceo en el fuselaje a

una sustentacion de cero es determinado con la siguiente grafica:

Figura 16. Efecto del numero de Mach en el coeficiente de momento de pitch con cero lift
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Fuente: Jam Roskam, Airplane Design, part VI, pag 306, fig 8.99

El efecto de twist lineal en el ala, a una sustentacion de cero, el coeficiente de momento de

cabeceo, se puede encontrar por medio de la siguiente grafica, que estd en funcion de

Mm
—2 = Ay Sroray, AR |

Fue
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Figura 17. Efecto del twist lineal en el coeficiente de momento de pitch del ala con cero lift
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Fuente: Jam Roskam, Airplane Design, part VI, pag 304, fig 8.98

La pendiente de la curva del momento de cabeceo de la aeronave es computada de la

siguiente forma:

Comge =Cly, . | Fog ~Facyy | * O *C PO, O, O, AT,

m m m m
Cpag Lo Ll L

Donde:

Cmo:j_s_ N CL:xj._sl Ixﬂﬂi.s. T Aeg I

El coeficiente de momento de la aeronave para un angulo de ataque dado, puede ser

encontrado de la siguiente forma:

Copy = Cy + o, & F C"‘"‘!‘h i + K'C, b a, + Cna-ﬁ i, + KT, Seve d, +C e T KTy S Ty

My I
veeg

Calculo del centro aerodinamico debido al cambio por el fuselaje

Este método, también llamado Punk Shift, puede ser usado para un mach superior a 0.9.

Bajo este nimero de mach, el cambio inducido por el fuselaje en la localizacion del centro
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aerodindmico es asumido como constante a través del rango de velocidad transénico y
supersonico.
El Punk Shift es estimado de la siguiente manera:
H
1| dE
da )

AT __ 1=l
F o 8,E, 3651100785

La longitud de la cuerda del ala en la interseccion del ala-fuselaje, es calculada de:

Wf
— W —
Crf s —T|tanﬁm-w tanf‘aLEw |+c,.w

Centro aerodinamico del ala: El centro aerodinamico en el ala en la localizacion Z, es

calcula con:
Ec;rr:w = Ecr /A T Yimge,, tA0 I

La localizacion en X del centro aerodinamico del ala en términos de la cuerda media

geométrica es encontrada de la siguiente manera:

_ Xacw ~| Xapexw t Xmgoy, |

X
[T =
W

El centro aerodinamico del ala en la localizacion X es dada de:
Xacw - Xapaxw *gey

La localizacion en X del centro aerodindmico relativo al apex del ala, se determina de la
siguiente figura y es una funcion de la rata de taper, la rata de aspecto, el angulo de

flechamiento en el borde de ataque, la longitud de la cuerda en la raiz, y nimero de mach.

ey, = f Awﬂgﬂwsﬁl.ﬁ'w =':'rw=a5 |
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Figura 18. Efecto del Aspect Ratio, Angulo de sweep y taperado en el centro aerodinamico del ala
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Fuente:Jam Roskam, Airplane Design, part VI, pag 308, fig 8.100

La localizacion de la cuerda media geométrica del borde de ataque, relativo al apex del ala,
es dado por:

Xmgey — Vg tan /A pg,
La distancia en Y de la cuerda media geométrica a la linea central del fuselaje es dada por:
b A1+23,

El1+A, |

Mmgey
Centro aerodinamico del estabilizador horizontal: La localizaciéon en Z del centro
aerodinamico en el estabilizador horizontal es calculado por:

E.::rch = Ecr Ayt Ymge,, tan I'n

La coordenada X del centro aerodinamico del estabilizador horizontal, est4d dada por:

Kae, = Xapexh R

El angulo de borde de ataque en el estabilizador horizontal es dado por la siguiente

ecuacion:
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-1 1_/%':.!
M =t t S
LE;, =tan {anf\cfdh AR, 1+ 4, }

La localizacion en X de la cuerda media geométrica en el estabilizador horizontal del borde

de ataque relativo al apex del estabilizador horizontal, es dada por la siguiente ecuacion:
Xgey, = Ymge, tan ﬁLEh

La distancia en Y de la cuerda media geométrica del estabilizador horizontal a la linea
central del fuselaje es determinada por:

_f:';.lll*'zﬂ.hl
TmER " g1+ 2,

Centro aerodinamico del estabilizador vertical: La coordenada Z del centro
aerodinamico del estabilizador vertical, es determinado por:

+ Zmgey,

Ec;r-::v - Ec;rpexv
La coordenada en X del centro aerodinamico del estabilizador vertical es determinada por

la ecuacion:
= +
&, e X arex, © Pary

El angulo de flechamiento del borde de ataque del estabilizador vertical es determinado

por:

_ 1-2 '
F ta_nf'"‘ic},ﬂv +—F|

| 24K, (1+ 4, ||

J:""‘:LLEF = tan

La localizacion en X de la cuerda media geométrica del borde de ataque relativo al apex del
estabilizador vertical, es dado por:

Fmge, T Yrgey tanhLEv
La distancia en Y desde la cuerda media geométrica a la linea central del fuselaje, es dada
por:

_E:-F|1+2}i1,|
TmEy T 1w A, )
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Localizacion del centro aerodinamico: El centro aerodinamico de la aeronave es

encontrado de:

Hac = Xapexw + g + facp_q}r Ty T ‘ﬁxcchow@.

El centro aerodinamico de la aeronave en términos de la cuerda media geométrica es

calculada de:

— _ cfE;.l S;.! — _ dEc Sﬁ. —
B I e
Lo off = _

2 Cp, ~4C),
power

Para superficies sustentadoras (excepto canard), la localizacion del centro aerodindmico en

términos de la cuerda media geométrica es resuelto de:

- _ X‘EI.S. B X"P“w ~ Mmgey,
facp o T _
5. Z

La coordenada en X del centro aerodinamico de la superficie sustentadora es dado por:

Xﬂci.s. - X@ﬂi.s. +?2‘1'5'I.5.

El angulo de flechamiento del borde de ataque de la superficie sustentadora (excepto del

estabilizador vertical), es determinada por:

taﬂ.ﬂ'ﬁ'i 4 + 1_’%1.5. |
“Hrs ARy 1+ A5 |

La localizacion del centro aerodinamico del ala fuselaje en términos de la cuerda media

hLEI.s. g

geométrica es encontrada de:

Facys = Tany * gy + D, + Do + Mgy
La coordenada en X del centro aerodinamico del ala-fuselaje de la linea de referencia es

entonces computada por:

Y A, + +% z

&y f T apery T Tmgey .:ij-':'w

La coordenada en Z del centro aerodinamico de la superficie sustentadora (excepto del

estabilizador vertical), es dada por:
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Z.:zc;._sl = Ec,. A t Ymgep ;. tAN Ips.

La distancia en Y de la linea central del fuselaje a la cuerda media geométrica de la

superficie sustentadora es determinada por:

_ ‘E:'I..s.'l . zﬂf.s. '

Ymgei s, 61+ 4; |

Estabilidad y Control: En esta seccion se verd las diferentes formulas y métodos de

analisis para la estabilidad longitudinal y lateral de la aeronave en vuelo recto y nivelado

Ecuaciones longitudinales para vuelo recto y nivelado: En el vuelo convencional no se
requiere una dependencia respecto al sistema de propulsién para la sustentacion y la
dependencia en general recae en los controles acrodindmicos para pitch, roll y yaw.

Dentro de la region de transicion de hover a crucero, la estabilidad y control de la
aeronave son influenciadas por el sistema de propulsion.

Como es de esperarse, se van a encontrar términos que van a estar ausentes en las
ecuaciones de hover, como lo es la derivativa de la fuerza longitudinal como funcion de la
velocidad vertical la cual es fuertemente influenciada por la resistencia al avance inducido.
Para el amortiguamiento de la velocidad vertical, donde las alas son el contribuyente
principal, los factores més determinantes son la carga alar, y la presion dinamica. La fuerza
longitudinal causada por la velocidad longitudinal es fuertemente dependiente en el nivel de
trim de la resistencia al avance. Los términos respecto al momento de pitch tendran una
contribucion no solo del ala y cola sino también del momento de entrada. El momento de
pitch es un resultado de la velocidad vertical dependiente en la estabilidad estatica del
angulo de ataque de un vehiculo, contribuidos por ambos el ala y el estabilizador
horizontal. El término momento se da como resultado de la rata de cambio de la velocidad
vertical o rata de cambio del angulo de ataque, es tipicamente determinada por el tiempo de
demora del downwash del ala alcanzando la cola. El pitch damping es fuertemente
influenciado por la cola. Las fuerzas de control y momentos son producidos por la

superficies aerodinamicas y por algunos componentes de la propulsion.
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Mientras la velocidad del viento se incrementa en la region de transicion, con incremento
de la estabilidad debida al angulo de ataque y el pitch damping, estos tipicamente se

factorizan en dos ecuaciones complejas de segundo orden:
(S +28W S +W ?sp )(S* +28W,s +W *p) = 0

La primer ecuacion, conocida como de periodo corto, es definida por su amortiguaciones
y estd asociada principalmente con la respuesta de pitch de la aeronave con el control de
momento de pitch, la segunda ecuacion es de baja frecuencia con ratas de amortiguacion
inestables.

Ecuaciones Lateral direccional Longitudinales para vuelo recto y nivelado: Mientras
que en Hovering los jets son tipicamente dirigidos rectos hacia abajo, en el vuelo recto
estos volveran a su estado original.

Estos tendran una gran influencia en el flujo que rodea el ala y la cola horizontal,
dependiendo en la localizacion de las superficies de sustentacion; la interaccion del jet con
los flaps tienen gran influencia en la sustentacion y en el momento de pitch.

Estas caracteristicas no pueden ser generalizadas y se necesita una manera empirica con
tuneles de viento eventualmente a escala pequena o incluso a tamafio real.

Cuando el flujo de aire se aproxima al ala asimétricamente, el area de baja presion se
mueve hacia el lado posterior del ala, produciendo un momento de roll. De esta manera la
aeronave tendera a generar un roll lejos del ala que es resultado del sideslip contribuido por
el angulo dihedro. La magnitud de este dihedro puede ser en ocasiones dos o tres veces la
magnitud de las caracteristicas basicas del ala sin la influencia del jet. De esta manera es
una influencia bastante fuerte y podrd determinar la cantidad de potencia de control
direccional requerida para contrarrestar el sideslip.

Derivativas Estado Estable: El coeficiente de resistencia al avance para estado estable

esta relacionado Unicamente al coeficiente de sustentacion en estado estable

Cny =f(CL1)
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La relacion entre el coeficiente de resistencia al avance en estado estable y el coeficiente de
sustentacion en estado estable se muestra en la curva de Drag Polar (CL vs CD curve),

El coeficiente de sustentacion en estado estable estd dado por

Cy, = W orprens TS ¥ ~ Togp sinla + gr )
! glgw

Coeficiente de Momento de pitch en estado estable, el cual estd relacionado tnicamente

con el coeficiente de sustentacion en estado estable
le =f (CLI J
Coeficiente de empuje de la acronave para estado estable

Ty cosigr +a)
Elgw

1

d7 = Distancia perpendicular de |a linea de ermpuje de la aeronave al centro de
gravedad de [a aeronave
Coeficiente de momento de pitch debido al empuje
- _ Ladr
Cmgi _&Cm'_rl_ N _S—_
12wl
Ay = Incremento del Cosficiente de momento de pitch debido a fa linea de empuje
Cuerda media geométrica del ala:
2
_ 41+ A, +45, |5
Ty ==
2
? (1 * ’:iw) Al

Derivativa del Coeficiente de resistencia al avance debido a la velocidad

e
R T

Coeficiente de sustentacion debido a la derivativa de la velocidad:

2 2
C’ _ ﬂfi Cos f"xcl,r%cll
L, I—MFIE coszf‘amr%
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Coeficiente de momentos de pitch debido a la velocidad

i = _CL

My

Derivativa de empuje-momento de pitch debido a la velocidad, estd definida por la

variacion del momento de pitch de la acronave debido al empuje

dC

m

T
C’”Tu T T2
a =
{UJ

La derivativa del coeficiente de resistencia al avance debido al d&ngulo de ataque se halla de

la siguiente forma:

_ ECLI Ciﬂ By
Do jrﬂj?_‘wg D':‘power

Momento de pitch de la aeronave debido a la derivativa del angulo de ataque

Cm'x ) (fﬁ'g B fﬂc}"'-q}‘ ) [C‘["jC B &Cl'ﬂpower ] ¥ Mm'xpower
El coeficiente de resistencia al avance debido al angulo de ataque generalmente despreciado

Cp. =0
-

Coeficiente de sustentacion debido a la rata del angulo de ataque, es determinada por:
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O o= 0y v 0 + 7
Ly L':ﬂh Lﬂcvee Lﬂ‘c

— d& - dE _dE
= ECLHG‘ ??h'p}‘z d_&h + Eciqreea ??vee'p:ree ﬁ + 2(:"‘1.&':c ??c'p; d_‘;

Derivativa del coeficiente de momento de pitch debido a la rata del dangulo de ataque

Cmd = Cmdh +Cm¢m€ +Cm¢c
= -2Cy, 7l (Taey, ~ )—‘fgh—zr:’ Preelvee (Facyy, = % )‘f"o““ee
I‘Fzﬂ; BV R tacy, 8} ey Lueea vee vee | tac, .. 8l e
d &,

- ECL'?.:c ??c'rf_rc (facﬂ- + fﬂ'g) e

El coeficiente de resistencia al avance de la aeronave debido al pitch rate es despreciable.

Cp =0
)

Derivativa de coeficiente de sustentacion debido a al pitch rate

e =0 + 7 + 7 +
g g lagy  Tlge,  Tlg

El momento de pitch debido a la derivativa de pitch rate

o, =0 + 7
Mg " "an

Derivativa del coeficiente de sideforce de la aeronave debido al sideslip

Cpg = Cy

rg 0y

+Cy

Hy A ki Ay

Derivativa del coeficiente de momento de roll de la aecronave debido a sideslip

L " Cjﬁc ¥ Cjﬁv

=] +
A Iﬁwf Iﬁh
Derivativa del coeficiente de momento de yaw debido al sideslip, o estabilidad estatica

direccional
= O i

ng s +C.

I ng, g o

La derivativa del coeficiente de fuerza lateral debido a la rata de sideslip esta dada por

N do| & .-:’I_j COS &+ 2y, 510 &

TS A
.}’ﬁ ey {dﬁ}w Sw '\ARW "
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Coeficiente de momento de roll debido a la rata de sideslip

=
CI' =C‘};. L
i A by

cos.::f—.-:'p sn

Derivativa de coeficiente de momento de yaw debido a la rata de sideslip

! cosatz, oang
Cp., =Cp. 2 i
P P B

La derivativa del coeficiente de sideforce debido al roll rate es primeramente influenciada

por el estabilizador vertical.

(Zaey ~Zog)00s =X, = Xoglsina=(Zue, = Zyg)
Y, by,

A
+35in1"w 1_4[ il Crfr WJ sinl"w CIP@FW:D

bw &r =0

Derivativa del coeficiente de momento de roll debido a la rata de roll, conocido como

derivativa de roll damping

G,=0, +G, +G, +§
™ Ty e e e

Derivativa del coeficiente de momento de yaw debido al roll rate
= +
qqp C;QPW C;!PF
Derivativa del coeficiente de sideforce debido al yaw rate, es principalmente influenciado
por el estabilizador vertical
Loos@+zana

G, =26, .

W

Derivativa del coeficiente de momento de roll debido al yaw rate

G =G, +G,

Derivativa del coeficiente de momento yaw de la acronave debido al yaw rate
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Gy =G, G,

Derivativa del coeficiente de resistencia al avance debido a la incidencia del estabilizador

Cr 5
CD!;.I =2 = ?}‘h[ -

=il
AR e |5, | e

Derivativa del coeficiente de sustentacidon debido a la incidencia del estabilizador

horizontal

Sh

o, =q 2R
L, ??hgw

C’
L,
Derivativa del coeficiente de momento de pitch de la aeronave debido a la incidencia del

elevador

(G (G 7
™, Ly, TH¥h

Derivativa del coeficiente de resistencia al avance debido a la deflexion del elevador

CD =& CID
I:i' .
Jg e iy

Coeficiente de sustentacion debido a la deflexion del elevador

CI.Q_- = Cl'éeo Kllﬁe

Derivativa del coeficiente de momento de pitch debido a la deflexion del elevador

C S K

ml:j'e m,f.'eo

Derivativa del coeficiente de sideforce dehido a la defleccion del aleron

C’_}Eﬂ=0

Derivativa del coeficiente de momento de roll de la aeronave debido a la deflexion del

elevador
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Derivativa del coeficiente de momento de yaw debido a la deflexion del elevador, también

conocido como el yaw adverse

Crs_ = (Cna ) +(Cﬂa ) . Lng
a 2 Snduced Drag 2 SProfile Drag a

Derivativa del coeficiente de sideforce debido a la deflexion del rudder
R
i = -9 S
_}’Egr My L'xlf Sw !5’:5:,.

Derivativa del coeficiente de momento de roll debido a la deflexion del rudder
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Derivativa del coeficiente de momento de yaw debido a la deflexion del rudder

I cosa 4z, sin e
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cﬁ,. &y b
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Analisis del rendimiento: Una vez realizado los andlisis de estabilidad y control y
demostrar como se observara mas adelante que la aeronave es estable, se debe proceder a
analizar como sera el comportamiento de la aeronave, esto claro una vez que las
optimizaciones respectivas han sido realizados.

Curvas de empuje-velocidad: Esta informacion es requerida para calcular el rendimiento
de la aeronave. Disponibilidad de empuje, a cada velocidad de vuelo, es necesaria para los
calculos iterativos en andlisis de rendimiento.

Basados en los tres puntos suplidos, una ecuacion cuadratica es calculada para determinar

la disponibilidad de empuje, asi:

_ 2
Tavait = F (gt Vot Brpggse V' + Copggsr |
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Rendimiento de la velocidad de perdida: El rendimiento de la velocidad de perdida es

evaluado usando la siguiente ecuacion:

[ - |
2\ Wowprent ~ Dot 510 | Gopppge + & T

V..S":

g

£ S Ci-ma:-:
Distancia de despegue: La distancia de despegue es encontrada de la siguiente manera:
-1

R

0.72C
o T0down |1 414

2 _
o frrd g
VSTG 5 ra W T Cimaxrg
’E“obngCLm&xTG (1+ 1414 p;0p |

Sto = Frokiops 4
Yior

.

F,

Para aeronaves jet, el promedio de empuje tomado a una velocidad de 0.707 veces la

velocidad cuando no existe sustentacion, y es obtenida de:

5+ BFR

T=075T,,; ———
4+ BPR
El 4ngulo de senda de vuelo a una sustentacion de cero es encontrada de:

Yior =

EFL =

0.9

La longitud de la senda balanceada es calculada de la siguiente manera:

655
—+

T

W
0263 — +0.694 g B
[[ S]TCJ BE Limaxgr Pobs

0.3

|1+2.3|}‘2—j¢2min ||D.694ngme{TG 7 .
—— #g
" CLmang

El segundo segmento del gradiente de ascenso, OEI, es determinado por:
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El empuje de despegue con un motor in operativo es calculado asi:
N, eng -1
M

eng

TTGC,\ I Toat

La carrera en tierra de despegue es encontrada con la siguiente relacion:

2
Yiom
2g
S’ =
ToG T 0.72Cp
T O T O om
T Lmaxro

Donde:

Vigp = 1.2Vg., for commercial airplanes

Rendimiento de ascenso: El calculo de rendimiento de ascenso envuelve un proceso
iterativo para determinar el angulo de ataque.

Este angulo d ataque puede ser encontrado de la siguiente manera:

Wep —Tgpsini @+ dr
7
050 P2 S,

_CLO _CI'!';.: If _Ci'ic Ea _CLcﬁ'e_. 53 _Cl'é'cu nfl::.v

C

¥4
También es posible determinar el coeficiente de sustentacion de la aeronave:
CI. = CI‘D + CLL:C gt CI'J-F: iy t CL!I-:‘ i. + CI. 5, 56 + CI. b nfl::.u
Al igual que la resistencia al avance de la aeronave puede ser encontrada con la siguiente
ecuacion:
Drag = 050V% 5, C
=2 SV ey
Y el coeficiente de resistencia al avance es asi mismo encontrado por:
Ct

Cp=0C + 5
D Do claaw, I Dilean
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Para aeronaves jet, la rata de ascenso es determinada por:

RC = 60V Tt | _[CD 1+[@
W Cy g

El gradiente de ascenso de la aeronave puede ser determinado por:

RC
&0 Ky

-1
A0

dh

COR =

Para la aeronave potenciada con motor jet:

= _ Ay T.;:m:'.f - Tsef 'FCI
SpExFPwr
W

El empuje disponible para la condicién de vuelo es calculado de la siguiente manera:
= 2
Tavait = Fitarcont | Ampust U7 + Bripass U1 + Cropasst |

El tiempo de ascenso es evaluado con una integral de n pasos, la siguiente ecuacion puede
ser utilizada:
Hsfens

1
f,cj = Z [—].."i".;i
el V60 |

Velocidad de crucero maximo: Para una aeronave equipada con motores jet, la velocidad
de crucero maxima es encontrada con:
Tavail = ?;'eq

El empuje disponible es encontrado de la curva empuje/velocidad definida como sigue:

_ 2
?.;zmﬂ - FG." ' ﬂ?hru.sf'rfc,.max . BTPp‘ust;rC'rmﬂ + CThru.sf |

El empuje requerido es encontrado usando la siguiente ecuacion:

2
& s b 2
DC'cIe.:m,M P Crmax 2y BDchgdn

?;‘Eq . 2
Zoosl &t dp *GSWVC':‘ cos( &+ g |
max
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El coeficiente de sustentacion a la velocidad maxima de crucero es encontrado de la

siguiente manera:

CD - CDC‘ clean, M

Crav,
Cr
T BDPCIEHM

El coeficiente de resistencia al avance a una velocidad maxima de crucero es calculada de:

?;‘eq cos(e + g )
052 oS

CPinax W

Cp =

El nimero de mach maximo en crucero es definido por la ecuacion:

M Crpax “max

JY R T
Rango durante crucero: El rango a una velocidad constante, para una aeronave viajando a
una velocidad constante, el rango es definido como:

)

C'J,-

Cr
Co

WCJ‘
WC‘J‘ - WF@

RC" F =comst

El rango a una altura constante, para una aeronave viajando con una altitud constante, el

rango es definido como:

J WC?‘ Nl’ WC‘J‘ WFC',. '

-

Tiempo en vuelo en crucero: El tiempo en vuelo a una velocidad constante es calculado

de la siguiente manera:

11
ECJ‘F:mn.Sf = 60 |:C‘_[C;
g

El tiempo en vuelo para una altitud constante es calculado con la siguiente ecuacion:

Wer
WC‘J‘ - WF;
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CF b= const ':j CD WCJ‘ - WF;

Dive y descenso: El rendimiento de dive y descenso es calculado de las siguientes
ecuaciones:

El coeficiente de sustentacion en un estado estable es calculado por:

Ch,

= + + P+ P+ +
g “CL, *CL el L, U, 5l Dy

El angulo de senda de vuelo de la aeronave es calculado por:

| Toap cos i+ gr - 0508, U 0

Toet sin(@+ gr ) +0.5Cy, 5,0 o

¥ =tan

Rendimiento de pull-up: El movimiento de pull-up/push-over instantdneo y sostenido es
calculado como sigue:

= pVJ’EfSwCD
Tog =D
Zeosiat dr |

El factor de carga para estos dos movimientos es encontrado por medio de la siguiente
ecuacion:

Tooq st (@+gr | +0.50V5Cr 5,
Ppdi - T 7
It

Rendimiento de giro: El rendimiento de giro instantdneo y sostenido es calculado como
sigue:

El factor de carga en la maniobra de giro es determinado de la siguiente ecuacion:

Tegsinla+gr 1+ 050 VigCp__ S,
Wi

Hagm T

El 4ngulo de banqueo en la maniobra de giro es calculado de la siguiente manera:

¢ = taﬂ_l ['\I”ﬁfm -1 ]
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La rata de giro en la maniobra de giro es determinada por:

TurnKate = gtan ¢
4%

El radio de giro es encontrado por:

Vig
g tan ¢

Ron =

Rata de descenso: La rata de descenso puede ser encontrada por:

7, ct
RD=6U\( [C}L@‘”] [3 _§] (cosy 1’
W e

C1
El tiempo de deslizamiento es determinado por:

_ Altitude
RD

L

El maximo tiempo de deslizamiento es encontrado por:

ﬁ B Aititude
Flmar 1/2

2 3
600 Waren | [2] | S0 lcos¥ar, .. |
S ehlet ] s

El rango de deslizamiento es encontrado de:

- Alfiiude

Ry =
tan ¥

El rango méaximo de deslizamiento es calculado por:

1/2
_ Altitude 1

max 2

Ry Z
DOCIEHH,M DFeigan

Distancia de aterrizaje: La velocidad de pérdida de la aeronave en la configuracion de

aterrizaje es calculada por:
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Vi T S,.C
V Bogleg

max |

El 4ngulo de ataque durante el aterrizaje es determinado por:

_ Ci‘maxi - CI‘DL
E"Lﬁ

&

L

La velocidad de aproximacion de la aeronave a la altura del obstaculo, que es calculada por:
F 4 1.3VSL

Distancia desde el obstaculo hasta el punto de contacto con tierra, es calculada por la
ecuacion:

7 2
o L[ FA VD
iy — zg

'EEDEJ.S
L cantidad intermedia est4 definida por:
_ U.ﬁij SWCDA = Tt

W

¥
El coeficiente de resistencia al avance en la condicion de aproximacion es encontrada de:

2
= +
CD_.-*I CDO L _dovwm BDPL _down CI._,q

El coeficiente de sustentacion en la configuracion de aproximacion es calculada por:

L marj

CI. =
j-E

A

Donde:
I 1.3

La longitud del roll en tierra, es determinada por:

2
YT

S' =
.
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La longitud del campo de aterrizaje es encontrada de la siguiente manera:
SI. = S.:zz'r +SI.G

Diagrama V-n: Las cargas mas grandes que debido al aire en una aeronave, usualmente
proviene de la generacion de sustentacion durante maniobras de altas gravedades; incluso el
fuselaje esta casi medido por la sustentacion del ala en vez de las presiones de aire
producidas directamente en el fuselaje.

El factor de carga (n) de la aeronave expresa la maniobrabilidad de la aeronave como un
multiplo de la aceleracion estandar debido a la gravedad. A bajas velocidades, el maximo
factor de carga que se puede experimentar es limitado por la maxima sustentacion
disponible.

A altas velocidades, el factor de carga maximo que puede soportar la aeronave es limitado
arbitrariamente a un valor basado en el uso esperado de la aeronave.

La siguiente tabla muestra los valores tipicos de los factores de carga tanto para valores

positivos como negativos.

Tabla 4. Valores tipicos de los factores de carga

FACTORES TIPICOS DE CARGA LIMITE

r]POSITIVO r]NEGATIVO
Aviacion General-normal 2.5a3.8 -la-1.5
Aviacion General-utilitario 4.4 -1.8
Aviacion General-acrobatico 6 -3
Homebuilt 5 -2
Transporte a4 -la-2
Bombardero estratégico 3 -1
Bombardero tactico 4 -2
Combate 6.5a9 -3a-6

Fuente: RAYMER Daniel Aircraft Design: A conceptual approach
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El diagrama V-n representa el factor de carga limite de la aeronave como funcion de la
velocidad del viento. Tipicamente, el maximo factor de carga para sustentacion es igual a
1.0 cuando se presenta la velocidad de pérdida. La aeronave puede ser llevada a pérdida a
una velocidad mayor por medio de tratar de exceder el factor de carga disponible.

El punto representado como “high A.O.A” de angulo de ataque, es la velocidad mas baja a
la que el méximo factor de carga puede ser alcanzado sin entrar en pérdida. Esta parte del
vuelo envolvente es importante debido a que la carga en el ala es aproximadamente
perpendicular a la direccion de vuelo.

La velocidad maxima de la aeronave o dive speed, a la derecha del digrama V-n, el cual
representa la presion dindmica maxima q.

Para aeronaves subsonicas, la velocidad maxima o dive speed es tipicamente 50% mayor
que la velocidad en crucero.

La velocidad de la aeronave para el calculo de cargas esta dada en Ve “equivalent air
speed”. Un indicador de velocidad del viento utiliza un tubo pitot para determinar esta
velocidad del viento a través de la presion dindmica, es asi que es medida por esta presion
dindmica a la velocidad y altitud de la aeronave y no en la velocidad actual y por ende
seran distintas ambas velocidades.

Gust Loads: Las cargas que se experimentan cuando la aeronave se encuentra una rafaga
fuerte pueden exceder las cargas de maniobras en algunos casos.

Cuando una aeronave experimenta una rafaga, el efecto es un incremento o decremento en
el angulo de ataque.

La velocidad méxima de turbulencia Vg debe ser especificad en los requerimientos de
disefio. Un punto interesante respecto a las rafagas es que el factor de carga debido al las
rafagas aumenta si la aeronave es ligera.

Es asi que la combinacion de ambos diagramas da lugar al diagrama V-n, para determinar

los factores de carga mas criticos a cada velocidad.
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Figura 19. Diagrama V-n
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Fuente: Los autores

Diagrama de Trim: El diagrama de Trim, en ocasiones llamado “tridngulo de trim”, el
cual describe la relacion entre el coeficiente de sustentacion de la aeronave y el momento
de pitch de la aeronave. Este diagrama esta relacionado entre el coeficiente de sustentacion
vs el angulo de ataque y el coeficiente de sustentacion vs el coeficiente de momento de
pitch. El triangulo de trim es definido como el area triangular que se encuentra entre las
lineas delanteras y traseras del centro de gravedad y el maximo angulo de ataque.

El diagrama de trim es 1til para determinar:

1. En que parte o en que parte no puede la acronave ser trimeada a cualquier localizacion
del centro de gravedad con deflexiones razonables de superficie a diferentes condiciones de
vuelo.

2. En que parte o no la pérdida en la cola es un factor limitante en trim.

3. La deflexion de la superficie de control y el coeficiente de sustentacion a diferentes
angulos de ataque y localizaciones del centro de gravedad.

Seleccion de Materiales: Para el desarrollo del proyecto se han tenido en cuenta los
materiales mas comunes empleado en la actualidad en la fabricacion de aeronaves y ademas
los materiales que pueden suplir las capacidades de desempefio a un costo razonable; por
esta razon los materiales tales como el titanio son descartados debido a que la aeronave no
va a estar expuesta a altas temperaturas y no se va necesitar una relacion entre el peso y el
esfuerzo que debe soportar la aeronave lo suficientemente elevada que justifique el empleo

de materiales con mejores propiedades y por ende con un costo mas elevado.
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De esta manera las diferentes aleaciones de aluminio y los materiales compuestos como la
fibra de vidrio son el estandarte de la construccion de aeronaves en la actualidad.
Aleaciones de Aluminio: La estructura de una aeronave ha empleado el aluminio durante
los ultimos afios como el mayor contribuyente en sus componentes estructurales, y dentro
del aluminio, las aleaciones 7xxx son las que tiene una gran presencia en la las diferentes
partes que componen una aeronave.

Estas aleaciones contienen de 1 a 8 por ciento de Zinc, asi como una proporcidon mas
pequena de magnesio a fin de producir aleaciones con resistencia mecanica de moderada a
grande. También se agregan otros elementos como cobre y cromo en cantidades pequefias.
Las aleaciones 7xxx de alta resistencia presentan menor resistencia al ACE (agrietamiento
por corrosion por esfuerzo) y se utilizan ligeramente envejecidas para brindar mejores

combinaciones de resistencia mecanica, resistencia a la corrosion y tenacidad a la fractura.

Tabla 5. Aleaciones de aluminio

Aleacion de esfuerzo esfuerzo Modulo de Esfuerzo
aluminio ualtimo a altimo de Elasticidad(ksi) | Cortante(psi)
tension(psi) | cedencia(psi)
Al 2024-T3 70000 50000 10600 41000
Al 2024-T81 70300 65300 10500 42800
Al 7075-T6 83000 73000 14400 48000
Al 7075-T76 83000 73000 10300 49300

Fuente: ASM Aerospace Specifications Metals Inc. http://asm.matweb.com/

Se utilizan en estructuras de bastidores de avion, equipo mévil y otras piezas sometidas a
grandes esfuerzos.

Las aleaciones de aviacion, debido a su resistencia especifica y modulos especificos, las
aleaciones 2024 y 7075 han sido materiales en la construccion de aeronaves
convencionales, que constituyen del 70 al 75 por ciento del peso de los aviones actuales.

En 1 a siguiente tabla se puede apreciar la ubicacion de en la aeronave de las diferentes

aleaciones de aluminio a emplear.
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Tabla 6. Seleccion de materiales aluminio

MATERIAL UBICACION EN LA
AERONAVE
Al 2024-T3 -Elevador y timon
-Soporte de Motor
Al 2024-T81 -Soporte de Motor
Al 7075-T6 - Estructuras Principales
- Bastidor del ala

-Estabilizador Vertical (Forro

larguerillos)
Al 7075-T6 Largueros
Al 7075-T76 -Estabilizador Horizontal

Fuente: Mangonon Pat L. Ciencia de Materiales Seleccion y disefio

Fibra de vidrio: Las fibras de vidrio se pueden encontrar de diferentes maneras, tanto
continuias o picadas, y se utilizan para realizar materiales compuestos de matriz polimérica.
Se emplean fibras continias cuando se desea la maxima resistencia unidireccional; en
cambio se utilizan fibras picadas cuando se requiere resistencia isotopica uniforme.

De antemano se conoce que el material compuesto debe su nombre a que esta formado por
una matriz y unas fibras; la matriz de un material compuesto con fibras ejerce varias
funciones. En primer lugar, une las fibras y actia como un medio que distribuye y transmite
a las fibras los esfuerzos externos aplicados. En segundo lugar, la matriz protege las fibras
del deterioro superficial que puede resultar de la abrasion mecéanica o de reacciones

quimicas con el medio ambiente.
Vidrio R, de alto desempeiio mecanico: Este tipo de filamento fue creado a pedido de

sectores como aviacidn, espacio y armamentos. Satisface las exigencias de ellos en

términos de comportamiento de materiales en relacion a fatiga, temperatura y humedad.
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Tabla 7. Propiedades fibra de vidrio

Propiedades Vidrio E Vidrio D Vidrio R Vidrio AR
Resistencia a

la tensién 493129 362595 638167 435114

Madulo de

elasticidad 10442 7977 12473 10442
Resistencia a 4.5 4.5 52 4.3

la ruptura

Fuente: http:// www.saint-gobain-vetrotex.com.br

Debido a que la fabricacion de la fibra tipo R es especifica para el ambiente aeronautico, se

opta para su aplicacion en la construccion del proyecto.

Tabla 8. Seleccion de materiales Compuestos

MATERIAL UBICACION EN LA
AERONAVE
Fibra de Vidrio R Bordes de salida

Fuente: Mangonon Pat L. Ciencia de Materiales Seleccién y disefio

Sistemas de la aeronave: Como un minimo, un sistema UAV tipico estd compuesto de
vehiculos aéreos, un equipo en tierra y/o planeos de mision y estaciones de control y

conexion de datos.

La planeacion de la mision y la estacion de control (MPCS) por sus siglas en ingles Mision
Planning and Control Station, también llamada como estacion de control en tierra, es el
centro de control operacional de los sistemas UAV donde el video, comandos e
informacion de telemetria de los vehiculos de aire son procesados y mostrados. Ademas
provee las interfaces entre el UAV y el mundo exterior

La conexién de datos es un sistema importante para cualquier UAV. La conexion de datos
para un sistema UAV provee dos vias de comunicacion, cualquiera bajo demanda o sobre
unas bases continuas. Una conexion hacia arriba, con una rata de informacion de unos
pocos KHz provee control de vuelo a la aeronave. La conexion hacia abajo provee ambas,

un canal bajo de ratas de informacion por comandos de reconocimiento y transmision de
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estado de informacion acerca de la aeronave y un canal alto de rata de informacién (1 a 10
MHz) para informacidn de sensores tales como video y radar. La conexion de informacion
puede también ser llamado bajo una medida de posicion de la aeronave por la
determinacion del azimut y el rango de la antena de estacion en tierra. Esta informacion es
usada para asistir en navegacion y determinar una exacta localizacion del objetivo.

La informacion de Terminal en tierra es usualmente un sistema electronico de microonda y
antena que provee comunicaciones linea-de-sefial, algunas veces via satélite, entre el MPCS
y la aeronave.

La estacidon en tierra provee comandos guia y recibe informacion de estado de vuelo
(altitud, velocidad, direccidn, etc) y la mision de la carga (imagenes en video, rango del

objetivo, etc).

De acuerdo a los requerimientos de la aeronave y a su mision, se enlistardn los sistemas
necesarios para la correcta operacion de la aeronave.

Dentro de los sistemas encontramos:

Sistemas de comunicacion, sistemas de navegacion, sistemas de control y sistemas de
vigilancia.
Para hacer un mejor desglose de los componentes de cada sistema se enumeraran a

continuacion.

Sistemas de comunicacion: Para los sistemas de comunicacion es necesario determinar los
componentes que mantendran la comunicacién necesaria para operar correctamente la

acronave.

e Un enlace de datos de linea visual de Banda C que es una gama de satélites que utiliza
las frecuencias de 3.7 a 4.2 GHZ. El modelo minimijet de starling es una antena Ku band
con un deflector de 13.5 x 10.5 in, la polarizacion puede ser ajustada manualmente, sus

gamas de frecuenciasonde 11.7a 12.2y 14 a 14.5 GHZ.
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e Como accesorios para el sistema de comunicacion de esta antena se requieren, un kit de
cables coaxiales, guia de onda flex twist banda C, convertidores de potencia banda C y un

MODEM de satélite.

Figura 20. Composicién del sistema satelital Ku-Band

Fuente: http://www.linxtechnologies.com

El procesador de este sistema recibe la informacion del cerebro central de la aeronave, para
luego de ser procesada enviarla al control en tierra.
Sistemas de navegacion: Para los sistemas de navegacion se deben contar con los

siguientes componentes:

e Un localizador de posicion GPS con un IMU, este IMU es inertial measurement unit, este

determina la altitud y la posicion del UAV.
Figura 21. Sistema Integrado IMU

Fuente: http://www.colorado.edu/engineering/ASEN/asen5090/piggott_present.ppt
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e Una antena para el GPS de 4 in de diametro la cual esta conectada a una tarjeta receptora

de GPS.
Figura 22. Receptor de GPS

Fuente: http://www.azpirito.com/eBAY/9090/
Figura 23. Antena GPS

Fuente:http://www.linxtechnologies.com/index.php?section=products&category=antennas&subcategor

y=gps&series=dbd_series

Sistema de Busqueda: De esta manera se puede observar las magnitudes de la emergencia,
debido a la potencia y a las caracteristicas visuales que esta tiene, como se ve a
continuacion.

El nombre de la camara es, Ultra 8500 KR compact long range multy-sensor system.

Figura 24. Sistema FLIR Ultra 8500 KR

Fuente: www.flir.com.
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Dentro de las caracteristicas mas importantes, estan:

450 mm de zoom IR, entrega mas rango que cualquier otra cadmara compacta, volando mas
alto y viendo mas.

Alta resolucion, procesador de video digital (HRVP), entrega un perfecto contraste de
imagenes térmicas sin importar la dindmica de la escena.

Opcidn de punteo laser, incrementa la efectividad de la misién con alcance de vision

nocturna.

Figura 25. Capacidad de aumento del sistema

Fuente: www.flir.com.

Figura 26. Capacidad de vision nocturna del sistema

Fuente: www.flir.com.
Otra de las camaras que se utilizan es la thermovision Micron, esta es una cadmara bastante

pequeia, de imagen térmica que va ubicada en la nariz de la aeronave.
Dentro de las caracteristicas mas importantes de esta camara tenemos que:
Tamano de pixel de 51 x 51 microns

Dimensiones, 3.4 W x 36.3 Hx 48.3 mm D

Peso, <120 g, si no es menos.
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Figura 27. Camara thermovision Micron

o

Fuente: www.flir.com.

Algunos de los ejemplos de la calidad de las tomas de la cdmara es mostrada a

continuacion.

Figura 28. Definicion cAmara thermovision Micron

Fuente: www.flir.com.

2.2.2 Marco teorico VIT'OL: Ahora separadamente se analizara los proceso necesarios y
en si la teoria aplicable al sistema escogido para ser utilizado en operaciones VTOL. Se
debe resaltar que el sistema se refiere a operaciones VTOL ya que como se explicard mas
adelante en esta investigacion el sistema seleccionado no tiene un buen desempeiio en
operaciones STOL, pero como sera demostrado mas adelante durante el proceso del analisis
del rendimiento la aeronave debido a su disefio como tal tiene capacidades STOL sin

necesidad del uso del sistema seleccionado.

Sistema de Propulsion VTOL: Como ya se ha observado a través de esta investigacion lo
esfuerzos de disefiar un sistema que provea la capacidad a una aeronave tanto de volar
verticalmente como del vuelo convencional a altas velocidades a dado como resultado
diferentes configuraciones después de tomar ciertas consideraciones como son

controlabilidad en hovering, complejidad del sistema, estabilidad en la transicidon, efecto

101



tierra, se ha seleccionado el sistema de Lift-Fan en especifico el sistema Fan-in wing
debido a sus caracteristicas como son la simplicidad del sistema y otros factores

mencionados anteriormente (Véase MARCO TEORICO, Fan in Wing).

Sistema Fan-in-Wing: Basicamente la teoria de funcionamiento de este sistema es una
adaptacion generalizada de la teoria de momento V/STOL que es equivalente a la teoria
del momento para alas rotatorias.

Es asumido que un fluido influenciado por cualquier objeto generador de sustentacion

puede ser asumido como un flujo que pasa por un area representativa.

Teniendo en cuenta esta asuncion se puede ver en la figura (29) el resultado de las fuerzas
y las velocidades. Otra asuncion que se de tener en cuenta es que el area representativa la
cual sera referida por esta investigacion como Sg, es el area efectiva del ventilador que es
por la cual el flujo pasa y es acelerado por los blades del ventilador, esto es debido a que se
asume que esta area es igual tanto en hovering como en la transicion o cross-flow. “Esta
asuncion sigue la teoria de Glauert’s acerca de los rotores de helicopteros que a su vez esta
»l1

basada en las observaciones de Prandtl’s acerca de del area afectada para un ala

Analizando la figura 26 tenemos que:

L=p-S; 'VR'(_WO) @)
D:p'SF'VR'(_Uo) @)

"HEYSON, H. Harry. Theoretical and experimental investigation of the performance of a
FAN-IN-WING VTOL configuration: NASA TN D-7498, 1973 p. 7.
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Figura 29. Vectores de fuerza y velocidad

Fuente: Heyson H. Harry Theoretical and experimental investigation of the performance of a fan-in

wing configuration. pag, 39

Donde:

= L = Sustentacion

= D =Resistencia al avance

» S;= Area del Fan

= Vg = Velocidad Resultante

* up= Velocidad inducida en la coordenada X

=  wy= Velocidad inducida en la coordenada Y

Si dividimos las ecuaciones 2 y 1 podremos observar que las velocidades inducidas tienen

la misma proporcion que los componentes de las fuerzas asi se observa que:

= (&)

b_U
L w,

Ahora resolviendo la ecuacion 1 para wy y multiplicando ambos lados de la ecuacion

resultante se obtiene:
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L-w,
Wy =——— - “4)
p-Se Vg

Para obtener un resultado en esta ecuacion de debe conocer la velocidad resultante la cual si

se observa la figura No se puede obtener de:

Ve =V +u,) +(-w, )’ 5)

Donde V es la velocidad de avance de la acronave. Ahora teniendo en cuenta que el analisis

debe ser realizado en la operacion de hovering ya que es la etapa que define el mayor
desempeiio del sistema se debe saber que V=0 y D=0 por lo tanto se debe introducir la
velocidad de referencia wy esta velocidad es la velocidad inducida en hovering donde la
condiciones ya mencionadas existen.

Bajo estas condiciones tenemos que:

Ve =-w, (6)

(7

Para obtener una generalizacion del momento cuartico que es la misma ecuacion
desarrollada por Wald para los rotores de helicopteros (excepto por la notacion) se

remplaza la ecuacion 7 en la ecuacion 4:

W, ’ =W,
)=

También si se toma 5 y se dividen ambos lados por —w, y usamos la ecuacion 3 se obtiene

que:
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Ve :Jn[vﬂ’j ©)
- W, w, L

Y finalmente el momento cuartico se da remplazando la ecuacion 9 en la 8 y elevando

ambos lados al cuadrado:

B
Wy, [V DJ
1+

Otro aspecto que se debe tener en cuenta es el angulo oblicuo de la estela del flujo
resultante, este angulo representado por 7y es complemento para el angulo de downwash
neto examinando la figura 30 este &ngulo puede ser obtenido de:
tan y = —(V + D] (11

w, L
Una forma de simplificar esta expresion es utilizando la formula de momento cuartico y la

ecuacion 11 para obtener:

cosy = [WOJ (12)

Wh

En la siguiente figura se puede ver la relacion entre este angulo con D/L si se observa a
un angulo y constante que para el mismo caso es el d&ngulo de ataque, la velocidad vertical
inducida del ventilador no es alterada por la velocidad de avancé, lo cual resulta debido a la
gran magnitud de la velocidad horizontal inducida la cual esta dada tomando en cuenta las

asunciones ya mencionadas:
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Figura 30. Teoria generalizada de momento segiin su solucion nomografica
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Fuente: Heyson H. Harry Theoretical and experimental investigation of the performance of a fan-in

wing configuration. pag, 41

u, =—(V +V, -sina) (13)

Si se observa en el caso en que el angulo de ataque es igual a cero lo cual se daria en la
operacion de hovering, la velocidad inducida horizontal es simplemente opuesta a la
velocidad de avancé. Si tomamos la ecuaciéon 5 y la resolvemos en términos de la

velocidad inducida vertical y la velocidad resultante se obtiene:

_W0

=Ccoso (14)
R

Si se remplaza la ecuacion 14 en la ecuacion 2 se obtiene:

— =4/cosx (15)
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Esta ecuacién como se puede ver es la misma que la ecuacion del angulo y como podemos

ver con esto se demuestra lo antes mencionado, de esta ecuacion también podemos observar

que debido a la variacion tan lenta de la funcidon ~/cosa demuestra que angulos de ataque
extremos serian necesarios para la reduccion de la velocidad inducida vertical del

ventilador lo que produciria una relacion D/L mas pequefia.

Pero como se observa en esta investigacion el sistema de ventilador va fijo al ala, lo cual
por definicion no permite el cambio de angulo de ataque del ventilador por lo cual el
redireccionamiento del flujo debe ser realizado de algin otro modo, en este caso esto se
logra colocando un sistema de louvers o estatores movibles los cuales desempefiaran la
funcidon ya mencionada para este caso los siguientes parametros deben ser tomados en
cuenta.

Primero se usard la velocidad V; la cual es la velocidad absoluta del flujo del ventilador en
hovering y segundo Ts que el empuje estitico definida como la fuerza resultante en
hovering.

De ahora en adelante los resultados de esta investigacion estaran dados en estos dos
términos, si observamos bien ya que la fuerza es la rata de cambio de momento en

direccion positiva se tiene que:
Ts=p-S¢ 'ij (16)

Ahora teniendo en cuenta las condiciones de hovering mencionadas anteriormente se

obtiene que:

L=Ts -cosa 17
Esta expresion comprueba que en hovering donde el angulo de ataque es igual a cero la

sustentacion o lift serd igual al empuje estatico. Esta ecuacion combinada con la ecuacion 7

demuestra que:
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w, =-V; -+/cosa (18)

Pero como se observa esta sigue en términos del angulo de ataque, pero por medio de las

conversiones necesarias se puede obtiene que:

L =cos’® g (19)

Donde B es el angulo de deflexion de los louvers, cabe aclarar que esto es en la operacion
de hovering ya que como se menciona antes en esta investigacion la velocidad de avance
es igual a cero, pero para calculos en la transicion y tomando en cuenta lo observado
anteriormente las ecuaciones para la sustentacion y la resistencia al avance que en otras
palabras es el empuje necesario para el avance estd dado para este tipo de configuracion en

las siguientes formas:

1
'II':: 1+(\\//J-cos3ﬂ-sinﬂ—\\//j (20)

21

Estas dos ecuaciones demuestran el comportamiento de las fuerzas del ventilador fijo al ala

en funcion de la deflexion del flujo hecha por los louvers.

2.2.3 Aerodinamica V/STOL:

Ubicacion de los ventiladores en la aeronave: La localizacion de los ventiladores en la
aeronave es muy importante debido a que nos brinda unas caracteristicas especiales de
sustentacion inducida de acuerdo a su posicionamiento, como se ve en la figura 19, los
ventiladores cercanos al borde de ataque del ala, hacen que la sustentacion se incremente

mas de un 20% a unos 50 knots.
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Figura 31. Variacion del la sustentacion para diferentes modelos de Fan-in-Wing

— Variation of 1lift with
alrspeed for several fan-in-wing
models; flaps up, a = 09,

g = 0°.

Fuente: Hickey David H and Cook Woodrow Aerodynamics of V/STOL aircraft powered by lift fans
Fig 3, pag 15-15

Los efectos de montar un ventilador en la parte frontal del fuselaje, es evidenciada en la
siguiente grafica, mostrando un importante incremento de sustentacion al ubicar el
ventilador en la parte inferior del fuselaje con respecto a las otras posibles posiciones para
montar el ventilador.

Figura 32. Efecto de la variaciéon de la sustentacion por la localizacion del fan en la parte delantera de

la aeronave

- Effect of front fan loca-
tion on the variation of 1lift
with airspeed; front fans only,
o =02, g = 0°, flaps up.

Hickey David H and Cook Woodrow Aerodynamics of V/STOL aircraft powered by lift fans Fig 10,
pag 15-16
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Pitching moment: Al entrar el flujo de aire en el ventilador, causa un momento de cabeceo
conocido como nose-up o nariz arriba, cuando la velocidad es incrementada. En la
siguiente figura 33 se muestra el comportamiento de momentos de cabeceo con respecto a
la velocidad del viento para diferentes configuraciones de instalaciones del ventilador en el

ala.

Figura 33. Variacion del momento con diferentes velocidades
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Fuente: Hickey David H and Cook Woodrow Aerodynamics of V/STOL aircraft powered by lift fans
Fig 18, pag 15-18
El tipo fan-in-wing opera mayormente solo en angulos de ataque del ala muy pequefios.

Figura 34. Configuracion tipica del Fan-in-Wing

Fuente: McCornick Barnes W, Aerodynamics of VSTOL flight, fan in wing configuration, fig 9-1, pag
231
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El flujo combinado es mostrado en la siguiente figura. Se puede apreciar que el flujo toma
una direccién de descarga normal al plano del ala y luego gira en la direccion del flujo.
Creando asi una recirculacion inducida alrededor del ala. Con esto podemos decir que los
coeficientes del fan-in-wing pueden ser expresados como funcion del angulo de ataque y

coeficiente de momento del ventilador.

Figura 35. Flujo a través de un sistema Fan-in-wing

Fuente: McCornick Barnes W, Aerodynamics of VSTOL flight, fan in wing configuration, fig 9-25, pag
254

La configuracion de tener estatores en la entrada y salida para dirigir el flujo cuando este
esta entrando y dejando el ventilador, es buena ya que en las pruebas se muestra que desde
el punto de vista de sustentacion y de resistencia al avance se gana un poco usando estos
estatores.

Como se pude ver en la figura 36 la sustentacion y el momento de cabeceo son afectados
ligeramente, por los estatores. En cambio la resistencia al avance es reducida

apreciablemente con valores de angulo elevados.
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Figura 36. Efectos de los louvers en las fuerzas y momentos
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Fuente: McCornick Barnes W, Aerodynamics of VSTOL flight, fan in wing configuration, fig 9-27, pag
256

Caracteristicas aerodinamicas: El flujo de aire de los ventiladores montados en las alas,
causan una pérdida de sustentacion al incrementar la velocidad frontal en hover. Esta
reduccion de sustentacion ha sido llamada “suck down” o “lift droop”, y ha sido mostrada

que existe con o sin el efecto suelo.
Los estatores a la salida actian esencialmente como un mecanismo para variar
horizontalmente la fuerza a una determinada velocidad para pequefios angulos de persiana

en cada lado del dngulo requerido para un nivel de vuelo desacelerado.

Los pequetios efectos de deflexion de los estatores a la salida en el modelo de sustentacion

indican que, con el control de resistencia al avance independiente disponible con los
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estatores de salida, rapidos y largos cambios pueden ser realizados sin consecuencias
adversas que afecten la aerodinamica del ala; Grandes angulos de descenso pueden ser
posibles a bajas velocidades.

Las operaciones de Pitch-fan en transicion, se tienen dos posibles planes. El primero
consiste en mantener un angulo de ataque constante de 0° a través de la transicion, variando
la velocidad del ventilador, y operando el pitch- fan continuamente generando tanto trim
como sea necesario para balancear el vuelo. El segundo consiste en mantener un constante
thottle setting, apagando el pitch fan en aproximadamente 50 knots, y variando el dngulo

de ataque para mantener las condiciones de balanceo.

Los efectos adversos en el rendimiento lift-fan para la ingestion de gases de salida durante
operaciones STOL pueden ser minimizadas por (1) Vectorizando los gases de salida fuera
de las entradas del ventilador y dando una buena ubicacién a las entradas de los
generadores de gas, para reducir la ingestion, y (2) disefiando los ventiladores para permitir
constante operacion de potencia.

La contribucion del pitch-fan a la sustentacion total disminuye significativamente con el
incremento del airspeed como la distancia del piso sea incrementa.

Calculo de sustentacion inducida en configuracion fan-in-wing. El efecto de sustentacion
inducida es producido por la interrelacion entre geometria del ala, nimero de ventiladores,
localizacion del ventilador, y area del ventilador con relacion al area alar. Una comprensiva
y razonable aproximacion tedrica exacta es mostrada para la prediccion de esta

sustentacion.

ALy _ VOE ULﬁl )
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Figura 37. Campo de flujo con el fan operando

THE FLOW FIELD WITH FAY OPERATING

Y190-8

AREAS FOR INDUCED LIFT CALCULATION

Fuente: Hickey David H and Cook Woodrow Aerodynamics of V/STOL aircraft powered by lift fans,
fig 7, pag 15-16

Un problema en la aproximacion teorica para el calculo de sustentacion inducida estd
definido por la separacion del flujo que se produce en la parte inferior trasera del ala por

consecuencia de la operacion del ventilador.

Resistencia al avance en transicion. El célculo de la resistencia al avance es causado por la
ingestion del flujo de aire en el ventilador, ha provisto buena estimacion de la variacion de

la resistencia al avance con el flujo de aire.

2
A DR D DR (AL3 Ts__
Te Ty  Tg Tg  \Tg / Zphgie

Donde el ultimo término esta induciendo la resistencia al avance basado en la sustentacion
del ala, y el momento de area (Am) definido por la sustentacion del elemento. Este uso de
la relacion de resistencia al avance inducido puede ser justificado porque la mayor porcion

de la sustentacion inducida esta concentrada cerca de los ventiladores.

Momento de cabeceo. Introducir el flujo de aire dentro del ventilador causa un momento de
cabeceo hacia arriba como la velocidad sea incrementada. Desde que estos momentos
aparecen como fuerzas en las alas, puede ser posible calcular el momento de la ecuacion de

sustentacion inducida. Si el centro de sustentacion en las areas delanteras y traseras del
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ventilador son asumidas para caer a la mitad de sus respectivas cuerdas, la ecuacion para

localizacion de centros de presiones en fracciones del radio del ventilador son:

AL, N j &iaf'_ ¢ .
|2+ 2 ) F 2 L = D
i (Fre) gt (e g- 8

s
[

It L Li. "
of L. . -.JJ- = ._EE
Tg = Tg  Tg

Rendimiento en transicion. Es asumido que la aeronave estd disefiada para VTOL pero
puede ser utilizada como STOL. El sistema utilizado es transferencia de potencia que
provee constante potencia de entrada indiferente de los requerimientos de trim. Esto
significa que todos los ductos estan interconectados, entonces la potencia que no es usada
para trim puede ser absorbida por los ventiladores de sustentacion. El sistema separado de
control muestra que no se produce reduccién de la relacién requerida de empuje-a-peso
hasta que una velocidad del aire de 70 knots sea alcanzada. En efecto, por la tendencia de
subir la nariz con la velocidad de sustentacion de los ventiladores de la aeronave, el empuje
en la nariz es reducido continuamente para efectos de trim en la aeronave como la
velocidad sea incrementada en hover, pero el exceso instalado de empuje no es usado para
mejorar el rendimiento de STOL. Entonces la aeronave no puede ser cargada por encima de
los pesos de VTOL a menos que la pista sea bastante larga para alcanzar una aceleracion
suficiente para generar sustentacion. Este sistema no es muy apropiado para operaciones
STOL, debido a que durante el funcionamiento las plantas motrices no estdn generando
ningun tipo de empuje, lo que genera que los requerimientos para el sistema Fan-in-wing
exijan un mayor empuje, por consecuencia de la friccion producida por la pista en la carrera
de despegue de la aeronave

Rendimiento del ventilador: Para esto se debe tener en cuenta el efecto de la velocidad
del aire. Una de las diferencias mas significativas entre la instalacion fan in fuselaje y la
instalacion del Fan in wing fue el efecto de la velocidad del aire en el empuje del

ventilador. Los resultados en las figuras 38 muestran que para el fan in fuselge, el empuje
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del ventilador disminuye con el incremento de la velocidad del aire. Esta reduccion en el

empuje de ambos rotores en el ala izquierdo y derecho

Figura 38. Efecto de la velocidad del aire en el empuje del ventilador
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Fuente: Hickey David H and Hall Leo P, Aerodynamic characteristics of a large scale model with two

high disk loading fans mounted in the wing, fig 7, pag 25
En la anterior grafica se muestra el empuje completo en el ducto del ventilador en la

direccion de la sustentacion de la velocidad del aire y a condiciones estaticas, con respecto

a la rata de la velocidad de la punta del ala.
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Figura 39. Efecto de la velocidad de avance y RPM del ventilador en la sustentacion y el empuje
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Fuente: Hickey David H and Hall Leo P, Aerodynamic characteristics of a large scale model with two

high disk loading fans mounted in the wing, fig 10, pag 28

En la anterior grafica se muestra la sustentacion total de la velocidad del aire y la
producida en condiciones estaticas con respecto a la rata de la velocidad en la punta del ala.
Al igual que con la deflexion del flan en el borde de salida medida normal a la linea de

hinge.
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Estudio del rendimiento del ventilador con IGV (Inlet Guide Vanes): Teniendo en
cuenta que hay varios modos en los cuales se puede configurar aerodindmicamente el
ventilador como puede ser la forma mas simple de rotor-estator o la mas compleja pero
eficiente estatores guia de entrada-rotor- estator de salida, como se puede ver en la

siguiente figura 40.

Figura 40. Dimensiones de espesor del ventilador
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Fuente: PRZEDPELSKI Zygmunt J, Lift Fan technology studies, fig 24, pag 127

Teniendo en cuenta el comportamiento de los tridangulos de velocidad para cada tipo de
configuracién como se muestra en la figura 41, se puede decir que la configuracion IGV de
estatores guia de entrada-rotor- estator de salida presenta una mayor eficiencia al producirse

una pérdida de la eficiencia del ventilador del 2 al 4%, estas pérdidas de eficiencia son
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tomadas de estudios realizados en el trabajo de investigacion realizada por Przedpelski
Zygmunt J 2
Debido a que las pérdidas en esta configuracion son menores resalta que su aplicacion es

Optima para el disefio actual.
Figura 41. Comparacién de triangulos de velocidades de las configuraciones rotor-estator y estatores

guia de entrada-rotor- estator de salida.
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Fuente: PRZEDPELSKI Zygmunt J, Lift Fan technology studies, pag 20

Interferencia mutua entre ala y ventilador: Debido a la presencia del ala rodeando el
ventilador se presentara un cambio dramatico en los campos de flujo del ventilador, otra
cosa que se debe tener en cuenta es que a altas velocidades el angulo de deflexion del flujo
del ventilador sera curvo muy diferente a la forma lineal que se asume normalmente en los
calculos teoricos del campo de flujo.

Analizando esto tenemos que en hovering el angulo de salida del flujo serd cero grados,
pero una vez que se empieza el proceso de transicion lo cual significa que al mismo tiempo
la relacion V/Vj ha alcanzado algunas décimas, el angulo efectivo debe estar por el orden

de los 70° a 40° debido a que esta interferencia entre el ventilador y el ala es favorable a

2 PRZEDPELSKI Zygmunt J. Lift Fan technology studies: NASA CR-761, “NASA CONTRACTOR
REPOR” 1967 p. 23.
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medida que se produce un incremento en la velocidad de avance lo que genera que el rango
de deflexion del flujo sea de especial interés en este estudio.

En el efecto del ala alterando el campo de flujo primero se debe considerar el componente
normal de la velocidad inducida. Sobre la parte delantera del ala se produce un upwash,
esto quiere decir que W/Wo < 0, este efecto se hace mas grande a medida que el angulo de
deflexion aumenta. Sobre la parte trasera del ala se produce un downwash el cual también
es mas intenso a medida que cambia la deflexion del flujo, aunque teniendo en cuenta estos
efectos cabe mencionar que tanto el upwash como el downwash son detenidos por la
misma superficie del ala, en consecuencia una presion es generada debido a esto se puede
concluir que el flujo del ventilador producira una carga hacia arriba en la parte delantera del
ala y una carga hacia abajo en la parte trasera del ala.

El efecto de downwash en la parte trasera del ala podria llegar a ser muy grande pero
debido a la separacion del flujo que se muestra en la figura este efecto se ve limitado lo cual
tiene como resultado una limitacion en la carga hacia abajo en la parte trasera del ala lo que
contribuird a la estabilidad del sistema.

Las velocidades longitudinales inducidas como se pueden observar en la figura muestran
que wo debe ser negativo para una sustentacion positiva y que la relaciéon u/wo si es
positiva representa las velocidades de avance y si es negativa representa una velocidad de
retroceso. Sobre la parte delantera de la superficie del ala hay una velocidad de retroceso
dirigida que se suma a las velocidades ya presentes en la superficie del ala, este efecto por
consiguiente aumenta la sustentacion.

El gradiente vertical del campo de velocidades en esta region tiene tanta magnitud la cual
estd influenciada por la relacion del espesor del ala con respecto al radio del ventilador lo
que produce un aumento en la circulacion del aire, la suma de estos efectos del flujo
explicados anteriormente resulta en velocidades localizadas muy altas generando un
aumento sustancial en la sustentacion en la parte delantera del ala.

La interferencia que obtiene sera balanceada por la posicion de los diferentes efectos
descritos, los momentos producidos por esta interferencia en hover hacen que la
implementacion de un ventilador para el control de pitch sea necesario, la ubicacion de

optima para este ventilador seria en la nariz, ya que si este se ubicara en la cola produciria

120



una carga hacia abajo cambiando el angulo de ataque de la aeronave y reduciendo la

sustentacion en el proceso de transicion.

3. METODOLOGIA

3.1 ENFOQUE DE LA INVESTIGACION

Esta investigacion tiene un enfoque empirico-analitico ya que se pretende realizar una
investigacion teorico técnica del desarrollo de una aeronave no tripulada con la capacidad
de realizar misiones VTOL.

Esto sera realizado de manera que una vez obtenido el disefio de la aeronave y se haya
demostrado que es aeronavegable en vuelo recto y nivelado y en operaciones CTOL se
analizara e implementara el sistema de propulsion VTOL cabe tener en cuenta que
consideraciones acerca de este sistema han sido tomadas durante el desarrollo del disefio
preliminar de la aeronave lo cual con lleva que una vez que se proceda al analisis del
sistema de propulsion los pardmetros requeridos por la aeronave seran utilizados como base

para el ya mencionado analisis.

3.2 LINEA DE INVESTIGACION

LINEA DE DISENO DE AERONAVES/ DISENO PRELIMINAR

4. DESARROLLO INGENIERIL

4.1 ANALISIS Y DISENO VUELO RECTO Y NIVELADO

4.1.1 Mision: Para la mision de la aeronave la cual principalmente esta enfocada en la

busqueda y el apoyo logistico mediante el suministro de informacién en tiempo real durante

las operaciones de rescate se tomaron como base los siguientes parametros:
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e Payload: Camara de video de alta resolucidn, sistema légico, avidnica y sistema de
transmision.

e Range: 100 NM

e Altitude: 10000 ft

e Cruise Speed: 130 Knots

e Certification Base: No existente para este tipo de aeronaves en la actualidad.

e Mission Profile: Engine Start + Taxi + Take Off or VSTO + Climb + Cruise or
Recognisance flight + Descent + Loiter or Hovering + Climb + Cruise + Landing or VSL +

taxi+ Shutdown.

Figura 42. Trayectoria de la mission de la aeronave

5 5

1. Engine starf

WarTILD

2 Taxi

3. Take OFf

4 Tt and

Accelerate

5 Cruise

g Lofer

7. Dscent

8. Landing Tax/ Shut
= down

Fuente: Los autores

Especificando la mision de la aeronave, es posible determinar las fracciones de peso al
igual que los valores de peso de despegue, peso en vacio, etc.

Al graficar estos resultados se encuentran un punto de disefio en el cual estd ubicada la
aeronave mostrando de forma grafica el peso vacio de la aeronave y el peso de despegue.
Con el siguiente listado de aeronaves se puede hacer una comparacion de misiones que se

utilizaran para hacer una regresion lineal.

Tabla 9 Comparacion de caracteristicas de diferentes UAVS

Airplane type Wpl(Ibs) Wto(Ibs) Ver(Kts) Range(nm)
Freewing 50 321 149 226
Outrider 160 500 127 108
Pioneer 75 452 110 100
Morfeo 95 42433 128.66 144.66

Fuente: Los autores
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Con la ayuda de los siguientes datos se pueden determinar los pesos en diferentes

situaciones de la aeronave, asi como también el peso del combustible usado.

Tabla 10 Datos de entrada Célculo de pesos de despegue

A -2,7238 W 0.0 Ib Me 25,000 %
B 21773 Weyg 0.0 Ih Wio 300.0 Ih
Yo, 450,0 I My 0,500 % Wro 400,0 b

Fuente: Los Autores

De acuerdo a las especificaciones de la aeronave se toma como base un peso de despegue
de aproximadamente 450 Ib, como es una aeronave no tripulada se dice que los pesos de
crew y payload son de cero.

En esta tabla se encuentran los diferentes pesos de la aeronave en diferentes situaciones de

vuelo, asi como también el peso del combustible.

Tabla 11 Pesos de combustible durante los diferentes segmentos de la mision

Mission |SegmentBeginWeight | SegmentFuelUsedWeight | SegmentBeginFuelWeight
Profile (Ib) (1b) (Ib)
Warmup |452,5 0,9 154,7
Taxi 451,6 0,9 153.8
Take-off |450,7 0,9 152,9
Clima 449,8 3,0 152,0
Cruise 446,8 5,1 149,0
Descent [441,6 2,2 143,8
Loiter 439.4 102,9 141,6
Clima 336,6 0,7 38,8
Cruise 335,9 3,9 38,1
Descent [332,1 1,7 342
Land/Taxi | 330,4 1,7 32,6

Fuente: Los autores
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Se encuentran otros valores importantes de conocer para esta mision, como son:

Fraccion de combustible para la mision, Mff= 0,7265.
Peso del combustible usado, Wfused= 123,7 Ib.

Peso del combustible para la mision, W= 154,6 1b.
Peso del combustible de reserva, Wires= 30,9 Ib.
Peso del aceite y combustible atrapado, Wtfo= 2.3 1b.
Peso vacio de la aecronave, WE=295,5 1b.

Peso de despegue, WTO=456,9 Ib.

En estos resultados se espera tener bastante informacion acerca del peso de despegue de la

aeronave, asi como también los pesos del combustible, de reserva, usado, etc.

En la siguiente grafica estd representado el punto de disefio de la aeronave, en el cual se

muestra el comportamiento que tienen aeronaves similares, en contraste con el peso de

despegue de la aeronave, para encontrar asi un punto de disefio, aunque en este caso es un

poco dificil ya que no se cuenta con una gran cantidad de aeronaves similares.

Figura 43. Punto de disefio

Ernpty Weight
WE

Ib

50 A=-27233

B=21773

logy g = A + B log, j\We

Wilrg = W + Wi +

Wcrew * WF

3000

Design Point

2750

2500

250 . L . L . L
3000 3500 4000 450,0

5000
Take-off Weight, Wy b

Fuente: Los autores
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Figura 44. Regresion Lineal

107 A= 27250
Empty Weight t B=2,1773
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Fuente: Los autores

4.1.2 Desarrollo de los calculos preliminares de rendimiento: Teniendo en cuenta las
condiciones de operacion y las caracteristicas de la aeronave se pueden determinar la
velocidad de pérdida y ademds graficar el resultado de esta, asi como también se
encuentran limitantes debido a los requerimientos de despegue y aterrizaje.

Se deben determinar los pardmetros requeridos para encontrar la grafica llamada matching

process, el proceso es el siguiente.

Primero se determinan valores para la velocidad de pérdida o stall speed, estos pardmetros
son:

e Laaltitud a la cual sera evaluada la velocidad de perdida, hs=10000 ft.

e Velocidad de perdida en limpio, Vsclean=50,37 kts

e Peso al cual es evaluada la velocidad de perdida, Ws=456.9 b

e Coecficiente de sustentacion maximo, CLmax=1.3.

Estos pardmetros son determinados de acuerdo a la mision. De acuerdo con lo anterior es
facil determinar los valores de altitud, velocidad de pérdida, peso, que para este caso se
busca la mayor exigencia y es tomado el peso maximo. El coeficiente de sustentacion que

fue tomado de acuerdo a aeronaves similares.

Ahora se determinan los valores de distancia de despegue.

e Altitud de la pista, hto=0 ft.
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e Incremento de la temperatura, 35 deg F.

e Longitud del campo de despegue, Sto=868 ft.

e Coeficiente de sustentacion maximo en despegue, CLmaxto=1.5.

e Variacion del coeficiente de sustentacion para graficarlo en el matching plot,
PlotACLmaxto=0.3.

Para los requerimientos de despegue, se debe tener en cuenta la ubicacion de la pista de
despegue, la aeronave despega a una pista que esta a nivel del mar y por eso su valor es de
0. El incremento de la temperatura es determinado por la siguiente ecuacion AT=T-TISA.
Donde se muestra el incremento de la temperatura partiendo como base de la temperatura a
una atmoésfera estandar. Uno de los requerimientos mas importantes es la longitud del
campo de despegue, ya que la aeronave es también short take-off, y debe satisfacer esta

condicion.

El siguiente paso es la determinacion de los valores para el ascenso (climb), como se ve en

el siguiente cuadro.

Tabla 12 Datos de entrada Climb preliminar

o 1o | Mo 4559 Ib CDDoa ogorr | RY v 0,027 frminfkis2
"sono 1 |[M 45690 | PPog 00863 |“CPaser 0pi2
oSt 1,00 CDDTO_up 00257 A 200 |RCosa’ v’ 0,014 frminfkts2
CLmachean L5 | 1o T s 200 min | P osa 0,006
CLmaXTO 15 CDDL_down ooy | “CPases opes | “Fz7 0,033
CLmaxL 20 BDPL_doWn 00663 CORass, 0,040 RCsom,g,, 0,000 ft/rmiin

Fuente: Los autores

Se establecen los coeficientes de sustentacion, en limpio, para despegue y aterrizaje, al
igual que los pesos de despegue y aterrizaje, como se dijo anteriormente estos pesos son los
mismos asemejando una condicion critica. Los siguientes valores, son los equivalentes al
drag polar para diferentes configuraciones como son: despegue con el tren arriba,
aterrizaje con el tren abajo, con un motor inoperativo. Estos valores son determinados

teniendo en cuenta la rata de aspecto del ala, algunos coeficientes de regresiones para
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determinar el drea mojada, esto con la ayuda de tablas que muestran aeronaves similares.

También se debe tener en cuenta el area del ala.

Ahora se determinan los requerimientos de velocidad maxima de crucero.

Altitud de 10000 ft.

Peso de despegue, Wto=456,9 b

Peso de crucero, Wer=456,9 1b.

Velocidad maxima en crucero, Vermax=130 kts.
Relacion de aspecto del ala, ARw=6.

Coeficiente de drag a una sustentacion de 0, corregido por efectos de Mach,

CDOclean,m=0.0057

Factor de eficiencia de Oswald, eclean=0.8.

Como se determin6 en la mision de la aeronave, es facil decir que altitud de crucero se

tiene, al igual que los pesos de despegue y de crucero, ademas de la relacion de aspecto.

Se obtienen los resultados del nimero de Mach en crucero igual a 0.204 y la letra B que es

de 0.0663 para el drag polar, de la siguiente formula.

2
Cp =Cp, +5pplI

Se determinan también los valores de maniobra y giro.

Altitud a la cual se efectua la maniobra, hm=7000 ft.

Velocidad a la cual se efectiia la maniobra, Vm=79.08 kts.

Factor de carga, n=1.5 g.

Peso de despegue, Wto=456,9 1b.

Peso en el momento de realizar la maniobra, Wm=456.9 1b.

Relacion de aspecto del ala, ARw=6

Coeficiente de drag a una sustentacion de 0, corregido por efectos de Mach,

CDOclean,m=0.0057

Factor de eficiencia de Oswald, eclean=0.8.
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Una de las principales cosas que se debe tener en cuenta es la determinacion de la altitud a
la cual se llevara a cabo la maniobra, al igual se debe decir cuanta velocidad tendra la
aeronave durante se efectia la maniobra.
Se obtienen los resultados del nimero de Mach en el momento de efectuar la maniobra este
es igual a 0.139 y el valor de rata de giro en maniobra que es de 0.2362 rad/s.
Como sigue, se determinan los valores para los requerimientos de aterrizaje.

e Altitud de la pista en aterrizaje, hl=0 ft.

e Peso de la aeronave en el momento de hacer el aterrizaje, W1=456,9 Ib.

e Peso de despegue, Wto=456,9 1b.

e Coeficiente de sustentacion maximo de aterrizaje, CLmaxl=2.0.

e Distancia de aterrizaje, SI=500 ft.
Para el momento de aterrizaje los requerimientos son parecidos a los de despegue,

pensando en que la aeronave, volverd al punto de partida.

Con esta grafica se determina los valores de “wing loading” y “thrust loading”,

Que posteriormente seran despejados para hallar el area de los planos y el empuje de los

motores.

Figura 45. Grafica de relaciones de rendimiento “Wing loading vs Thrust Loading”
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Fuente: Los autores
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4.1.3 Esquemas preliminares de las superficies sustentadoras, superficies de control
y la ubicacion de los diferentes componentes en el fuselaje: En la siguiente seccion se
podra observar los parametros preliminares y los diferentes esquemas usados para el
dimensionamiento de la aeronave.

Ala: Se deben asumir algunos valores como se vera a continuacion, para poder calcular las
dimensiones correspondientes al ala, con las siguientes tablas se muestra el rendimiento de
algunos parametros que influyen directamente al escoger dichos valores, para asi obtener
los valores que mejor se acomoden al disefio deseado.

Rata de Aspecto del Ala

Tabla 13. Parametros de seleccion del Aspect ratio

Parameters A (up) A (down)
CDi Low High
Pitch attitude Low High
CLoo High Low

noo Poor Good
WE High low

Fuente: Los autores

Teniendo en cuenta esta tabla comparativa se concluye que para este tipo de aeronave lo
mas apropiado es tener un aspect ratio alto, mas o menos de 6, ya que cumple con las
necesidades que se tiene en cuanto a disefio y mision.

Es necesario tener en cuenta la mejor configuracion estructural del ala. Que en este caso es
cantilever wing, debido al disefio escogido para la aeronave, esta no va a volar a un
régimen muy elevado de velocidad, pero la interferencia que ejerce otro tipo de
configuracion podria afectar algunas de las propiedades aerodinamicas, que afectarian de
forma directa el rendimiento de la aeronave.

El siguiente paso es escoger la mejor posicion de union entre ala/fuselaje. Para este punto

se tendra en cuenta una tabla comparativa entre algunos puntos especificos.
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Tabla 14. Parametros comparativos de la ubicacion del ala

Parametros High wing Mid wing Low wing
Interference drag 2 1 3
Lateral estability 1 2 3
Visibility from

1 2 3
cabin
Landing gear
. =& Jak 2 1
weight

Fuente: Roskam Jam. Airplane Design. Parte II. Chapter 6. p, 142

Tomando: 1 como el valor preferido y 3 el menos preferido.

** Si el tren se puede guardar en el fuselaje, el peso del tren no es necesariamente un factor.

Teniendo esto en cuenta se opta por utilizar ala media por las ventajas que ofrece, como se

vio en el cuadro comparativo anterior.

EL siguiente paso es seleccionar el angulo de flechamiento a un cuarto de la cuerda del ala
y la rata de espesor.

De acuerdo a la configuracion del ala se escoge una configuracion de éangulo de

flechamiento llamada aft sweep (también llamada flechamiento positivo).

Donde se debe determinar el coeficiente de sustentacion en crucero con la ayuda de la
siguiente ecuacion:

(W, —0.4*WF)

CL, =

cr q*S

_ (456.9-0.4*154.7)

i 42.25%56.92

CL, =0.16

Con este valor se encuentra en la grafica el valor requerido del espesor del perfil a un

determinado angulo de flechamiento.
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.
S i ft

456.91b

8.02]1:)2

=S

S =56.97 ft]

(Tj =0.22
w TO

T =456.91b*0.22
T =100,518Ib

Al determinar el area alar, tenemos una base para poder dimensionar el ala.
La determinacién del taper ratio puede ser analizada, teniendo en cuenta la siguiente tabla
que muestra las caracteristicas que tiene el utilizar un alto o un bajo taper.

Tabla 15. Parametros de seleccion del taper ratio

Parametros A (up) A (down)
WE High Low
Tip stall Good Low
Wing fuel volume Good low

Fuente: Los autores

Teniendo en cuenta las propiedades mostradas en la grafica anterior y los requerimientos de

la aeronave se concluye que es necesario un taper de 0.6.

Teniendo el valor del area alar, el siguiente paso es determinar la envergadura, para

dimensionar el ala.
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A=6
A=0.6

b2
TS
b? = A*S
b? =(6)*(56.92)

A

b =18.48ft

[ain)

2*18.48
Cr=|——2
(6(1+O.6)j

Cr=3.85ft
P
CR
C; =0.6*3.85
C; =231ft
Con estas medidas se dimensiona el ala que se requiere como se observa en el siguiente
dibujo.
Figura 46. Dimensionamiento del ala (medidas en pies)
—
i

Fuente: Los autores
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Teniendo en cuenta que el ala tiene un flechamiento de 3° y ademas en este dibujo se ve
solo la mitad del ala. Para la elaboracion del aleron se tiene en cuenta que tipicamente estos
se extienden desde el 50% hasta alrededor del 90% de la envergadura. El 10% restante

provee un pequeiio control de efectividad debido al flujo de vortex en la punta de las alas.

Figura 47. Dimensionamiento del Alerén (medidas en pies)
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078

487

832

Fuente: Los autores

El paso siguiente es la determinacion del perfil a usar, para esto es necesario tener en
cuenta el nimero de Reynolds, con la ayuda del programa profili se puede tener una mejor

fuente de informacion acerca de las caracteristicas del perfil.

% %
Re = p Y vrc
y7;
R 01756107 }219.41)3.14)
0.3534*10°°
Re = 3423292

Teniendo en cuenta que es necesario un espesor bastante elevado para la colocacion del
sistema fan-in-wing, se opta por buscar un perfil con buen coeficiente de sustentacion que

ademas tenga un espesor mayor o igual a 18.
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del perfil NACA 4418

amicas

I3

Figura 48. Caracteristicas Aerodin

Re 3423000 =

NACA4418

Max thickness 18.01% at 28.8% ofthe chord
Max camber 3.64% at 44.3% ofthe chord

Ci{alphaj:

Clialpha):

alpha

alpha

Profili VERSION 2.15

Fuente

Las siguientes graficas muestran el comportamiento del perfil, a los diferentes angulos de

ataque, y también de forma virtual se puede apreciar el comportamiento del flujo a través

del perfil y su separacion.

oz

Figura 49. Representacion grafica del Cp y el flujo sobre el perfil

mACRLAT

T = 3473000
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£ dtamon fon Mes = 00 degg 61

Profili VERSION 2.15

Fuente
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Se puede apreciar que el perfil estd rodeado por el flujo del aire que en la grafica
aparece de color verde, al aumentar el angulo de ataque el flujo permanece pegado al
perfil hasta que este llega a un angulo de inclinacion de més o menos 9° (grados) el flujo
se empieza a separar del perfil, cuando llega a una inclinacion de 13° el flujo se separa

bastante como se observa en la siguiente grafica

Figura 50. Desprendimiento de la capa limite angulos de ataque 9 y 13 grados

Fuente: Profili VERSION 2.15

Con angulos negativos por ejemplo -8° no se produce separacion del flujo.

Figura 51. Capa limite a 4ngulos de ataque negativos

NACA4418

Re = 3423000

Mach=0.0000 - NCrit=9.00

Airfoil virtual shape (defta ‘) for Alpha = -8.0 degiees

Fuente: Profili VERSION 2.15
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El método para la verificacion del CLmax limpio de la aeronave, es mostrado a
continuacion.
Teniendo los valores de los coeficientes de sustentacion para despegue, aterrizaje, y

limpio, ademas de algunos otros valores como se muestra.

cL,, =13

CLmaxTO = 15
CL =2

max L
A=6
S =56.92 ft*
b =18.48 ft
A, =3°
A=0.6
Cr=3.85ft
Ct=231ft

CL
CL
CL

=1.1*CL,_
=1.1*1.3
=143

maxW
'max W

maxW

CL

_ 'max Wswept
C Lmaqunswept -
cosA,,,

= C Lmaqunswept

=1.43*%0.9986
=1.428

CL
CL
CL

*
max Wswept Cos Ac /4

max Wswept

max Wswept

Para un taper ratio de mas o menos cuatro, se utiliza un KA =0.95 y para un taper

ratio de uno, se utiliza un KA =0.88.
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K/I(Clmax r + Clmaxt )

CI‘maxW = 2

2*CL

K—;MV = (Clmaxr + Clmaxt)
2*1.428

(Clmax r + Clmaxt) = W

(Clmax r + Clmaxt) = 300
(1)

Este es el valor que se requiere para obtener el tipo de flaps que se debe utilizar asi
como también determinar si es necesario utilizarlos o si por el contrario el perfil a
utilizar, cumple satisfactoriamente la anterior relacion.

Como se dijo anteriormente, se escogio un perfil NACA 4418, calculando los nimeros

Reynolds para cada uno de los extremos del ala (tip, root) tenemos que:

kyy ok
Rnr:—p Vo
7
RN, = (0.1756*107 X219.211)(3.85)
0.3534*10°

Rn = 4.197349*10°

* *C
Rntz—p M
7,
an - (0.1756 %107 [219.41)2.31)
‘ 0.3534%10°°

Rn, =2.518409*10°

Con estos numeros de Reynolds plasmados en una grafica del perfil tanto de la raiz

como de la punta del ala, determinamos los coeficientes de sustentacion maximos
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Figura 52. Caracteristicas aerodinamicas perfiles punta y raiz del ala

Re 4197000 =

Re 2518000 =

Max thickness 18.01% at 28.8% ofthe chord
Max camber 3.64% at 44.3% ofthe chaord

NACA4418

Cd{alpha):

Cl{alphal:

alpha

alpha

Profili VERSION 2.15

Fuente

cl_..)=3.00

Entonces sustituyendo los valores de sustentacion maximos del perfil en la ecuacion (1)
+

que fue encontrada anteriormente obtenemos:

(Clmax r

3.00

)

+ Clmaxt
1.6271+1.5995

(CI maxr

3.2266

Se concluye que se satisface la ecuacion, por consiguiente se determina que no es

necesaria la utilizacion de superficies hipersustentadoras.

se tomo un perfil simétrico,

Para el estabilizador horizontal

tal

1Z0n

Estabilizador hor

este es un NACA 0009, como se ve en la figura.
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Figura 53. NACA 0009

< R ———

Fuente: Profili VERSION 2.15

Algunos de los valores importantes para el dimensionamiento del estabilizador

horizontal se muestran a continuacion.

T, =0
i, =0

AR, =451
Ay =29°
A, =05

2
A=l

S
b=-/A*S

b=7.74ft

o)

_( 2(7.74)

aiiron)

c, =2.28ft

C,
Cr

/1_

c, =(0.5)2.28)
c, =1

14 ft
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Figura 54. Diagrama estabilizador horizontal (medidas en pies)
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Fuente: Los Autores

La ubicacion del elevador, en el estabilizador horizontal es determinada de acuerdo a

unos parametros como son el area del estabilizador horizontal, la rata de aspecto, taper

ratio, angulo de flechamiento, etc.

Figura 55. Dimensionamiento del elevador (medidas en pies)

i

194
097

328

Fuente: Los autores

Estabilizador Vertical: Para el estabilizador horizontal se tomo un perfil simétrico,

este es un NACA 0012, como se ve en la figura.
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Figura 56. NACA 0012

Fuente: Profili VERSION 2.15

Algunos de los valores importantes para el dimensionamiento del estabilizador vertical

se muestran a continuacion.

=0

i =0

AR, =1.54
Acjan =30°
A, =0.52

)

¢, = 2711t
Rt

Cr
¢ = L4lft
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Figura 57. Diagrama estabilizador Vertical (medidas en pies)
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Fuente: Los autores

La ubicacion del timén, en el estabilizador vertical es determinada de acuerdo a unos
parametros como son el area del estabilizador vertical, la rata de aspecto, taper ratio,
angulo de flechamiento, etc.

Figura 58. Dimensionamiento del timon (medidas en pies)

oy
=

o~

Mo
|

Fuente: Los autores

Teniendo el dimensionamiento de las diferentes partes de la aeronave, se procede a
realizar el dibujo del posicionamiento de cada uno de los anteriores componentes, como

sigue.
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Figura 59. Ubicacion superficies Sustentadoras (medidas en pies)

46

nes

1%

Fuente: Los autores

4.1.4 Pesos clase II , ubicacion de los centros de gravedad de la aeronave: En este
analisis se mostraran los resultados finales de peso y ubicacion de centros de gravedad
usando el método clase II el cual incluye los métodos de Cessna , explicados
anteriormente para hallar los diferentes pesos de los diferentes componentes este
analisis es mostrado como resultado del proceso de calculo de pesos llevado acabo.

Tabla 16. Datos de Pesos y ubicacion de componentes

Component Wi(lb) Xi(in) Wi*Xi(lb*in)

1 Fuselage Group 6,6 58,1 383,46
2 Wing Group 39,7 61,7 2449,49
3 Empenage Group H.T 8,2 135,9 1114,38
4 V. T 15 142,1 213,15
6 Landing Gear 51,2 72,7 3722,24
7 Propulsion Group Engines 38 87 3306

8 Main Fans 20 63,7 1274

9 Nose Fan 5 25,3 126,5
10 Air Induction System 2 87 174

1 Fuel System 20,6 76,6 1577,96

Fixed Equiment Group
12 Flight Control 48,2 55,08 2654,856
13 Pneumatic 3,7 84,72 313,464
14 InsT/Avionics/Electro 32,3 39,48 1275,204
Empty Weight (We) 277
15 | Trapped Fuel and Qil 2,2 56,6 124,52
Operation Empty (Woe) 279,2
16 Fuel 148,4 56,6 8399,44
17 Reconnaissance System 29,26 91,04 2663,8304
Take off Weight (Wto) 456,86

Fuente: Los autores
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Una vez obtenido estos pesos y la ubicacion de los componentes como se muestra en la
figura (60) obtenemos la ubicacion final de los centros de gravedad tanto de despegue
como el mas delantero y el mas trasero la ubicacién de estos centros de gravedad con

respecto a la cuerda media geométrica del ala se muestran en la figura (61)

Figura 60. Ubicacion de los componentes de la aeronave

InsT/Avionics/Electro

MOTORES
Pitch FAn

Qv AR ~] =
e

/ x \ FLIR

7 % /I

/ \

Pneumatic

Flight Control

Fuentes: los auto

Figura 61. Diagrama de Excursién de los centros de gravedad

Peso vy Balance

500
WTO
450
400 4 Woe+Ffuel
350
a 300
= WE
£ 250 |
= 200 -
150
100
50 -
0 . . . : . : . : .
0.04 016 0.28 0.4 0.52 0.64 0.76 0.58 1

MGC(%)

T

Fuente: Los autores
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Teniendo en cuenta esto para dar una ubicacidén exacta de los centros de gravedad

tenemos con respecto a la tabla uno que:

1
D Xi*Wi
Xcgmostaft = ——— = 67.09inch =5.59 ft
We
1
> Xi*Wi

Xcgmostfwr = & = 63.39inch =5.28 ft
Woe + fuel

1
D Xi*Wi
Xcg = ———=65.16inch =5.43 ft
Wto

4.1.5 Tren de aterrizaje: Para el dimensionamiento y la ubicacion del tren de aterrizaje

el tiene una configuracion de triciclo se tuvo en cuenta los siguientes calculos de disefio:

Figura 62. Ubicacion para el calculo de fuerzas del tren con respecto a los centros de gravedad

1 | — »—]
' A

o |

|
|
|
|
|
|
|
7 |
|
|
|
|
|
|
|

|
|
|
|
|
|
|
;
SN _ _ _ Q_
N

Fuente: Los autores

WTO = 456.9|b
W, o =388.36(85%W;,)
Wy s = 68.53Ib(15%W,,)

145



P, =68.53Ib
P, =388.36lb
M =0.21ft
J=1471t

F =3.08 t
L=2.57ft

N =2.87 ft

Wio)(F M)

Maximum static main gear load (PM) = oF

(456.9)(3.08-0.21) |
2(3.08)
Mas o0 menos el 95%

212.871b

WTo(F B L)

Maximum static nose gear (PNSmax) = =

(456.9)(3.08-2.57) |
3.08

75.651b

Wio)(F —N)

Minimum nose load (PNSmin) = =

(456.9)(3.08-2.87) |

3.08
Es mas o menos el 5%

31.151lb

10 *W,,,

Dynamic nose gear load (PND) = P +
y g ( ) NS max 322F

75.65 + 10(31;.‘;()35%0586).9) =143.37

Pdyn 157 Piesignioramany = P max*2.5
Pstat Presgnoraman = (212.87)(2.5)
PdesigntotaINS = Pmax,; *2.5 PdeSingtaMAlN — 532 175lb
PdesigntotaNS = (75.65)(2.5)

PdesigmotaNs =189.125lb
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Figura 63. Tipback angle y posicién final tren de aterrizaje

TA’

< /

Fuente: Los autores

4.1.6 Aerodinamica vuelo recto y nivelado: Los célculos que se pueden observar a
continuacion fueron realizados en la etapa de crucero de tal manera que se pudiera
demostrar la acronavegavilidad de la aeronave durante esta etapa de operacion.
Sustentacion en el ala: Se deben determinar valores requeridos para la elaboracion de
los calculos correspondientes a la determinacion de la distribucion de sustentacion en el
ala, con la ayuda de de algunos valores correspondientes a las caracteristicas del perfil
que se escogid con anterioridad.

Valores tales como la altitud a la cual se hace el vuelo de crucero, que como se
determind en la mision de la aecronave es de 10000 ft de altitud. Ademas de la velocidad
que es de 130 knots, otros valores importantes son los de las pendientes de las curvas de
sustentacion del perfil que se utilizara en el ala, estos valores son determinados de
acuerdo al perfil que es un NACA 4418, para este caso se determinan los valores
teniendo en cuenta la ubicacion, es decir si es en la raiz del ala o si es en la punta. Al
igual que los valores de geometria del ala como son la rata de aspecto (AR=6.0), area

alar (S=56.92 t"2), el taper (A=0.6), angulo de flechamiento (A, =3°), el espesor

del perfil en porcentaje es de 18, es facil determinarlo ya que el perfil nos especifica sus
caracteristicas con su numero. Otros valores importantes al momento de calcular las
pendientes de la curva de sustentacion son las relacionadas con los valores del gap, o

espacio que existe entre ala-aleron en porcentaje de la cuerda, que es igual a 1.82%, asi
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como la localizacion del gap desde el borde de ataque del perfil, hasta el borde de

ataque del aleron y esto también en porcentaje de la cuerda.

Como resultado se obtienen coeficientes de pendientes de las curvas de sustentacion

tanto en el perfil, como en el ala, estos son para un nimero de mach igual a cero,

también en limpio, como se vera a continuacion en el cuadro.

Con las siguientes ecuaciones se determinan los parametros que se muestran en el

cuadro:
L

fi AP 1_

2 a3 1:5:::12 M
54 ﬁRWEﬁ 1+ e 2y +a
k &
C S
Woglzan %Gﬁ'jm” Lwg cleam

Tabla 17. Coeficientes y parametros de la sustentacion del ala

-1 -1
K 1005 “, 43821 rad “., 43821 rad
o clean o
R -1
fomm,,,. 0.89 & 43228 rad L 43844 rad
D"'@Mﬂu:lean i
f 0.98 C A
oo, LWD.'.@M=EI 4.3228 rad
s -1
“ @m0 | 6.0161 rad | CL_ 43844 rad
ki e Clean

Fuente: los autores

Donde "Wt es el factor de interferencia del ala-fuselaje. Y otros valores como son los

factores de correccion del gap en el ala.

Como el ala no tiene flaps, se tiene que C,,,, = C ycean

Posteriormente se determinan unos valores para determinar los coeficientes de

sustentacion en el ala para un angulo alfa de cero grados (0°).
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Los valores son similares a los requeridos anteriormente, mas las pendientes de las
curvas de sustentacion. Al igual que se necesita informacion de datos como el angulo de
incidencia del ala, y el angulo de twist, que en este caso es de cero (0) para ambos

angulos.

Con la ayuda de las siguientes ecuaciones se obtienen los valores que se muestran a

continuacion:

Gopy = _E E;.[??)ch (7)dn

Ly

El twist aerodinamico local a la estacion de la envergadura para la cual la seccional

basica de sustentacion es, -0.4

Ly -

=7 (.::E +3 )
wfcie.:m waﬁc clean Soleamn w

Coeficiente de sustentacion ala-fuselaje es, 0.2908

CI' T %GCI Ean CI'

Warlaan W slerm

El coeficiente de sustentacion del ala a un angulo de cero grados es, 0,2906

Con la ayuda de algunos calculos simples, se puede encontrar la velocidad del sonido a
la altitud especificada, y con la velocidad de crucero, se obtiene el nimero de mach en
un vuelo estable. También se obtienen angulos a los cuales no se produce sustentacion,
sin y con efectos de flaps, que como se dijo anteriormente, no se cuenta con superficies
hipersustentadoras. Se empiezan a determinar los coeficientes de sustentacion en el ala a
un angulo de ataque de cero grados y los coeficientes de sustentacion debido a la

contribucion de ala-fuselaje.

El coeficiente de sustentacion maximo se determina primero para el perfil y luego para
la superficie, como se vera a continuacion.

Se deben determinar las especificaciones tanto del perfil, como de su geometria, es decir
el valor de la cuerda en la raiz y el valor de la cuerda en la punta del ala, asi como
también el espesor del perfil en porcentaje, la altitud de crucero, la velocidad de

pérdida.
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Para obtener el nimero de Reynolds en la raiz y punta del ala, ademas de los
coeficientes de sustentacion maximos para la raiz y punta del ala, estos valores son de

1.53 para ambos.

Con los coeficientes de sustentacion calculados anteriormente y con valores anteriores
de angulo de flechamiento, cuerda en la raiz y en la punta del ala, y con el coeficiente de
sustentacion maximo limpio es posible determinar el coeficiente de sustentacion limpio
maximo en el ala, que es de 1.416.

Este es computado por la siguiente ecuacion

CL = kﬁw

Wi & clean

Como se estd volando en vuelo recto y nivelado (crucero), se determina que el angulo
de ataque es de cero grados, al igual que el angulo de incidencia, ademas de los
coeficientes y pendientes que se han determinado con anterioridad, para determinar los
coeficientes de sustentacion en el ala y los producidos por el ala-fuselaje. Donde CLW
=0.2088 y CLWF = 0.2089.

Sustentacion en el estabilizador horizontal: Para la determinacién de la pendiente de
la curva de sustentacion en el estabilizador horizontal, es necesario determinar ciertos
valores que ayudardn a encontrar el valor de la pendiente, como son:

e Altitud = 10000 ft, que fue determinada en la mision de la aeronave.

e Velocidad = 130 knots, esta es la velocidad en vuelo crucero.

e (oeficientes de sustentacion tanto en la punta como en la raiz del estabilizador, que

se encuentran de acuerdo a las caracteristicas del perfil (NACA 0009).

e Area del estabilizador horizontal S=13.30 ft’
e Rata de aspecto, AR, =4.51

e Taperado del estabilizador horizontal, A, =0.5
e Angulo de flechamiento, A_,,, =2.9°

e Espesor del perfil en porcentaje, que es igual a 9%.
e Ubicacion del perfil en las coordenadas z.

e Altura del fuselaje donde serd ubicado el estabilizador horizontal.
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e Porcentaje del gap del elevador con respecto a la cuerda.

Con la ayuda de estos términos se puede encontrar los valores de exposicion, pendientes

y otros valores que juegan un papel importante en el disefo.

Tabla 18. Valores de entrada aerodinamica del estabilizador horizontal

1

o 2 C 1 :
L 6.64 ft o @m0 | 6.2452 rad “, 3.7288 'ad
u'exp
AR f '1
- 8.72 oo, 0.89 CLhm 4.054.9 rad
f
- 0.57 on, 0.99
b
Mo 4.97 ft Kooy * Kty 1.56

Fuente: Los autores

o Shegp
B My, S,

o (En(zy + Krpr))

La pendiente de la curva del estabilizador horizontal es, 4.0542.rad™

27 ARy Ty

B aph
CLI% S i
i AR: g* 2 2
t
9+ hexzp + ar "’\;C.I‘E;,! +4
k &

La pendiente de la curva de sustentacion del estabilizador horizontal expuesta es,
3.7288.rad™.

Como se puede ver en el anterior cuadro, se encontraron valores de area expuesta, rata
de aspecto expuesta, etc. Ademas de las correcciones en el gap y especialmente la

pendiente de la curva de sustentacion.

Se deben determinar las variables como son, el area alar, la rata de aspecto en el ala, el
taper del ala, el angulo de flechamiento, y estos mismos valores pero para el
estabilizador horizontal, ademas de angulo dihedro, ubicacion en las coordenadas X'y Z,

tanto para ala, como para estabilizador horizontal. Como se ve a continuacion:

Tabla 19. Parametros para determinar el downwash

S 4 ft 13.30 0.0

56.92 Xapexw
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it #’
10.88
AR, | 6.00 Lo 339ft | ARn | 451 Hapex, o
c 43821
A | 0.60 L,y H, 0.50 fem | 3681t
o clean vad
C
A L 43228 A{dls, /o)
CMW 3.()|:|E!:-1 Wm@m:nclean - ﬁcmh 2.9 deg I: i e 0.0
rad

Fuente: Los autores

Con estos términos se determinan los valores para poder encontrar el gradiente de

Downwash:
fifh =[cf€;,1 ] +&[dr‘3’h
@ e oy .o o

El gradiente de Downwash en el estabilizador horizontal incluyendo los efectos de

power

potencia es, 0.5020

119 (Cicxw clean )M1

cfE;.l ]
— =4 44| K 4K 3 Ky, r‘l:-:}sf"ac 4
[ da clzan ( f v )

( L“w clean )M=EI

El gradiente de Downwash en el estabilizador horizontal, sin los efectos de flaps es,
0.5020

Angulo de Downwash en el estabilizador horizontal, al cual la aeronave tiene un angulo
de ataque de cero. Este angulo se puede determinar con la ayuda del gradiente de
Downwash y del angulo de ataque de un ala para una sustentacion de cero, ademas del
angulo de incidencia.

Como resultado se obtiene que el angulo de Downwash es de 1.9 grados. Este es

obtenido con:

ﬂ?rﬁ'h
= —__7 -3 + S
Fho A& clean (%chean zw) ki

De acuerdo a las caracteristicas del perfil que se escogid para el estabilizador horizontal,

se puede efectuar unos célculos referentes a los maximos coeficientes de sustentacion,
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para la raiz como para la punta del estabilizador horizontal, los datos que se requieren
son la altitud a la cual se desea hacer el calculo (10000 ft), la velocidad de pérdida que
es igual a 50 knots, las cuerdas de la raiz y la punta del estabilizador ( 2.29 fty 1.14 ft
respectivamente), y los espesores en la raiz y en la punta del estabilizador que es de 9%.
Con estos datos se calculan los numeros de Reynolds para la raiz y para la punta del
estabilizador dando como resultado 2496605 y 1242851 respectivamente. Con estos
nimeros de Reynolds se pueden determinar lo coeficientes de sustentacion maximos en

la raiz y en la punta del estabilizador que son igual a 1.3398 y 1.1215 respectivamente.

Figura 64. Parametros aerodinamicos del perfil NACA 0009 a diferentes reynolds

NACA 0009 Re 2497000 = Re 1243000 =
Mz thickness 9.00% at 28.7% of the chord
Max camber 0.00% at 0.0% ofthe chord

< T

Clialpha): Cd{alpha):
0.10

0.08

0.06

Cd

0.04

0.02

0.00—
10 5 0 5 10 15

alpha alpha

Fuente: Profili V2.5

Con la ayuda de los coeficientes de sustentacion maximos se determina el coeficiente de

sustentacion maximo en la superficie del estabilizador que es igual a 1.153 en limpio.

Sustentacion en el estabilizador vertical: Es importante determinar la pendiente de la

curva de sideforce en el estabilizador vertical, para ello se necesitan términos como:

e Altitud, 10000 ft.
e Velocidad, 130 knots.

e Area del estabilizador horizontal, 13.30 ft?

¢ Distancia en el eje X desde la linea de referencia hasta el centro aerodinamico del

estabilizador horizontal, 11.53 ft.
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e Distancia en el eje Z, desde un eje de referencia hasta el centro aerodinamico del

estabilizador horizontal, 3.68 ft.

e Area del estabilizador vertical, 6.53 ft*

e Rata de aspecto en el estabilizador vertical, 1.54

e Taper del estabilizador vertical, 0.52.

e Angulo de flechamiento en el estabilizador vertical, 30 deg.

e Espesor del perfil, 12%.

e Distancia en el eje X desde la linea de referencia hasta el borde de ataque en la raiz
del estabilizador vertical, 10.46 ft.

e Distancia en el eje Z, desde un eje de referencia hasta la base del estabilizador
vertical, 3.68 ft

e Pendientes de las curvas de sustentacion, 6.2504 rad .

Con estos datos se determinan valores como la distancia entre centros aerodinamicos de
los estabilizadores vertical y horizontal que es igual a 0.4096 en términos de la cuerda
del estabilizador vertical. Un término bastante importante es la determinacion de la
pendiente de la curva del sideforce en el estabilizador vertical que es de, 2.2083 rad .
Esta es obtenida de la siguiente ecuacion:

T 27 ARy Feapy

J’vﬁ 1
2 ,.32 tanz ;"’\C &
24 Ve_,f;' 1+ . e +a
k B

Para la determinacion del gradiente de Downwash se deben establecer datos

importantes para concluir con la obtencion de este valor, los datos que se requieren son:

e Area alar, 56.92 ft*.

Rata de aspecto en el ala, 6.0

Taper en el ala, 0.6.

Angulo de flechamiento en el ala, 3 deg.

Distancia en la coordenada X entre la linea de referencia y el borde de ataque en la
base del ala, 4 ft.
e Distancia en la coordenada Z de la raiz del ala a una distancia de un cuarto de la

cuerda, 3.39 ft.
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e Pendiente de la curva de sustentacion del ala en limpio, 4.3821 rad .
¢ Pendiente de la curva de sustentacion del ala a un numero de mach igual a cero,
4.3228 rad'.

e Area del estabilizador vertical, 6.53 ft?

Rata de aspecto en el estabilizador vertical, 1.54.

Taper del estabilizador vertical, 0.52.

Angulo de flechamiento del estabilizador vertical, 30 deg.

Distancia en la coordenada X entre la linea de referencia y el borde de ataque en la
base del estabilizador vertical 10.46 ft.

e Distancia en la coordenada Z de la raiz del estabilizador vertical, 3.68 ft.

Con estos datos se determinan valores como: Coordenada Z al centro aerodindmico del
estabilizador vertical, al igual que el gradiente de Downwash en el estabilizador vertical

que es de 0.4536. Este es obtenido de:

dE, =[.::£'r5'1r ] +&[ﬂ?£u ]
de de poff g T

Y el angulo de Downwash para el estabilizador vertical es igual a 1.7 deg. Obtenido

con la ayuda de la siguiente ecuacion:

=_da

—hy + A,

Yo A cloan | Cclean

Para determinar los coeficientes de sustentacion maximos en el estabilizador vertical, se
deben tener en cuenta las caracteristicas del perfil que se escogid. Y la determinacion
del nimero de Reynolds tanto para la raiz como para la punta del estabilizador vertical,
que es de 2954497 y 1537211 respectivamente.

Los coeficientes de sustentacion maximos para el perfil son de 1.3924 para la raiz 'y

1.3560 para la punta.
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Figura 65. Parametros aerodinamicos del perfil NACA 0012 a diferentes reynolds

NACA 0012 Re 2954000 =—————— Re 1537000 =
Max thickness 12.00% at 30.0% of the chord
Max camber 0.00% at 0.0% ofthe chord

<

Cl{alpha): Cd{alpha):
0.10

N Lo
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0.00
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alpha alpha

Fuente: Profili V2.5

Con los coeficientes de sustentacion maximos en el perfil, se puede determinar el

coeficiente de sideforce maximo en el estabilizador vertical, donde este es de 1.114.

Sustentacion de la aeronave: Para determinar la pendiente de la curva de sustentacion
de la aeronave, es necesario tener en cuenta algunos datos que son en este momento

conocidos, como son:

Area del ala, 56.92 ft?
Pendiente de la curva de sustentacion ala-fuselaje limpio, 4.3844 rad ™
Area del estabilizador horizontal, 13.30 ft?

Pendiente de la curva de sustentacion en el estabilizador horizontal, 4.1970 rad ™
Rata de presion dinamica en el estabilizador horizontal, 1.00

Gradiente de downwash en el estabilizador horizontal, 0.5020

Con estos valores y con algunas ecuaciones, se determina el valor de la pendiente de la

curva de sustentacion de la aeronave, de la siguiente manera:

dE'h

Sh
op =C 2 lq-
L;xh I.;h ??-t’lpw' Sw[ [d‘& poff
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Contribucion de la pendiente de la curva de sustentaciéon de la aeronave debido al

estabilizador horizontal, este valor es de, 0.4883 rad ™

85 =& +Cp  + 0+ AT
Lotciean W olzam Loy, Lor, Lo
Pendiente de la curva de sustentacion de la aeronave en configuracion limpia, tiene un

valor de, 4.8727 rad ™'

Cer =Ci'awfn +CLL:£;1 +CI-|-_;¢£. +f‘i“;CL

L% powrer

La pendiente de la curva de sustentacion de la aeronave es de, 4.8727 rad .

El coeficiente de sustentacion de la aeronave y downwash a un angulo de cero es

determinado partiendo de los siguientes datos:

Area alar, 56.92 ft?

Angulo de incidencia, 0.0 deg

Angulo de ataque para una sustentacion de cero en el ala, -3.8 deg
Pendiente de la curva de sustentacion del ala, 4.3821 rad ™
Pendiente de la curva de sustentacion del ala-fuselaje.

Area del estabilizador horizontal, 13.30 ft*

Pendiente de la curva de sustentacion en el estabilizador horizontal, 4.1970 rad ™

Rata de presion dinamica en el estabilizador horizontal, 1.00

Angulo de ataque para una sustentacion de cero en el estabilizador horizontal, 0.0 deg
Angulo de downwash en el estabilizador horizontal a un angulo de ataque de la

aeronave de cero, 1.9 deg.

Pendiente de la curva de sustentacion de la acronave, 4.8727 rad ™

Con estos datos y con algunas ecuaciones es posible encontrar el coeficiente de

sustentacion de la aeronave y el downwash, como se muestra a continuacion:

Oy = + AT + +C + +C +
Lo L'Dw_,f' clean L‘-—":S'_,f' Loy, fo, Lovee L‘:'p Lo

H

El coeficiente de sustentacion a un angulo de ataque de cero de la aeronave es de,

0.2583
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=i, - & 1
Lﬂwf clean w Woclean Lixw_}" clean

La contribucion del ala-fuselaje al coeficiente de sustentacion a un angulo de ataque de

cero de la aeronave es de, 0.2908.

La contribucion del estabilizador horizontal a la aeronave a un dngulo de ataque de cero

es de, -0.0325

Resistencia al avance: El andlisis como se puede observar esta dividido en dos etapas
en la primera se observa el andlisis de la aeronave en total y la resistencia que se
presenta durante la operacion en crucero, en la segunda parte se hace un analisis mas
detallado de cada componente teniendo como resultado un valor total de la resistencia al
avance

Despegue clase I, drag polar de la aeronave con el tren de aterrizaje abajo: Se
deben determinar los siguientes valores, teniendo en cuenta algunos que ya fueron
determinados:

Peso de despegue, 456.9 lbs

Rata de aspecto del ala, 6

Coeficiente de regresion ¢ para estimar el area mojada del peso de despegue, 0.1628
Coeficiente de regresion d para estimar el area mojada del peso de despegue, 0.4319
Coeficiente de regresion a para estimar el 4rea parasita del area mojada -1.7993
Coeficiente de regresion b para estimar el area parasita del area mojada, 1.0

Area alar, 56.92.ft*

Factor de eficiencia de despegue de Oswald, 0.80

Con la ayuda de las siguientes ecuaciones se pueden determinar los valores

correspondientes:

.E.::'gm Sear = ctdlog g Wro

Donde el area mojada es de 20.49.ft°

Con este valor es posible determinar el 4rea parasita:
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log F=a+blogg S

Donde esta es igual a,0.33.ft*

Cp

o

clean Sw
Con esta ecuacion y con el valor encontrado anteriormente se obtiene un coeficiente de
resistencia al avance limpio de 0.0057

1 2
On =0 +A0, +— O
& Docie.:m Lo jrj-l&g L

Y asi obtenemos el coeficiente de resistencia al avance, 0.0257

Una solucion grafica de drag polar clase I es mostrada a continuacion:

Figura 66. Grafica drag polar en limpio
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Fuente. Los autores

Las tres curvas que se muestran en la grafica son:

Cp, vs C,

L
~LovsC,
D

Ve,

Co
Clase I, drag polar de la aeronave con un motor inoperativo: Modificando algunos
parametros para obtener esta configuracion, se encontraron los siguientes valores que

posteriormente fueron graficados.
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Peso de despegue, 456.9 lbs

Rata de aspecto del ala, 6

Coeficiente de regresion c para estimar el drea mojada del peso de despegue, 0.1628
Coeficiente de regresion d para estimar el area mojada del peso de despegue, 0.4319
Coeficiente de regresion a para estimar el area parasita del area mojada -1.7993

Coeficiente de regresion b para estimar el area parasita del area mojada 1.0

ftz
Area alar, 56.92
Factor de eficiencia de despegue de Oswald, 0.80

Incremento en el coeficiente de resistencia al avance debido a un motor inoperativo,

AC 5y, =0.0020

Con la ayuda de las siguientes ecuaciones se pueden determinar los valores

correspondientes:

Ec:'gm Apat = ¢ tdlogn Wro

Donde el area mojada es de 20.49.ft°

Con este valor es posible determinar el area parasita:

log f=a+blogg S

Donde esta es igual a, 0.33.ft°

Dod Eaarl Ry

Con esta ecuacion y con el valor encontrado anteriormente se obtiene un coeficiente de

resistencia al avance limpio de 0.0057

1 2
On =0 +A0H + o
& D':".:'I Eeam Lo | ng L
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Y asi obtenemos el coeficiente de resistencia al avance con un motor inoperativo,

0.0077

Figura 67. Drag Polar OEI
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Fuente: Los autores

Aterrizaje clase I, drag polar de la aeronave con el tren de aterrizaje abajo: Las
condiciones son las mismas excepto por el coeficiente de resistencia al avance que para
este caso es de 0.0150, obteniendo de esta manera la siguiente grafica.

Con la ayuda de las siguientes ecuaciones se pueden determinar los valores

correspondientes:

log ) Sy = e +d logg Wrp

Donde el drea mojada es de 20.49 - ft*
Con este valor es posible determinar el area parasita:
log F=a+blogg S

Donde esta es igual a, 0.33.ft

i
DDcI ean Sy

Con esta ecuacion y con el valor encontrado anteriormente se obtiene un coeficiente de

resistencia al avance limpio de 0.0057

1 2
On =0 +AM0 +— O
& D'f"de.:m Lo jr}l}%ve L

Y asi obtenemos el coeficiente de resistencia al avance, 0.0207
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Figura 68. Drag Polar Tren de aterrizaje abajo
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Fuente: Los autores

Se realiz6 una grafica de todos los drag polar en las diferentes configuraciones, de la
aeronave. Esta grafica muestra el comportamiento del coeficiente de sustentacion con

respecto al coeficiente de resistencia al avance.

Figura 69. Drag polares
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Fuente: Los autores

Resistencia al avance clase II: Se determinan valores como:
e Altitud, 10000 ft
e Velocidad de crucero, 130 knots

e (Coeficiente de sustentacion en el ala, 0.2088
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e Area del ala, 56.92 ft*

e Rata de aspecto del ala, 6.0

e Taper del ala, 0.60

e Angulo de flechamiento, 3.0 deg

e Altura del fuselaje en la interseccion del ala, 1.31 ft

e Espesor maximo del ala, 18%

e Rugosidad equivalente de la piel, 0.00001333 ft

e Relacion del radio el borde de ataque y la cuerda media geométrica, 3.560%

e Longitud del fuselaje, 9.84 ft

Con estos valores de entrada de datos se procede a la obtencion de los siguientes

valores, con la ayuda de las ecuaciones:

_ ot ¢ ik wafam - Gf“‘furh ISWMW * Gf“‘fur-'.’-: Swgfw
CD-:-W —waﬁi.s. I+ L', -] +100 N
W

[ [ W

W

Coeficiente de resistencia al avance a una sustentacion de cero en el ala, 0.0028

C-E
Cp, = —2+27C; & v+amtel w
w o R e W W

Coeficiente de resistencia al avance debido a la sustentacion, 0.0047

Estabilizador horizontal: Con estos datos y mas los valores geométricos del

estabilizador horizontal se pueden encontrar los siguientes valores:

i

3]4] \ Cfﬁfﬂm - thfurb Igwgfh * thfurb Swgfh
h

¢
CDoh =Rhf&.5. [1+LI.F1 [E]h"'lm:l[_ S};

Coeficiente de resistencia al avance a una sustentaciéon de cero en el estabilizador

horizontal, 0.0011

2
6
Cpp, = Ly +2ﬁCLh£fhv+4;?T?‘Efw
h mARye h

Coeficiente de resistencia al avance debido a la sustentaciéon en el estabilizador

horizontal, 0.0096
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Estabilizador vertical: Con estos datos y mas los valores geométricos del estabilizador

vertical se pueden encontrar los siguientes valores:

4711 Sl® | + &
t i i §i et A et
=HvRv_,f‘Rz‘_5_ 1+ L, [_] +1|:||:|[—] ] Viam Viurh L Yiurh i
v el el

(& D,

oA

1S

Coeficiente de resistencia al avance a una sustentacién de cero en el estabilizador

vertical, 0.0003

2
C’
Cpy = L +27 Oy £, vHdmie 2w
v TARe LA fy

Coeficiente de resistencia al avance en el estabilizador vertical debido a la fuerza lateral,

0.000

Distribucién de la resistencia al avance en el ala: Con la ayuda de los siguientes datos
es posible determinar y visualizar en una grafica el comportamiento del coeficiente de

resistencia al avance a través de la envergadura del ala:

e Altitud, 10000 ft

e Velocidad de la aeronave en crucero, 130 knots
e Areaalar, 56.92 ft’

e Rata de aspecto del ala, 6.00

e Taper del ala, 0.6

e Angulo de flechamiento, 3.0 deg

e Pendiente de la curva de sustentacion en la raiz y punta del ala a un mach de 0,
6.0161rad ™

e Coeficientes de resistencia al avance en la raiz a una sustentacion de cero en el
ala, 0.0068

e Coeficientes de resistencia al avance en la punta, a una sustentacion de cero en

el ala, 0.0072

Con las siguientes ecuaciones se determina la grafica de comportamiento:

cd, ! ni= cdoﬂ s - ??|._ Cd'f’r; 5 _Cdﬂfj s |
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Cdl??|=cd0|??|+—é
‘:EMEI.S.

Figura 70. Distribucion de la resistencia en el ala
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Fuente: Los autores

Con esta grafica se puede ver el comportamiento de la resistencia al avance aplicada

directamente en el ala, a través de la envergadura.

Distribucién de la resistencia al avance en el estabilizador horizontal: Con los
siguientes datos es posible resolver las ecuaciones para poder encontrar la grafica que
muestre el comportamiento del estabilizador horizontal frente al coeficiente de
resistencia al avance:
e Altitud, 10000 ft

e Velocidad de la aeronave en crucero, 130 knots

e Area del estabilizador horizontal, 13.30 ft?

e Rata de aspecto del estabilizador horizontal, 4.51

e Taper del estabilizador horizontal, 0.50

¢ Angulo de flechamiento del estabilizador horizontal, 2.9 deg

e Pendiente de la curva de sustentacion en la raiz y punta del estabilizador horizontal a
un mach de 6.3598 rad ™

e Cocficientes de resistencia al avance en la raiz a una sustentacion de cero en el

estabilizador horizontal, 0.0043
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e Cocficientes de resistencia al avance en la punta, a una sustentacion de cero en el
estabilizador horizontal, 0.0042

Con las siguientes ecuaciones se determina la grafica de comportamiento:

cd, ni= Cdo;..j 5 - ?}‘|. Cdo” 5 _C'dofj 5 |

er(n1]

Cdlﬂl:cdol??l-kﬁ
;Egﬂ.s.

Figura 71. Distribucion de la resistencia en el estabilizador horizontal
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Fuente: Los autores

En comparacion con el coeficiente de resistencia al avance en el ala, se ve que en el
estabilizador horizontal tiene un comportamiento parabdlico con un valor maximo de

mas o menos 0.0500, que es mucho menor al presentado en el ala.

Distribucién de la resistencia al avance en el estabilizador vertical: Con los
siguientes datos es posible resolver las ecuaciones para poder encontrar la grafica que
muestre el comportamiento del estabilizador vertical frente al coeficiente de resistencia

al avance:

Altitud, 10000 ft

Velocidad de la aeronave en crucero, 130 knots

Area del estabilizador vertical, 6.53 ft*

Rata de aspecto del estabilizador vertical, 1.54

Taper del estabilizador vertical, 0.52
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e Angulo de flechamiento del estabilizador vertical, 30.0 deg

e Pendiente de la curva de sustentacion en la raiz y punta del estabilizador vertical a un
mach de 6.2504 rad ™'

e Coeficientes de resistencia al avance en la raiz a una sustentacion de cero en el
estabilizador vertical, 0.0063

e Coeficientes de resistencia al avance en la punta, a una sustentacion de cero en el

estabilizador vertical, 0.0069

Con las siguientes ecuaciones se determina la grafica de comportamiento:

cd, ! nl = Cdori 5 - ??|._ Cdorj 5 —cdofj S |

fer(m]

cdl??|=cd0|}?|+ﬁ
‘.Eq'ﬂ.s.

Figura 72. Distribucién de la resistencia en el estabilizador vertical
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Fuente: Los autores

Se puede apreciar en la grafica que la resistencia al avance tiene un comportamiento

casi lineal

167



Fuselaje: Con los datos de la mision, mas algunos datos, es posible determinar el

coeficiente de resistencia al avance del fuselaje subsoénico como se ve a continuacion:

Area del ala, 56.92 ft?
Area base del fuselaje, 0.05 ft°

Area mojada del fuselaje, 37.02 ft*

Longitud del fuselaje, 12.35 ft

Area frontal maxima del fuselaje, 1.31 ft°

Rugosidad equivalente, 0.00001333 ft

Diametro del fuselaje méximo, 1.28 ft

Con estos datos, mas los datos de la mision es posible encontrar con la ayuda de las

siguientes formulas la resistencia al avance del fuselaje.

i = i1+ £, P+
Dﬂ,f Dq;r_.g, stall DE{?,

Coeficiente de resistencia al avance del fuselaje subsénico a una sustentacion de cero,

este valor es de, 0.0012.

El coeficiente de resistencia al avance en el fuselaje debido a la sustentacion es de, 0.0

De esta manera con la siguiente ecuacion se encuentra el valor del coeficiente de

resistencia total en estado estable de la aeronave.

CDI = CDDW +CDLW +CDDF! +CDLh +C£:Dv +CDLP + CD

+
refract

C’Dn + C'an + CDL_}«
Csz‘sc
Este valor es de, 0.0874.

Distribucion de momentos en el ala: Para encontrar la distribucion de momentos en el

ala, se deben tener en cuenta una serie de pardmetros para luego ser computados y asi

determinar la grafica de distribucién de momentos en el ala:

e Altitud, 10000 ft.

e Velocidad de la aeronave en crucero, 130 knots.

e Punto de referencia en la coordenada X, 1 ft.

e (oeficiente de sustentacion en el ala en limpio, 0.2088

e Areaalar, 52.92 ft*
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e Rata de aspecto en el ala, 6.0

e Taper del ala, 0.6

e Angulo de flechamiento, 3.0 deg

e (Coordenada en X del apex del ala, 4.0 ft

e Pendiente de la curva de sustentacion en la raiz y en la punta del ala a mach de 0,
6.0161rad ™

e (oeficiente de momento de cabeceo con sustentacion de cero en la raiz y en la punta

del ala, -0.0887

Con las siguientes ecuaciones se puede determinar los valores que conforman la grafica

de distribucion.

[}{J‘ef _X.:zc'??']
c(7)

le??|=Emo'??'+Cf'??'

Despejando esta y otras ecuaciones se determina el coeficiente de momento vs la

localizacion a través de la envergadura, como se ve en la siguiente grafica:

Figura 73. Distribucién de momentos en el ala
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Fuente: Los autores

Como se puede ver en la grafica, el ala tiene un momento negativo, esto quiere decir
que tiende a meter la nariz, ademas que tendra un momento maximo en la punta.
Coeficiente de momento de cabeceo del ala y fuselaje para un coeficiente de
sustentacion de cero: Unos de los pardmetros importantes para la obtencioén de estos
coeficientes es establecer los datos que sirven a la hora de resolver las ecuaciones, como
sigue:

e Altitud, 10000 ft.

169



e Velocidad de la acronave en crucero, 130 knots.

e Area alar, 52.92 ft*

e Rata de aspecto en el ala, 6.0

e Taper del ala, 0.6

¢ Angulo de flechamiento, 3.0 deg

e Angulo de incidencia del ala, 0.0 deg

e Angulo de ataque del ala a una sustentacion de cero, -3.8 deg

e Coeficiente de momento de cabeceo con sustentacion de cero en la raiz y en la punta
del ala, -0.0887

e Espesor maximo del fuselaje, 1.70 ft

Teniendo estos valores se procede a realizar la obtencion de los valores por medio de las

siguientes ecuaciones:

f_’f_ )
- ko ][ L ( Mo 1y
I:---"'m = E: ”: Ty T )ﬂxq]]_—
o Sowclean W T S
f 36 53 2 (Cmo )M=EI
Este valor es el coeficiente de momento de cabeceo a una sustentacidn de cero en el

fuselaje, este es de -0.0002

2 —
ALy (COS h':-'r‘:lw ) Cm'-’f'wr +Cm'5'wf

_ (Cm'f’ )M1
Mow | ARy + 2cosMgga,, 2

.

Este es el coeficiente de momentos de cabeceo en el ala a una sustentacion de cero,

dando un valor de -0.0664

Frie

"

i = +
Mot clean Moy Mg

Este es el coeficiente de momento de cabeceo del ala-fuselaje a una sustentacion de
cero, el valor obtenido es de -0.0666.

Esto quiere decir que el comportamiento del coeficiente de ala-fuselaje tiene un
momento negativo.

Calculo del centro aerodinamico debido al cambio por el fuselaje: Para determinar
este parametro es necesario tener en cuenta unos valores encontrados anteriormente,

estos valores son listados como sigue:

e Areaalar, 52.92 ft?
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e Rata de aspecto en el ala, 6.0

e Taper del ala, 0.6

e Angulo de flechamiento, 3.0 deg

e Distancia en la coordenada X del apex del ala, 4.00 ft

e Pendiente de la curva de sustentacion a un mach de 0, 4.3228 rad '
e Pendiente de la curva de sustentacion en el ala, 4.3821 rad ™

e Distancia en la coordenada X del apex del fuselaje, 1.00 ft

e Espesor del fuselaje en la interseccion del ala, 1.70 ft.

Teniendo estos valores se procede a realizar los calculos para determinar el centro

aerodinamico:

L)

“f 85, (36.5){0.0785)

El centro aerodindmico de la aeronave debido al cambio por el fuselaje en términos de

la cuerda media geométrica, este valor es de -0.0184

C;,.w

Wf
— W —
Crofys —T|tanhm-w tanhLEw | +

La interseccion del ala-fuselaje en la cuerda del ala, 3.71 ft.

Centro aerodinamico del ala: Para determinar el centro aerodindmico en el ala se
deben especificar y determinar los siguientes parametros:

e Altitud, 10000 ft

e Velocidad de la aeronave en crucero, 130 knots.

e Areaalar, 52.92 ft?

e Rata de aspecto en el ala, 6.0

e Taper del ala, 0.6

e Angulo de flechamiento, 3.0 deg

e Distancia en la coordenada X del apex del ala, 4.00 ft

e Distancia de la coordenada en Z desde la linea de referencia hasta la cuerda en la

raiz del ala, 3.39 ft

Con estos términos se determinan los valores como se ve a continuacion:

171



E.::rcw. = Zcr A, T Ymge,, tAn IRy
El centro aerodinamico en la cuerda del ala esta ubicado a, 3.38 ft.

_ ‘;jfclﬁ'w — ‘{apexw u Amgey |
X =
farlnd —
W
T

Localizacion en X del centro aerodinamico en el ala en términos de la cuerda media

geométrica, 0.2474
Xacw - Xaﬁexw * acy
El centro aerodinamico del ala en la localizacion X, 5.18 ft.

Tgew = Yz tan A gy
La localizacién de la cuerda media geométrica del borde de ataque, relativo al apex del
ala, 0.4 ft
B 1+24,
i1+ 2, |

Ymgew

La distancia en Y de la cuerda media geométrica a la linea central del fuselaje es, 4.24
ft.

Centro aerodinamico del estabilizador horizontal: Para determinar el centro
aerodindmico en el estabilizador horizontal se deben especificar y determinar los
siguientes parametros:

e Altitud, 10000 ft

e Velocidad de la aeronave en crucero, 130 knots.

e Area del estabilizador horizontal, 13.30 ft?

e Rata de aspecto en el estabilizador horizontal, 4.51

e Taper del estabilizador horizontal, 0.50

e Angulo de flechamiento en el estabilizador horizontal, 2.9 deg

e Distancia en la coordenada X del apex del estabilizador horizontal, 10.88 ft

e Distancia de la coordenada en Z desde la linea de referencia hasta la cuerda en la

raiz del estabilizador horizontal, 3.68 ft

Con estos términos se determinan los valores como se ve a continuacion:

Each = E-::,.Hh +angch tan [’y

172



La localizacién en Z del centro aerodinamico en el estabilizador horizontal es, 3.68 ft.
Kaey, = Xapexh tHan

La coordenada X del centro acrodinamico del estabilizador horizontal es, 11.53 ft.
Xngey, ~ Ymgey, 0 ﬁLEh

La localizacion en X de la cuerda media geométrica en el estabilizador horizontal del
borde de ataque relativo al apex del estabilizador horizontal es, 0.21 ft.

By i1+ 2y
FYmge, T6(1+ A,)

La distancia en Y de la cuerda media geométrica del estabilizador horizontal a la linea

central del fuselaje es, 1.72 ft

Centro aerodinamico del estabilizador vertical: Para determinar el centro
aerodinamico en el estabilizador vertical se deben especificar y determinar los
siguientes parametros:

e Altitud, 10000 ft

e Velocidad de la aeronave en crucero, 130 knots.

e Area del estabilizador vertical, 6.53 ft*

e Rata de aspecto en el estabilizador vertical, 1.54

e Taper del estabilizador vertical, 0.52

e Angulo de flechamiento en el estabilizador vertical, 30.0 deg

¢ Distancia en la coordenada X del apex del estabilizador vertical, 10.46 ft

e Distancia de la coordenada en Z desde la linea de referencia hasta la cuerda en la

raiz del estabilizador vertical, 3.68 ft

Con estos términos se determinan los valores como se ve a continuacion:

Eacu = Zapexu t Zmge,

La coordenada Z del centro aerodinamico del estabilizador vertical es, 5.10 ft.

= +
X acy Xapexl_, Py
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La coordenada en X del centro aerodindmico del estabilizador vertical es, 11.95 ft.
g, T Yrgey tanﬁLEu
La localizacion en X de la cuerda media geométrica del borde de ataque relativo al apex

del estabilizador vertical es, 0.96 ft.

Localizacion del centro aerodinamico: La localizacion del centro aerodinamico de la

aeronave se determina de la siguiente forma, teniendo en cuenta los valores obtenidos

anteriormente:
Xc:c = Xapexw + gy + x.:chq}c' Ty T ﬂ"r.:chowa..

El centro aerodinamico de la acronave es, 5.76 ft

— _ ffrE'h S;.J _ _ ai'EC Sﬁ. —
xﬂcp_q}" = CLD: _&C‘E

C power

El centro aerodinamico de la aeronave en términos de la cuerda media geométrica es,
0.4321

= Tagy Ty ¥ D, + e, + DTy,

Eﬂcwf

La localizacion del centro aerodinamico del ala fuselaje en términos de la cuerda media

geométrica es, 0.2276

X A, + +x z,

acwf  apexy Amgw & ef Cwr

La coordenada en X del centro aerodindmico del ala-fuselaje de la linea de referencia

es, 5.12 ft.

4.1.7 Calculos Estabilidad y Control vuelo recto y nivelado: El analisis de la
aeronave del comportamiento de la aeronave durante las operaciones de vuelo recto y
nivelado se presenta a continuacion:

Margen Estatico: Este es una distancia no dimensional en porcentaje de la cuerda

media geométrica entre el centro de gravedad por delante del centro aerodindmico

SM = T — Fog

174



_ Kac (Xapexw Tmge )
xﬂﬁ' = —
cW
W = 0.4321
N (Xapexw i xmgcw)
teg T —
l:-':'I*‘I-?
%oy = 0.3281
SM=09.68 %

Siendo el SM de 10 % de la cuerda para aeronaves, se puede concluir que es un valor

correcto para el tipo de configuracién de nuestra aeronave.
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Diagrama de Trim:

Figura 74. Diagrama de trim aeronave morpheo
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Fuente: Los autores

m

Se emplean 20 angulos de ataque diferentes de -1 grados a 15 grados, y 20 deflexiones

del elevador de 30 a -30 grados.

La configuracion actual de la aeronave se encuentra dentro del tridngulo de trim, es
decir esta ubicado dentro de la zona de trimeabilidad, a un angulo de ataque 0.2 grados

y una deflexion del elevador de 3 grados.

Tabla 20. Datos para el cilculo de trim.

W = 456,9 b | Altitude = 10000 ft 4T= 35,0 deg F Uy = 130,00 kts

e = 0,00 deg = -2,7 deg Xi:g: h 43 ft ch = 2,49 ft

ts = 13,0 deg Cp Bop Fr = 0,0 deg
clean

= 0,0057

clean,M

= 0,0663
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%= 8,13 ft =373 # CL_= 02582 Cn, = 0,0259
(el o = 0,5020| 2% = 405 % % = 1.9 deg Ohs) = 4.5 deg
: [n]
%y = -4,5 deg i = 1.7 deg “min = -1.0 deg %nax = 15,0 deg
Sy =56.92 f° AR, = 6,00 heig, = 3,0 deg i, = 0,60
Kapex = 4,00 f " =100 dey CL, = 48727 rad" | Cn_ = 05060 rad’
y o ’

] 4l o = i _ f
CL = 06795 a0’ | “m = 10,8918 rag| “Ls =0.51957ad | G = -0,6818 rad
h 20 =]u]
Mumber c. = 20 8 = -30,0 deg E'Emax = 30,0 deqg Mumber &, = 20
Imin
= # = dr=1,24 ft ¥y = 0,3281
Hog, =528 Hey_, = 5.59 f oo
pa— }{ — . .
oy =0,2804 “Hatt LIl
foruw
Fuente: Los autores
Diagrama V-n
Figura 75. Diagrama V-n
B,00
Load Factar
" 500 [ .
4 400 -
300 ~
200 b .
100 «ef: _
0,00 _ =
00 .
20 .
300 - ~
a0 Lo | - | | R [l n .
© 0o 2500 50,00 7500 100 00 42500 150 00

Fuente: Los autores
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+1g Stall Speed
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2 Chipas
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£ =| +
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Chy = -5,265

mac(-]
Factor de carga limite para maniobra negativo
Hiimitf-) = =04 it
Mimitgy = 1,52 9

Velocidad de disefio minima equivalente

VCEﬂsmm = D'QVHEQS
_ Wgro.s.s
= =K,
S5 Sw
K4 -
C... = BB.A1keas
min

Velocidad minima equivalente para “dive”

VDE.::.Sm!'n = 1'25VC€|:25
VDW-Sm:'n B KDVCWSm:’M
Yo, =120,97 keas

Eaz
min

“Slope of the gust line for design cruise speed”

[.:?.?z] =Kg[Ude)cCLaSw
i

s 498 g o5

@nidly = 0,0425 keag

“Slope of the gust line for design dive speed”

498 W s

[ﬁ] _ % (Uae)p Cry Sw
)y
nidvly = 0,0213 keas

4.1.8 Analisis del rendimiento de la aeronave: Una vez realizados ya los célculos de
disefio de la aeronave se debe realizar un analisis de su rendimiento durante la operacion

de crucero y las operaciones de despegue y aterrizaje convencional o CTOL.
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Empuje — velocidad: Se tienen en cuenta las velocidades y el correspondiente empuje
que se obtiene en ese instante, este es representado por medio de una grafica, ya que

esta en funcion de:

— 2
T:zmﬂ' =F 'Ai".iru.sf b +Bﬂ1rusf Vot Cmru.sr |

Obteniendo los coeficientes de A, B y C. dando como resultado, 0.013 Ibs/knots, -3.773

Ibs/knots y 331.261 Ibs/knots, respectivamente.
Figura 76. Grafica de empuje disponible
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Fuente. Los autores

Velocidad de pérdida: En despegue se tiene en cuenta los valores del empuje del
motor, los coeficientes de sustentacion en configuracion de despegue, ademas de otros
datos como son, el area alar, la altura, el peso de despegue.

Con estos datos y con los datos encontrados anteriormente con la grafica se obtiene que,
con esta condicion el empuje disponible es de, 150 lbs, con un angulo de ataque de la
aeronave para despegue de, 15.2 deg, y una velocidad de pérdida en despegue de 39.41
knots.

Al igual para la configuracion en limpio de la aeronave, se modifican los coeficientes y
se eleva la altitud a 10000 ft. Obteniendo una velocidad de pérdida de 50.57 knots.

Para el aterrizaje, se hacen los célculos con una altura de cero ft, y con los coeficientes
de sustentacion para la configuracion de aterrizaje.

Se obtiene que la velocidad de pérdida es de 34.02 knots.
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Rendimiento en ascenso: Teniendo en cuenta los pardmetros mencionados con

anterioridad en este documento, se encuentra la siguiente grafica, que muestra un RC de

1313.09 ft/min, con un empuje de 80 Ibs.

Figura 77. Rata de Acenso
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Fuente: Los autores

En esta grafica se ve el efecto de la velocidad en la rata de ascenso.
Calculando el tiempo de rata de ascenso se obtiene un valor de 7.62 min, esto quiere

decir que la aeronave llegara a su punto maximo en 7.62 min.

Distancia de aterrizaje: Con un empuje de 30 Ibs, se obtiene una velocidad de pérdida
de 34.02 knots y una velocidad de aproximacion de 44.22 knots, ademds de una

distancia de corrida de la pista de 260 ft y una distancia de aterrizaje de 2068 ft.
Maniobra: Para movimientos de maniobra, como un pull — up o un push- over

instantaneo, se obtiene que la aeronave llega a un factor de carga de 2.68 g, como se ve

en la siguiente grafica del efecto de la velocidad sobre el factor de carga en maniobra.

181



Figura 78. Factor de Carga
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Fuente: Los autores

4.1.9 Datos y analisis de propulsion: La propulsion para esta aecronave esta dada por
dos micro turbinas FXR150 de Microjet Engineering Ltd, este motor como se vio
anterior mente proporcionara de empuje a la aeronave en vuelo recto nivelado
(crucero), en las maniobras de Loiter y en CTOL y proporcionara al sistema de
propulsion V/STOL (el sistema Fan-in-Wing) del poder para el funcionamiento de los
ventiladores, esto lo realizara mediante transmision neumatica la cual se llevara a cabo
por el sistema de valvulas divertoras explicado anterior mente.

Como se pudo observar en la figura 45 el Trust loading requerido por la aeronave es
de:

T =0.22
W

Lo cual teniendo en cuenta que el peso de la aeronave es de 456.9 libras se tendria un
empuje requerido de 100.518 Ibf debido a que la fabricacion de plantas motoras de este
tipo es muy reducida y a que normalmente las fabricadas hasta ahora ofrecen solo
empujes desde las 40 Ibf hasta 75 lbs, se selecciono el inico motor con el empuje
suficiente para satisfacer los requerimientos de la aeronave que es el que se podra

observar a continuacion. Por otra parte debido al tipo de mision que realizara la
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aeronave y al disefio del sistema de propulsion VTOL se implementara dos plantas
motoras, de esta manera la aeronave tendra una mayor efectividad y autonomia al
cumplir su mision ya que en el caso de que uno de los motores falle podra seguir
operando sin problemas y ademas cumplird con los requerimientos de la estructura del
sistema de propulsion VTOL

Las especificaciones técnicas del motor se muestran en la siguiente tabla:

Tabla 21. Especificacion técnica de la planta motriz

FXR150 Specification

Thrust: 150 1bs static
Maximum rpm: 79,000
Pressure ratio: 3.8:1

Fuel Consumption: | 2,500 ml/minute at 150 lbs

Fuel Type: Paraffin or Diesel and 2 stroke oil 2%
Dimensions: 205 mm diameter x 445 mm length
Weight: 19 Ibs

Fuente: http://microjeteng.com/hf150.html

Como se puede observar el FXR150 tiene una salida de 150 Ibs de empuje estatico, este
motor tiene un iniciador directo por kerosén, la gran capacidad de utilizar diferentes
tipos de combustible y el bajo peso del motor lo hacen ideal en aplicaciones como son

los UAV.

Figura 79. FXR150 micro jet engine con el sistema de ignicion

Fuente: http://microjeteng.com/hf150.html
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Figura 80. FXR150 micro jet engine

Fuente: http://microjeteng.com/hf150.html

Figura 81. FXR150 Medidas Diametro y Largo
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Fuente: Los autores

4.2 ANALISIS E INVESTIGACION DEL SISTEMA VTOL

Una de las ventajas del sistema seleccionado es que su funcionamiento en hover no es
afectado por las caracteristicas de disefio de la aeronave solo en el proceso de trancision,
en el cual las caracteristicas aerodinamicas del ala son tomadas en cuenta debido a que
aqui se puede observar como se vera el proceso de cambio entre la sustentacion

generada por el ventilador y la generada por el ala.
4.2.1 Componentes principales del sistema: En el estudio comparativo mostrado

anteriormente en esta investigacion donde se pudieron observar las diferentes

caracteristicas, ventajas y desventajas de los diferentes tipos de configuraciones VTOL,
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se puede observar por que se selecciono el sistema “Fan-in-Wing” como el sistema de
propulsién VTOL.

Este sistema como se muestra en la siguiente figura 82 es de una configuracion simple y
de pocos componentes los cuales se veran explicados y analizados mas detalladamente
en esta seccion del documento de investigacion, por ahora se mostraran y explicaran

brevemente.

Figura 82. Configuracion del sistema de propulsion VTOL

FPlantas Motoras

Ventilador Frincipal

Valvulas divertoras

Ventitador de Pitch

Fuente: Los autores

Plantas Motoras: La arquitectura del sistema esta configurado con dos plantas motoras,
esto con la finalidad de tener un sistema de respaldo ya que si una de las plantas
motoras llegara a fallar el sistema de ventiladores podria seguir funcionando, es claro
que se requeriria mas trabajo por parte de la planta motora restante pero esto permitiria
contar con la estabilidad necesaria para aterrizas de nuevo en tal caso que el fallo se
produjera. también por que si el sistema operara con un solo motor el rendimiento de lo
ventiladores no seria optimo ya que al estar alimentando 3 ventiladores con una sola
planta motora la exigencia para esta seria demasiado alta aumentando las posibilidades
de fallo del sistema debido al alto requerimiento de flujo por parte de los ventiladores.

Ductos: El sistema de ductos se podria definir como el sistema de transmision de
potencia, ya que estos son los encargados de llevar el flujo de aire desde los motores
hasta los ventiladores, el sistema debe estar en la capacidad de llevar el flujo de aire
hasta los ventiladores por eso la configuracion se debe realizar de tal forma que el
sistema puedo proveer este flujo ya se ha desde los motores o desde solo uno como se

muestra en el ejemplo de la figura 82.
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Valvulas Desviadoras: Las valvulas desviadoras hacen parte del sistema de
transmision de potencia, ya que estas estan encargadas de desviar el flujo desde la
tobera del motor hacia los ductos, el disefio de esta valvula normalmente es del tipo
mariposa pero se pueden presentar otros disefios esto depende directamente del criterio

de diseno del sistema.

Ventiladores: El sistema esta compuesto de 3 ventiladores, dos de los cuales estan
encargados de generar gran parte de la sustentacion ha estos se les llama ventiladores
principales, estos ventiladores también estan encargados del proceso de transicion, esto
mediante el desvio del flujo con el cambio de incidencia de los louvers como se
explicara mas adelante, el sistema cuenta con un tercer ventilador el cual genera una
sustentacion mas baja y principalmente controla los movimientos de pitch y yaw
debido a la ubicacion de este ventilador en la nariz del ventilador su tamafio es menor
que el de los ventiladores principales esto con el fin de reducir la resistencia producida
por la interferencia entre el ventilador y el fuselaje, en las paginas siguientes se vera con
mas detalle el disefio de los ventiladores sus diferentes partes y las diferentes
consideraciones a tomar en cuenta para tener un desempeflo optimo.

Scroll: El Scroll o persiana es un componente de los ventiladores y es el encargado de
transmitir el flujo desde los ductos hasta el sistema de tip turbine de los ventiladores el
analisis y las diferentes configuraciones seran mostrados mas adelante.

4.2.2 Consideraciones de diseio del ventilador: El ventilador como componente
principal del sistema principal de la planta motora VTOL debe ser analizado a
profundidad de manera que el disefio presente caracteristicas Optimas de operacion tanto
durante hovering como en la transicion.

Estudio de diferentes configuraciones del sistema “Fan in wing”: Como se observa

en la siguiente figura, se puede mostrar la configuracion tipica del ventilador.

Figura 83. Configuracion tipica del ventilador
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Fuente: Los autores

Basicamente hay dos tipos de disefios del sistema de ventilador que se deben considerar,
la primera es llamada de admision total, la cual consiste en que el ducto de gases
calientes provenientes del motor estd ubicado alrededor de todo el ventilador (360°), el
otro tipo de disefio es el de admision parcial el cual se diferencia de el de admision total
en que los ductos de los gases calientes solo cubren la mitad del ventilador (180°).

El disefio basico del ventilador ofrece una flexibilidad de ajustar este arco de admision
ya sea entre 180° a 360°. Para cualquier Lift fan su rata de presion y el ciclo del
generador de gases varia inversamente proporcional a la configuracion del arco de

admision. Esto tiene los siguientes efectos en el disefio del ventilador:

1. El peso del rotor y sobre todo el peso del ventilador es muy alto para las
configuraciones de admisién parcial, este efecto se ve mas marcado cuando el
ventilador opera a elevadas ratas de presion lo que requiere que las velocidades de
rotacion del ventilador serdn mads altas por lo que se necesitara las cubetas de las
turbinas sean mas grandes.

2. La altura sobre el rotor es mas grande en las configuraciones de admision parcial
debido a que la altura del ducto esta en funcidon de la altura de la cubeta, como se
observo en la figura 83 la altura de la cubeta varia inversamente con respecto al arco de
admision.

El grosor de los ventiladores de admision total y parcial en el perimetro del ventilador

se muestra en la siguiente figura.

Figura 84. Grosor de los ventiladores de admision total
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Fuente: PRZEDPELSKI Zygmunt J, Lift Fan technology studies

El espesor es calculado segun los pardmetros mostrados en la figura 84 y no incluye el
diametro de la tuberia pero si incluye el ancho de la cubeta de la turbina. La tendencia
general es que el espesor del ventilador para una sustentacion dada sea independiente de
la rata de presion del ventilador. El ventilador de admision parcial con su gran altura de
la cubeta sobre el rotor es mas sensitivo a la densidad de los caballos de fuerza y al
incremento de energia requerida para hacer funcionar los ventiladores de altas ratas de
presion. Para ventiladores con altas ratas de presion la configuracion de alimentacion
total alimentada por un generador de gases de baja energia, el didmetro de la cubeta es

mas grande que la profundidad del ventilador basico como se muestra en la figura 85
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Figura 85. Grosor de los ventiladores de admision parcial
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Fuente: PRZEDPELSKI Zygmunt J, Lift Fan technology studies

Para la instalacion de un fan in wing simple el espesor critico de los ductos pueden ser
parcialmente instalados en el fuselaje. En el disefio usando multiples fan in wing los
ductos tendrian que ser divididos mediante el uso de diferentes entradas. Cuando este es
necesario el parametro espesor del ventilador puede ser intercambiado por el pardmetro
de diametro de instalacion para obtener una configuracion 6ptima. En resumen se puede
decir que en el caso descrito anteriormente se puede sacrificar el espesor del ventilador
dandole un didmetro mayor lo que crearia un balance 6ptimo. Usando el disefio de un
ventilador convencional con motores de alta y mediana energia, el didmetro de los
ductos alrededor del ventilador no es un parametro critico, aunque cualquier reduccion
considerable en el espesor del ventilador por medios alternativos como es el uso de una
turbina radial, un ventilador sin estatores, el uso de IGV's hara que el diametro del los

ductos determinen el espesor de la instalacion.
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En conclusion alas con un alto dngulo de flechamiento y una baja rata de aspecto, que
son usadas tipicamente en aeronaves de combate pueden tener menor espesor, con la
aplicacion de ventiladores de admision parcial mientras que para alas con una alta rata
de aspecto y un angulo de flechamiento moderado el uso de ventiladores de admision

total pueden lograr esto.

Variacion de la configuracion del scroll: El scroll es en pocas palabras el ducto que
rodea el ventilador o el conjunto de transmision de potencia en el ventilador el cual es
una parte integral de cualquier ventilador que utilice el sistema de tip turbine y la
configuracion de este afecta directamente la configuracion del ventilador. Los scrolls
pueden ser disefiados de varias formas para optimizar la instalaciéon en cualquier
aeronave.

Las mayores variables de disefio son:

1. Arco de admision

Numero de mach del flujo del gas

Numero y localizacion de las entradas

Numero y localizacion de los ductos

Altura del gooseneck

A

Forma de la seccion transversal de la tuberia

Escoger una configuracion particular del scroll puede estar supeditado por las
consideraciones de salida del motor, la instalacion de los ductos entre el scroll y el
motor y la cantidad de poder transferido. En general el volumen del scroll y la
superficie del ala son reducidos a medida que el numero de entradas se aumente como

se muestra en la siguiente figura
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Figura 86. Comparacién de las diferentes configuraciones del scroll
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Fuente: PRZEDPELSKI Zygmunt J, Lift Fan technology studies

El volumen también disminuye a medida que el arco de admision es disminuido, pero
esto es usualmente desplazado por el aumento del didmetro del rotor y por lo tanto el
peso del rotor. En la siguiente tabla se muestran las dimensiones instaladas de un
ventilador de alta rata de presion tipico en funcidon de las diferentes variaciones de la

configuracion del Scroll.

Figura 87. Dimensiones instaladas de un ventilador de alta rata de presion tipico

TABLE VII

SUMMARY OF CRITICAL DIMENSIONS

Configuration ™1 T2 TRy Ry By RydR, Apcen/ ™y
1 70 53 63 67 133 120 1.63
I 53 63 33 63 106 126 1.43
1 67 63 53 63 120 126 1.55
v 67 63 53 63 120 126 1.54

£ £
e\

Configuration Configuration Configuration Configuration
1 11 III Iv

Fuente: PRZEDPELSKI Zygmunt J, Lift Fan technology studies
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En orden de minimizar los pesos del scroll la entrada debe estar localizada cerca o
alineada con los puntos de montaje para eliminar los esfuerzos por doblado.
Montaje del ventilador en el ala: Como se puede ver la siguiente es la configuracion

tipica del montaje del ventilador en el ala.

Figura 88. Configuracion tipica del montaje del ventilador
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collects forsion via

strong rib and differential
sparbending {0 leading edoe box

Fuente: PRZEDPELSKI Zygmunt J, Lift Fan technology studies

Se puede observar que el sistema consta principalmente de 4 puntos de montaje 2 en las
vigas del ala y dos en las costillas fuertes o Strong Ribs esto con el fin de que la carga
generada por la sustentacion del ventilador este distribuida de tal forma que no genere
dafios por fatiga o por la misma fuerza aplicada, también para que la sustentacion

producida por el ventilador se ha transmitida mas eficientemente a la aeronave.

Comparacion entre diferentes disefios de ventiladores: Como se ha presentado
anteriormente existen tres disenos basicos del ventilador los cuales estan constituidos
por, rotor estator, sin estator, ¢ IGV rotor. Se puede observar como estos son
comparados paramétricamente. Las areas primarias de comparacion son el tamafio de la
instalacion que es definido por la carga en el disco y la eficiencia relativa definida por la
rata de aumento.

Carga en el disco instalado:La carga de disco instalada de la sustentacion del
ventilador esta definido como la sustentacion total del ventilador dividido por el area de

la plataforma incluyendo el scroll.
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En las siguientes figuras se puede observar la comparacion de este parametro para las
configuraciones mencionadas anteriormente, tanto para admision total como para

admision parcial.

Figura 89. Ventilador de admision total.
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Fuente: PRZEDPELSKI Zygmunt J, Lift Fan technology studies

Figura 90. Ventilador de admision parcial
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Fuente: PRZEDPELSKI Zygmunt J, Lift Fan technology studies
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En esta figura se puede observar que la maxima efectividad de la carga del disco para un
ventilador convencional es 40% mas alta que la de un ventilador sin estatores y solo un
10% de los ventiladores con IGV.

Examinando estas figuras pareceria que el ventilador sin estatores tendria que ser 75%
el espesor de un ventilador convencional para proveer una sustentacion igual pero los
ventiladores con IGV pueden ser hasta un 94% de espesor de los ventiladores
convencionales. Los ventiladores con IGV muestran un incremento de sustentacion a las

ratas de volumen si es posible la reduccion tedrica del espesor mostrada en la figura.

Rata de aumento

La rata de aumento del ventilador esta en funcién del hp especifico del motor, la rata de
presion de disefio del ventilador y las eficiencias compuestas del ventilador, en las

siguientes figuras se muestran estos diferentes efectos.

Figura 91. Rata de aumento del ventilador
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Fuente: PRZEDPELSKI Zygmunt J, Lift Fan technology studies

194



Figura 92. Rata de presion del ventilador
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Fuente: PRZEDPELSKI Zygmunt J, Lift Fan technology studies

Figura 93. Rata de aumento deseada del ventilador convencional
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Fuente: PRZEDPELSKI Zygmunt J, Lift Fan technology studies

En esta ultima figura se muestra el cruce entre la figura 92 y la figura 93, e indica que
para una rata de aumento deseada el ventilador convencional tendrd un area mas
pequeia que otros disefios pero tendra un volumen més grande.

Procedimiento de calculo del area instalada: El area instalad del ventilador es como

se muestra en la siguiente figura
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Figura 94. Grafica para el calculo del drea instalada

Scroll Inlet
Area = 24
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Fuente: PRZEDPELSKI Zygmunt J, Lift Fan technology studies

Area del ventilador = 2I Rd@)
R=C+D
Donde C = 105Dy,

D N4ANT -0

Donde A es igual a la mitad del ducto de entrada a través del area seccional, y Dy, es el

diametro del rotor. Integrando se obtiene:

(C+D)do
I(m— - jde

f{cz + 4C;/K N +1—’;\(7z - 49)}19

O =N

Integrando.

Va 3 _ B 2
co 4c\/Kg(”_g)E N 42A(7z 0)

. T 3 T 2

=C’z +4.72CVA +2A

Sustituyendo para C
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0.86(Dy; ) +2.48(D;r WA +2A

Para una admision parcial del ventilador con scroll simétrico: area instalada

0.86(Dy; )* +1.24(D; WA + A

4.2.3 Analisis del sistema de propulsion “Fan-in-Wing”: Como se observo
anteriormente ya se a explicado el funcionamiento del sistema el cual consiste para esta
investigacion y para la aeronave estudiada en un sistema de 3 ventiladores, dos
ventiladores principales y un ventilador de pitch que controla los movimientos de pitch
y de yaw durante hovering en la siguiente figura se observa el funcionamiento del

sistema durante sus 3 etapas de operacion:

Figura 95. Etapas de funcionamiento del sistema
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>
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F T Lift Lift >

Thrust

Fuente: Los autores

Como se puede observar el sistema trabaja generando una fuerza mediante la
aceleracion del fluido por parte del ventilador en vuelo estacionario o hovering tenemos
que esta fuerza en sentido z serd la sustentacion producida por e sistema y que ha
medida que los louvers (F) cambian su angulo de deflexion hay una descomposicion de
esta fuerza en sustentacion y empuje estas fuerzas estan dadas por las ecuaciones 20 y

21 vistas en la seccidon 2.2.8 de este documento las cuales son:

F 1
<=1+ i ‘cos3,8‘sin,6’—i
Ts Vj vV,
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Donde Fz es la sustentacion o la fuerza en Z y Fx es la fuerza en X que es también el
empuje.Teniendo estas dos ecuaciones en cuenta también se debe considerar la
velocidad de salida del flujo del ventilador esta velocidad esta representada en la
ecuacion como Vj y esta dada por la ecuacion 16 de la seccion anteriormente
mencionada donde se demuestra su relacion con el empuje estatico del ventilador.
Ts=p-S¢ 'ij

Otro aspecto a tener en cuenta es que el empuje estatico total del sistema de los tres
ventiladores debe ser 456,9 1b que es el peso total de la aeronave pero se debe tener en
cuenta que empuje debe estar dividido equilibradamente entre los 3 ventiladores por lo
tanto ya que las ecuaciones mencionadas anteriormente corresponden a un solo
ventilador el empuje de be ser dividido de la siguiente forma:

Tsm=205.611b

Tsp=45.69 1b

Esto indica que cada ventilador principal estard generando un 45% del empuje total
(Tsm) necesario y el ventilador de pitch estara generando solo un 10% (Tsp) logrando
el equilibrio deseado.

Aplicando este pardmetro a la ecuacion de la velocidad de salida y teniendo en cuenta
que el area del ventilador Sf la cual fue obtenida tomando los pardmetros geométricos
del ala y la ubicacion del mismo en ella tenemos que:

Ventilador principal:

Ts=205.61lb
Sf =1.511t*

Ib - sec?
£ =0.0023769 e

Aplicando esto a la ecuacion:

v, = / Ts
P Sk

Obtenemos que:

Vj= 239,34ft/s= 141.8Knots
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Teniendo es velocidad y aplicando diferentes dngulos de deflexién de los louvers los
(cuales son tomados con respecto a la direccion del flujo) a las ecuaciones de fuerzas
obtenemos de las fuerzas del ventilador principal como se muestra en las siguientes

graficas.

Figura 96. Fuerzas en sentido X
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Fuente: Los autores

Esta grafica muestra el comportamiento de la relacion de la fuerza en X y el empuje
estatico con respecto a la variacion de velocidad de avancé de la aeronave se puede
observar que cuando la deflexion es 0 grados que es durante la etapa de hovering la
relacion es cero en la grafica se muestra como varia esta relacion al aumentar el dngulo
de deflexion y la velocidad de avance lo cual demuestra que a medida que haya un
aumento en la velocidad de avance va a ver una disminuciéon en el requerimiento de

empuje por parte del sistema.

En la siguiente grafica se tiene las fuerzas en Z que es la sustentacion producida por el

ventilador a diferentes velocidades y deflexiones.

Figura 97. Fuerzas en sentido Z

199



FuerzasenZ

1.4
1,2 -
1] — B=30 grados
’//// —— B=40 grados
IE 0,8 A B=50 grados
N B=60 grados
L 0,6 _
—— B=70 grados
0.4 - —— B=80 grados
—— B=0 grados
0,2
O T T T T T T T T T T

0 0,07 014 021 0,28 0,35 0,42 0,49 0,56 0,63 0,71
VIVj

Fuente: Los autores

Como se puede observar en la grafica tenemos que la mayor sustentacion es producida a
0 grados de deflexion esto es debido que a medida que hay un aumento de deflexioén por
parte de los louvers la resistencia inducida de estos reduce la sustentacion pero se
observa que a medida que hay un aumento de velocidad también hay un aumento de la
sustentacion, aunque hay una notable disminucion de la sustentacion al variar el &ngulo
de deflexion esto es deseado ya que en el momento de la transicion esta fuerza
producida por el ventilador se convierte en solo una sustentacion inducida a la
sustentacion del ala la cual a medida que aumenta la velocidad genera la sustentacion

requerida por la aeronave.

4.2.4 Analisis aerodinamica VTOL sistema “Fan-in-Wing”: El analisis aecrodinamico
VTOL se puede dividir principalmente en dos parte el andlisis aerodinamico del
ventilador y el andlisis del comportamiento del grupo ala ventilador durante la
transicion, el andlisis en transicion basicamente nos permite observar que cantidad de
sustentacion induce el ventilador al ala en el proceso ya mencionado el cual
basicamente consta de pasar de hovering donde toda la sustentacion esta dada por el

ventilador a el vuelo recto y nivelado donde la sustentacion esta dada por mayormente
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por el ala, durante el proceso de transicion la sustentacion va estar definida tanto por el
ventilador como por el ala, mientras la sustentacion del ventilador va disminuyendo a
medida que el angulo de los louvers aumenta la sustentacion del ala aumenta por el

aumento de la velocidad.

Analisis aerodinamico y disefio del ventilador: Como se pudo observar anteriormente
hay ciertos pardmetros de disefio para tener en cuenta en la configuracion del ventilador
después de los andlisis realizados en esta parte de la investigacion se puede concluir que
la mejor configuracion de disefio para el ventilador es un ventilador de admision total
con IGV’s teniendo estos parametros en cuenta y si observamos el andlisis echo al
desempefio del ventilador donde los resultados muestran que se necesita una velocidad
de salida del flujo del ventilador Vj = 239 ft/s para que el ventilador pueda generar la
sustentacion requerida, con estos datos se puede realizar un anélisis del comportamiento
y la configuracion necesaria del ventilador para que esto se cumpla.

Los datos que ya se conocen del ventilador son:

e Velocidad de Salida del flujo Vj=Va=239 ft/s

e Las dimensiones estan dadas por el arreglo estructural del ala lo que nos da:

Dmax = 1.39 ft

dhub= 0.62ft

Area anular Aa= 1.21 ft"2

e Para el disefio se asumid que el ventilador estaria rotando con una velocidad de
3000 rpm y que tendria una presion estatica de 2.5 WC

e También tenemos que el flujo del Ventilador serd igual a Q= 17378 ft*3/min

Teniendo en cuenta estos parametros podemos observar en la siguiente tabla los

resultados del analisis realizado al rotor del ventilador.

201



Tabla 22 Caracteristicas aerodinamicas del ventilador

Descripcion Simbolo Unidades |Formula Coordenadas del Rotor
Hub Media Punta
Fadio r ft 0,31 05 0,69
d¥r*ay,
‘velocidad de la Pala Vs form 12 e 243 A7 424 11 848,23
Componente rotacional de :
la velacidad helicoidal de {M]*E
aire despues de las palas v, fpm FpiR F 11754 E748 3374
tan (angulo relativo del Va "
flujo) tan & 1 Veg+1/2*V, 234 37 5 BB
Angulo relative del flujo A grados BB 91 7518 795
2 : *

W fprez | Fa t W 12T T 243669753 220635239 212636991

“elocidad relativa del aire |W fpm w.l'Wz 15609 22 14353 79 14532
6.8%r

Ancho de la pala ! ft Zg 0.,0439 0076 0,153
Perfil seleccianada MACAB42 MACA B2 MACABLT2
Camber o 12 12 12
Angulo de atague & grados 4 a5 3
Coeficiente de sustentacion o 1 107 053 0 95
tan ( angulo del flujo que E
pasa por el trailing edge) | tan & 1 Y 0,51 046 0,23
angulo delflujo que pasa
por el trailing edge a grados 39 247 12,95

Fuente: Los autores
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Teniendo en cuenta los parametros analizados en la anterior tabla se puede diagramar los

triangulos de velocidades del rotor del ventilador: escala 1:5 unidades milimetros

Figura 98. Triangulos de Velocidad del rotor del ventilador
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Fuente: Los autores
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Aerodinamica del conjunto ala ventilador en transicion : Se ha podido observar que los
ventiladores son sistemas de produccion de sustentacioén por lo tanto segun lo analizado
anteriormente por esta investigacion en el numeral 2.2.5, se puede determinar que mediante
el uso de las siguientes ecuaciones obtenemos tanto la sustentacidon inducida al sistema

como la resistencia al avance producida en transicion:

2 C
Ly - Yo ) [?_1’. -y 51 Cy §.:°’.....]
Ts ijE bnte/s LO; Sad 3 Pag

2
@ = % <+ Ej_' = E’R..E.. -+ ‘&I‘j‘ TE
T, T, T Tg  \Ta /) Sohgv2

Teniendo en cuenta que para la sustentacion inducida es necesario obtener valores tales
como: Ts, Empuje estatico, Vo, velocidad del aire en knots, Vj, velocidad del aire a la

salida del ventilador en knots, CL,, , la variacion del coeficiente de sustentacion con

defleccion de los flaps por unidad de rata de flan wing chord, por radianes, Af, area del

. . cl C : .,
ventilador en sq ft, S, area del ala en sq ft, 5 la variacion del coeficiente de sustentacion
)

en dos dimensiones con coeficientes de momentos por radianes y es igual a 3.0,/C ,

-B
3

dj angulo de flan en dos dimensiones y esta dado por %0 en radianes, S1 4rea uno, S2

area dos, estas areas son mostradas en la siguiente figura para obtener una mejor idea de
ellas, cl; coeficiente de sustentacion en la posicion tres.

Figura 99. Areas para los calculos de sustentacién inducido por el ventilador

7

§
AN\

Fuente: Los autores
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Al igual que para la resistencia al avance producida en la transicion tiene los siguientes
términos: Ts empuje estatico, Dy resistencia al avance ram en 1b, Di que es la resistencia al
avance inducida, p densidad.

Las cuales al analizarlas a diferentes velocidades de avance y a diferentes deflexiones del
flujo del ventilador como se mostré anteriormente podemos obtener tanto la sustentacion
inducida como la resistencia al avance inducida en transicion debido a esta induccion de la

sustentacion:

Figura 100. Lift inducido vs Velocidad de avance
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Fuente: Los autores

Figura 101. Drag debido a la sustentacién
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Fuente: Los autores
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4.3 ANALISIS Y SIMULACION DEL COMPORTAMIENTO DEL ALA

Esta simulacion tiene como proposito es andlisis del comportamiento del ala con dos
caracteristicas basicamente: La primera es el analisis del ala en limpio esto quiere decir que
no se toma en cuenta la existencia del ventilador (que para esta simulacién se asume como
un agujero en el ala) esto con el fin de observar las caracteristicas aerodinamicas de esta, la
segunda es el andlisis del ala con el ventilador como se menciono anteriormente esto con
el fin de mostrar el cambio de las caracteristicas aerodinamicas del ala, cabe mencionar que

en estas simulaciones no se tuvieron en cuenta la sustentacioén inducida por el ventilador.

Condiciones de la simulacion:

Para todas las simulaciones los parametros fueron constantes excepto por las pruebas a
diferentes velocidades la velocidad fue el tnico parametro que fue variado en las diferentes
simulaciones, teniendo esto en cuenta los pardmetros son:

e Propiedades del fluido:

T=518.69 °R

P=2.1162*10"3 psi

p=0.0023769 slugs/{t"3

Régimen del flujo= Subsdnico

Velocidades= 50 knots y 130 knots segun se especifique

o Especificaciones de la simulacion:

Estado estable

Sistema isotérmico

Aire gas ideal

No boyante

4.3.1 Analisis y simulacion: Como primera simulacion tenemos el analisis en dos

dimensiones del perfil seleccionado para el ala como se muestra a continuacion.
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Figura 102. Simulacion Grafica de Velocidades a través de la cuerda

Fuente: Los autores

Esta grafica muestra el comportamiento de la velocidad (50 knots) con respecto a la cuerda
de la raiz del ala de un perfil 4418, que fue escogido para la aeronave. U punto maximo se

encuentra mas o menos en la mitad del perfil.

Figura 103. Simulacion Grafica de presiones

NODAL SOLUTION

Fuente: Los autores
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Esta grafica muestra la presion de estancamiento, también a 50 knots, el comportamiento
del perfil es bueno, ya que como se observa este genera una gran presion en la parte

inferior, demostrando un comportamiento ideal de sustentacion.

Figura 104. Simulacion Grafica de vectores de velocidades

Fuente: Los autores

En esta se observa de forma vectorial como es el comportamiento del flujo a través del
perfil, se observa que este incrementa su velocidad a la salida y alcanza a crear una pequefia
separacion del flujo.

El andlisis fue realizado con la velocidad de pérdida de la aeronave y con la velocidad

maxima de crucero, estas velocidades son 50 knots y 130 knots respectivamente.

Figura 105. Simulacién grafica distribucion del drag parte superior del ala S0 knots

Fuente: Los autores
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En esta grafica se muestra el comportamiento de la fuerza en el eje Y, esta fuerza
representa la resistencia al avance del ala, a una velocidad de 50 knots, como se observa en
la gréafica esta distribucion de fuerza es caracterizada por medio de colores y se puede ver

como es el comportamiento del ala con respecto a la presion.

En la siguiente grafica se muestra el comportamiento del ala cuando a esta se le aplica una
fuerza en el eje Z, con una velocidad de 50 knots, esta es mostrada vectorialmente,

evidenciando asi que la maxima fuerza se concentra hacia la regiéon media del ala, y va

Figura 106. Simulacion grafica Vectores de fuerza 50 knots

— 6. 3R8e+00D
4.731e+000
3.194e+000

1.597e+000

—2.550e-004

[N]

0. 440 0.658 (m)

Fuente: Los autores

Disminuyendo a medida que se va aumentando la envergadura, generando de esta manera
la sustentacion.

Otra grafica que muestra este comportamiento en forma de contorno es mostrada a
continuacion, demostrando como se dijo anteriormente que la méxima concentracion de

fuerza o sustentacion esta en mas o menos la mitad del ala y disminuye al llegar a la punta.

209



Figura 107. Simulacion distribucion de la sustentacion parte superior del ala 50 knots
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Fuente: Los autores

El comportamiento del ala frente a una velocidad de 50 knots es mostrada a continuacion,
en estas graficas se puede ver como es el comportamiento de la velocidad, es facil de
apreciar, al contacto con el borde de ataque del perfil, este disminuye drasticamente la
velocidad, y va aumentando a medida que va pasando por el ala, hasta llegar a un punto en
el cual el flujo de aire empieza a disminuir su velocidad.

Figura 108. Simulacion Distribucion de las velocidades parte superior del ala 50 knots

Fuente: Los autores
Este comportamiento también puede ser visto, con mayor facilidad con la ayuda de la

representacion vectorial, que es mostrada en la siguiente grafica.
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Figura 109. Simulacion Distribucion vectorial de las velocidades en el ala 50 knots

(Vector 1)
—3.462e+001

2.597e+001

/
1.731e+001 |

Fuente: Los autores
Al igual que la velocidad y la fuerza, también se estudia el comportamiento del ala frente a

las presiones que esta soporta a la velocidad de pérdida de 50 knots

Figura 110. Simulacién distribucion de las presiones parte superior 50 knots

1)
— 4 551e+002
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Fuente: Los autores
Como se puede ver, la maxima concentracion de presion, se encuentra en el borde de
ataque del ala, esto debido al impacto del flujo de aire con el ala, ademas muestra un

comportamiento lineal a través de la envergadura del ala.
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Abhora se hace el mismo estudio pero aumentando la velocidad de 50 knots, que es la

velocidad de pérdida, a una velocidad de crucero de 130 knots.

Figura 111. Vectores de fuerza en el ala 130 knots

Fuente: Los autores

Figura 112. Simulacion distribucion de la sustentacion parte superior del ala 130 knots
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Fuente: Los autores

En estas graficas se muestran como es el comportamiento de la sustentacion, o de la fuerza

en el eje Z, este tiende a ser el mismo comportamiento, excepto que este es realizado a una
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velocidad de 130 knots, al igual que el anterior se observa que la maxima concentracion de
fuerza es obtenida en la zona media del ala y va disminuyendo a medida que va llegando
hacia la punta.

Las siguientes graficas muestran el comportamiento de la velocidad a medida que esta

circula a través del ala, como se ve a continuacion.

Figura 113. Simulacién distribucion de la Velocidad parte superior del ala 130 knots

Fuente: Los autores

Figura 114. Simulacion Vectores de velocidad 130 knots
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(Vector 1)

— 9 103e+001
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Fuente: Los autores
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En ambas graficas se puede ver con claridad como es la disminucién y el aumento de la
velocidad, cuando esta choca con el borde de ataque del ala, y como va disminuyendo a
medida que abandona la superficie del ala.

El comportamiento frente a la presion es mostrado en la grafica.

Figura 115. Simulacion Distribucién de presiones 130 knots
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9.740e+002
2.746e+002
-4 248e+002
-1.124e+003

-1.824e+003

523e+003

223e+003

3.922e+003

0.386 0. 594  (m)

Fuente: Los autores

Este tiene un punto critico, cuando choca con el borde de ataque del ala, hacia c/4 del ala
esta tiende a disminuir un poco, debido a la velocidad.

El analisis del ala con el agujero del ventilador es presentado a continuacion para ver el
comportamiento que este tiene con respecto al flujo y a la velocidad, teniendo en cuenta
que el andlisis se efectua variando las caracteristicas de la velocidad, primero se hace el

analisis con la velocidad de pérdida que es de 50 knots.
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Figura 116. Simulacion Distribucion del drag ala-agujero parte inferior

v

tour 1)

3. 375e+000

2. 945e+000

2.514e+00———

0.749  {im)

Fuente: Los autores

En esta imagen se ve como es la resistencia al avance generada en el ala, esta vista
corresponde a la inferior, se observa que por la parte inferior sobresale la resistencia creada
por el agujero, esta es vista alrededor de este y es de color verde, indicando que en esta

parte se concentran mas fuerzas en esta direccion.

Figura 117. Simulacion Distribucion del drag ala-agujero parte superior

1.221e+000

7.897e-001

- .7.215e-002

= -5.031e-001
[N]

0.748  {m}

Fuente: Los autores
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En esta grafica se ve el mismo comportamiento, pero esta es una vista superior de la misma
ala, se puede apreciar como se concentra la fuerza en la parte delantera del agujero y

después de el.

Figura 118. Simulacion Distribucion del Lift ala-agujero parte inferior

5 93de+000

4. 675e+000

3. 416e+000
2. 158e+000

061§

f— -3.600e-001
S - 1.6 19e+000

— -2.878e+000

[N

Fuente: Los autores

En esta grafica inferior se ve el comportamiento del ala cuando se le aplica una fuerza en la
direccion Z, es decir sustentacion, en el borde trasero se observa un poco de concentracion
de presion.

Figura 119. Simulacion Distribucion del Lift ala-agujero parte superior

3 416e+000

2. 158e+000

he-00 1

= - 1.6 194000

-2.878e+000

0.747  {m)

Fuente: Los autores
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Vista desde la parte superior, se observa que existe una pérdida en la sustentacion por
efecto del agujero, ya que en donde es la mayor concentracion de sustentacion estd ubicado
el agujero.

Figura 120. Simulacion Campo de velocidad del flujo ala-agujero

Fuente: Los autores

Figura 121. Simulacion Vectorial del flujo ala-agujero

9. 304e+000

Fuente: Los autores
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Estas graficas muestran como es el comportamiento del flujo a una velocidad de 50 knots,
cuando este pasa por la superficie del ala, se ve que en la parte superior se tiene la maxima
velocidad.

4.4 DISENO FINAL DE LA AERONAVE

En esta seccion se podrd observar el resultado final de investigacion y el disefio de la
aeronave también se observara un andlisis realizado de por que la aeronave resultaria
optima en su aplicacion en operaciones de rescate y se encontrara los planos de las
dimensiones generales de la aeronave y del ventilador disefiados.

4.4.1 Operaciones de rescate: Como se puede observar por los resultados de esta
investigacion y por el desarrollo del disefio de la aeronave, se puede concluir que la
aeronave es optima para la aplicacion en operaciones de rescate debido a su capacidad de
aportar un apoyo logistico.

La aeronave por sus capacidades tanto de duracién en el aire como sus capacidades
V/STOL se muestra adecuada para su aplicacion en operaciones de busqueda, como se
puede observar la aeronave tiene una duracion de vuelo de 19 horas aproximadamente de
las cuales 8 horas se utilizan para la operacion de loiter en la cual dependiendo el tipo de
loiter que se haga ya sea de penetracion o de pilar se podra realizar la operacion de
busqueda sobre el lugar del desastre o incidente

Figura 122. Tipos de Loiter Penetracion (der) Pilar (izq)

ZONA DEL ZONA DEL
INCIDENTE INCIDENTE

Base Fija de
despliegue

Fuente: Los autores
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También ya que la aeronave no esta limitada por las restricciones que una aeronave
tripulada puede tener es capaz de operar en situaciones de alto riesgo, por ejemplo si se
llegara a presentar un incidente quimico donde no sea posible un reconocimiento a una
altura segura debido a condiciones climatoldgicas o por humo generado por la quema de los
quimicos una aeronave tripulada no podria operar a un altura cerca al incidente ya que se
correria el riesgo que los pilotos sufrieran dafos fisicos debido a los quimicos
convirtiéndose ellos mismos en victimas, pero debido a que la aeronave disefiada no tiene
un piloto esta podria operar en alturas donde sea capaz de obtener la informacion deseada
sin tener que existir la preocupacion de un dafio fisico por los quimicos.

Si combinamos la caracteristica de no ser tripulada con la capacidad V/STOL de la
aeronave también podemos ver que la aeronave es capaz de operar con mas frecuencia esto
lo podemos ilustrar con otro ejemplo. Tomemos la siguiente figura teniendo en cuenta el
rango de operacion de la acronave y su capacidad de despegar de pistas no preparadas y de
no necesitar una base de operaciones muy grande se puede ver que la aeronave puede
operar muy cerca al sitio del incidente y aterrizar para reaprovisionamiento de combustible
sin tener que alejarse demasiado del sitio e inmediatamente volver a despegar para cumplir
su mision, esto lo puede realizar las veces necesarias sin tener que tomar en cuenta el
cansancio de un piloto lo unico que limitaria esta frecuencia de operacion es la

disponibilidad de combustible.
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Figura 123. Operacion de la aeronave en Busqueda.

La Frecuencia de
OPETACiON €5 Mayor
debido a su capacidad

de operacion extendida

ZONA DEL
INCIDENTE

Operacion YVTOL

_—

Base provicional de
operaciones

Base Fija de
despliegue

k -/Op eracion ¥ /STOL

Fuente: Los autores

Otro aspecto que hace resaltar esta aeronave como ya se ha mencionado es su capacidad de
vuelo estacionario o hover lo que le da la capacidad a la aeronave de obtener informacion

mas detallada del lugar del incidente como se muestra en las siguientes figuras

Figura 124. Vigilancia en Hovering

Fuente: Los autores
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Al tener esta capacidad la aeronave puede proveer informacidn sobre un sitio especifico en
tiempo real y con gran detalle.
4.4.2 Ubicacion de los componentes: En las siguientes figuras se puede observar la

ubicacion de los componentes principales:

Figura 125. Ubicacion sistema de Fans

[FANES PRINCIPALES

[PITCH FAN

Fuente: Los autores

Figura 126. Ubicacion sistema de vigilancia y motores

IMICRCRO TURBINAS
FXR1s0

HERMOVISION
IMICRON

ISISTEMA FLIR

Fuente: Los autores
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4.4.3 Estructura Fuselaje y Ala: El tipo de estructura semimonocoque del fuselaje y del
ala es mostrado a continuacion, aqui se debe resaltar como se ha solucionado la ubicacion

del fan

Figura 127. Estructura Fuselaje y ala

Fuente: Los autores

Figura 128. Ubicacion del Fan

Fuente: Los autores

222



4.4.4 Caracteristicas de la Aeronave: Después de realizar esta investigacion y segun los
datos obtenidos mediante los calculos realizados y mostrados anteriormente se tiene como

resultado las siguientes caracteristicas

Tabla 22. Caracteristicas de la aeronave

456,9 Ib
277 b
116 nm
10.000 ft
7.000 ft

8 horas

19,31 horas

56,92 ft"\2
18,48 ft
12,35 ft

513 ft

1,51 ft"2

205,61 1b

2 Microturbinas
FXR150

150 Ibs
663 ft/min
130 knots
79,8 knots

259 ft

357 ft
22 min
42 nm
Dos Camaras
FLIR,una
ubicada el la
parte de debajo
de la aeronave
(ULTRA 8500
KR), otra
ubicada en la
punta de la
Aeronave
(Thermovision
Micron)

Fuente: los autores
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5. CONCLUSIONES

Es importante y necesario la realizacion de este proyecto, ya que con la ayuda de esta
aeronave se puede hacer un mejor control de las condiciones que pueden llegar a ser
riesgosas para un ser humano, y que pueden ser realizados con mayor precision y sin poner
en riesgo vidas, al igual que de una forma autéonoma puede brindar respuestas a estos

acontecimientos inesperados, de una forma inmediata.

La forma mas eficaz de realizar un despegue vertical, sin incurrir a pérdidas demasiado
grandes es con la utilizacion del sistema fan-in-wing, gracias a sus caracteristicas
aerodinamicas y mecanicas, por la forma de distribucién del empuje, ademas de otras

caracteristicas que lo perfilan como la mejor opcidn de sistema de despegue vertical.

La utilizacién de aeronaves tipo UAV, pueden llegar a ser el futuro de la aviacion, para
operaciones que implican un riesgo elevado de posibles pérdidas humanas, ademas de ser
un dispositivo confiable y eficaz al momento de realizar las tareas asignadas, ademas de
contar con la facilidad de aterrizar en cualquier tipo de terreno, gracias a su sistema de

despegue y aterrizaje vertical.

Este tipo de configuracion de ventiladores en el ala, no crea grandes pérdidas de
sustentacion, al igual que incrementos excesivos de resistencia al avance, esto es debido a
la utilizacién de unos dispositivos que recubren el ventilador cuando este se encuentra en
vuelo de crucero, creando una superficie especial, que permite el libre paso del flujo de aire

a través de la superficie.

Debido a que el sistema fan-in wing es en si mismo un sistema generador de sustentacion
en el momento de la transicion de hovering a vuelo y recto nivelado no existen grandes
perdidas de sustentacion ya que lo unico que sucede es que debido al sistema hay en si una

transicion entre la sustentacion generada por el sistema y la sustentacion generada por el ala
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esto demuestra la eficacia del sistema ya que incluso cuando el ala empieza a generar
sustentacion después de haber pasado la velocidad de perdida los ventiladores alimentan la
sustentacion de la aeronave mediante la sustentacion inducida lo que produce que haya una

transicion mas uniforme y controlada.

En un pais como el nuestro o en otro pais en el cual se presente tanto amenazas por parte de
los desastres naturales como los son las inundaciones, terremotos, entre otros desastres y e
incursiones por parte de grupos al margen de la ley, una oportuna intervencion de una
aeronave puede marcar la diferencia para asi evitar una calamidad, y por medio de la
implementacion de una aeronave V/STOL se puede tener una mejor perspectiva de la zona
afectada por medio de la capacidad de permanecer estatico y de esta manera serd mas facil
ubicar algun tipo de victima en alguna zona que pueda representar la mayor concentracion
de victimas de una situacion de peligro, es asi que se aumenta la probabilidad de ubicar la

mayor cantidad de personas vivas, por medio de una aeronave no tripulada.

Las diferentes derivativas para estabilidad y control en vuelo recto y nivelado estan de
acuerdo a los valores predeterminados tanto tedrico como empiricamente para el buen
desempefio de una aeronave. De esta manera se puede concluir que la aeronave sera estable
durante el trayecto de vuelo recto y nivelado gracias a los métodos utilizados por los
diferentes textos y software del Doctor Roskam, esto se debe a que la aeronave se

comportara de manera convencional para vuelo recto y nivelado.

Para el vuelo en Hovering se llega a las derivativas de estabilidad y control de la aeronave
por medio de del método empleado por la AIAA para analizar la estabilidad y control para

Hovering.
El empleo de aeronaves no tripuladas en nuestro pais para cualquier tipo de actividad y en

nuestro caso particular para operaciones de rescate, estd en una etapa aun insipiente, pero

esto da pie a desarrollar aun mas algun tipo de investigacion para este tipo de aecronaves que
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pueden ser fabricadas en nuestro pais para el uso interno como para exportar a otras

naciones que requieran una aeronave no tripulada para sus operaciones.

El empleo de dos motores en la aeronave daria la posibilidad el empleo de la aeronave en
situaciones de rescate en algln tipo de rescate maritimo, esto solo seria posible si este se
producira en las proximidades de las costas, pero seria de gran utilidad en el caso que se
presente una calamidad en esta zona. La gran diferencia la marcaria la rapida intervencion
de la aeronave para realizar el rescate y podria representar el primer pardmetro en evaluar
estos tipos de desastres si se presentara cierta cantidad de estas aeronaves en bases que

bordeen la costa.

Debido a la implementacion de la capacidad V/STOL a la aeronave vemos que sus
capacidades como aeronave no tripulada se ven potenciadas debido a que le da la capacidad
de operar desde cualquier sitio, también le da la capacidad no tener que depender de una
base fija para su operacion ya que con esta capacidad la aeronave pede aterrizar en una base
de operaciones provisional cerca al sitio del desastre o incidente lo cual le daria un tiempo

util de operacién mas extendido.

Vemos que debido a la simplicidad de operacion y de la configuracion del sistema como tal
el sistema de Fan-in Wing es Optimo para las operaciones de despegue y aterrizaje vertical
VTOL ya que le proporciona excelentes capacidades en trancision asi como buena
caracteristicas externas como son la control habilidad y efecto positivd de tierra que este

genera.

Una de las ventajas que se pudo observar es la penalidad de peso que se tiene al
implementar el sistema Fan-in-Wing, pero aunque esta penalidad no es realmente alta
debido al tamafio de la aeronave se puede decir que vale la pena en comparacion con otros

sistemas mas complejos que tienen la misma penalidad de peso o incluso mas alta.
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Se pudo concluir por el resultado de los estudios de andlisis de performance que la
aeronave esta en capacidad de volar y operar segin los parametros especificados
inicialmente e incluso se superaron muchos de los parametros, pudiendo mostrar un sobre
disefio, pero esto es tomado como un buen factor por que el rendimiento necesario para la

realizacion de operaciones V/STOL es realmente alta.
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ANEXO A. DERIVATIVAS DE ESTABILIDAD Y CONTROL VUELO RECTO Y
NIVELADO
1. ESTABILIDD CONTROL Y DERIVADAS DE MOMENTO DE HINGE
1.1 ESTABILIDAD LONGITUDINAL
1.1.1 ESTADO ESTABLE

COEFICIENTES DE ESTADO ESTABLE

Airplane Steady State Drag Coefficient '301 = 0.0994
Airplane Steady State Lift Coefficient Cl_1 =0 7994
Airplane Steady State Pitching Moment Cn =0
Coefficient 1
i C

Alrplan'e Steady State Thrust Force T —001%
Coefficient 1
Steady State Thrust Pitching Moment Con _

) =10
Coefficient 1

1.1.2 VELOCIDAD

DERIVATIVAS RELACIONADAS A LA VELOCIDAD

Airplane Drag-coefficient-due-to-speed Co =g
Derivative )

Airplane Lift-coefficient-due-to-speed C,_=00119
Derivative Y

Airplane Pitching-moment-coefficient- Co =0
due-to-speed Derivative )

Airplane Thrust-coefficient-due-to-speed Cr = npers
Derivative u

Thrust-pitching-moment-coefficient-due- Cn
to-speed Derivative u

1.1.3 ANGULO DE ATAQUE

DERIVATIVAS RELACIONADAS AL ANGULO DE ATAQUE

230



Airplane Drag-coefficient-due-to-angle-
of-attack Derivative

C.  _ -1
D, =0,1732rad

Airplane Lift Curve Slope Including Flap
Effects

Coo_ -1
L,,=4 8730 rad

Airplane Pitching-moment-coefficient-
due-to-angle-of-attack Derivative

T
C""u-.: 05121 rad

1.1.4 ANGULO DE ATAQUE RATE

DERIVATIVAS RELACIONADAS AL ANGULO DE ATAQUE RATE

Airplane Drag-coefficient-due-to-angle-
of-attack-rate Derivative

CDE',; =0 rad”

Airplane Lift-coefficient-due-to-angle-of-
attack-rate Derivative

cooo_ -1
L, = 190684 rad

Airplane Pitching-moment-coefficient-
due-to-angle-of- attack-rate Derivative

Crs, = -3,6971 rad

1.1.5 PITCH RATE

DERIVATIVAS RELACIONADAS AL PITCH RATE

Airplane Drag-coefficient-due-to-pitch-
rate Derivative

i _ -1
Dq =0 rad

Airplane Lift-coefficient-due-to-pitch-rate
Derivative

CLq: 5 2670 rad

Airplane Pitching-moment-coefficient-
due-to-pitch-rate Derivative

Cmq = 77770 rad

1.2 ESTABILIDAD LATERAL DIRECCIONAL

1.2.1 SIDESLIP

DERIVATIVAS RELACIONADAS AL SIDESLIP

Airplane Sideforce-coefficient-due-to-
sideslip Derivative

Cy, =0.1957 rad

Airplane Rolling-moment-coefficient-due-
to-sideslip Derivative

G, = 00762 rad "




Airplane Yawing-moment-coefficient- Cnﬁ =00527 rad
due-to-sideslip Derivative

1.2.2 SIDESLIP RATE

DERIVATIVAS RELACIONADAS AL SIDESLIP RATE

Airplane. Sideforce—coefﬁci@nt—due—to— C‘fﬁf {00087 ra g
sideslip-rate Derivative

Airplane Rolling-moment-coefficient-due- C. = 00008 cad

|2 =
to-sideslip-rate Derivative F

Airplane Yawing-moment-coefficient- Cr. = 00032 rad
due-to-sideslip-rate Derivative §

1.2.3 ROLL RATE

DERIVATIVAS RELACIONADAS AL ROLL RATE

Airplane Sideforce-coefficient-due-to- Cv —0 g d-1
roll-rate Derivative

Airplane Rolling-moment-coefticient-due- G = 03964 rad”
to-roll-rate Derivative ¢

Airplane Yawing-moment-coefficient- Cr = -0,0202 rad
due-to-roll-rate Derivative :

1.2.4 YAW ROLL RATE

DERIVATIVAS RELACIONADAS AL YAW RATE

Airplane Sideforce-coefficient-due-to- Cy =0.1045 rad”
yaw-rate Derivative '

Airplane Rolling-moment-coefficient-due- C = 00R99 rad”’
to-yaw-rate Derivative '

Airplane Yawing-moment-coefficient- Cr —.00382 ad”
due-to-yaw-rate Derivative '

1.3 TIPO DE SUPERFICIE DE CONTROL LONGITUDINAL

1.3.1 ESTABILIZADOR
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DERIVATIVAS DE CONTROL DE LA INCIDENCIA DEL ESTABILIZADOR

Airplane Drag-coefficient-due-to- Cp _ -1
... L .. i = 0 rad

stabilizer-incidence Derivative b

Airplane Lift-goefﬁcient-due-to-stabilizer- CLi — 0.9805 vad

incidence Derivative h

Airplane Pij[ghing-mpment-coefﬁci;nt- Cmi = -1 9008 rad”

due-to-stabilizer-incidence Derivative h

1.3.2 ELEVADOR

DERIVATIVAS DE CONTROL DE LA INCIDENCIA DEL ELEVADOR

Airplane Drag-coefficient-due-to- Co. N
elevator-deflection Derivative 5 ———
Airplane Lift-coe.fﬁcient.-dug-to-elevator- C'—a = 07335 rad
deflection Derivative =
Airplane Pitching—mom;nt—coefﬁcignt— Cmﬁ =1 4220 rad
due-to-elevator-deflection Derivative &

1.4 TIPO DE SUPERFICIE DE CONTROL LATERAL DIRECCIONAL

1.4.1 ALERONES

Airplane Sideforce-coefficient-due-to- c, -1
i . . ¥r, =0rad
aileron-deflection Derivative &
- —— : - y
Airplane Rolhng moment coefﬁmgnt due C'a ~0.1890 rad
to-aileron-deflection Derivative a
Airplane Yawing-mom'ent-coe.fﬁci.ent- Cnﬁ — 00036 ra g
due-to-aileron-deflection Derivative a

1.4.2 RUDDER
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Airplane Sideforce-coefficient-due-to-
rudder-deflection Derivative

Cys =0,1697 rad”
¥

Airplane Rolling-moment-coefficient-due-
to-rudder-deflection Derivative

Ci, = 00239 rad”

r

Airplane Yawing-moment-coefficient-
due-to-rudder-deflection Derivative

C -
"5 = -0,0685 rad !

1.5 HINGE MOMENT

Elevator-hingemoment-coefficient-due-to-
elevator-deflection Derivative

Chy, = -0,5485 rad”

=

Rudder-hingemoment-coeffcient-due-to-
rudder-deflection Derivative

K
Che = -0,3547 rad
r

Aileron-hingemoment-coefficient-due-to-
aileron-deflection Derivative

Chﬁa = 01635 rad "

234




ANEXO B CUALIDADES DE VUELO DE LAS AERONAVES VSTOL

MIL-F-83300
Niveles de cualidades de vuelo

Se han establecido tres valores de estabilidad o pardmetros de control especificados. Cada
valor es una condicion minima para alcanzar uno de los tres niveles de aceptabilidad
relacionada a la habilidad para completar la mision operacional para la cual la aeronave fue
disefiada. Los niveles son:

Nivel 1: Cualidades de vuelo adecuadas para la mision en la fase de vuelo.

Nivel 2: Cualidades de vuelo adecuadas para completar la mision de la fase de vuelo, pero
algun incremento en la carga de trabajo del piloto o degradacion en la efectividad de la
mision, o ambas.

Nivel 3: Cualidades de vuelo tales que la aeronave puede ser controlada seguramente, pero
la carga de trabajo del piloto es excesiva o la efectividad de la misién es inadecuada, o
ambas. Categoria A fase de vuelo puede ser terminada seguramente, y categoria B y C para
fases de vuelo que pueden ser completadas.

Requerimientos para estado de falla de 1a aeronave

Cuando el estado de falla exista en la aeronave, una degradacién en cualidades de vuelo es
permitida solo si la probabilidad de encontrar un nivel bajo es suficientemente pequena. El
disefiador debe determinar, basado en la informacion disponible mas exacta, de la
probabilidad que ocurra cada estado de falla de la aeronave por vuelo.

Esta determinacion debe ser basada en el MIL-STD-756, excepto que (a) todos los
componentes de aeronaves y sistemas son asumidos para ser operados por un periodo de
tiempo, por vuelo, igual para el tiempo operacional de la mision para ser considerado por el
disefiador de la aeronave, y (b) cada falla especifica es asumida para ser presentada en
cualquier punto del vuelo y es considerado en el mas critico (en el sentido de cualidades de
vuelo). De esta probabilidad de estado de fallos y efectos, el contratista debe determinar la
probabilidad en conjunto, por vuelo, que una o mas cualidades de vuelo son degradadas a
nivel 2 por una o mas fallas. El contratista debe también determinar la probabilidad que una
o mas cualidades de vuelo son degradadas a nivel 3. Esta probabilidad debe ser menor que
el valor mostrado en la siguiente tabla.

Probability of encountering | Within operacional flight Within service flight
envelope envelope

Level 2 after failure <107 per flight

Level 3 after failure <10~ per flight <107 per flight

En ningun caso un estado de falla debe degradar alguna cualidad de vuelo fuera del limite
del nivel 3 (excepto un estado de falla especial aprobada)
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Hover y baja velocidad

Los requerimientos de hover y baja velocidad aplican para aquellas fases de vuelo de la
operacion de la mision de la aeronave la cual incluye hovering a una velocidad en tierra de
cero con vientos estables de alguna direccion en los limites del servicio envolvente de
vuelo, y maniobra en cualquier direcciéon a velocidades superiores a los limites del
envolvente de vuelo, excepto que los requerimientos especificados aplican para aquellas
esas condiciones donde el componente de velocidad de avance es mayor que 35 knots TAS.
Cambio en trim

La pendiente local de equilibrio relacion altitud-velocidad no debe exceder 0.6 grados por
knot para velocidad de perturbacion de al menos 10 knots en cualquier direccion acerca de
la velocidad de trim. Treinta y cinco knots o los limites del servicio envolvente del vuelo,
+10 grados en la altitud de roll, o un cambio de altitud de +10 grados en pitch que no
deben ser excedidos.

La configuracién y trim puede ser diferente en cada condicion de trim pero deben
permanecer fijos mientras se determina las variaciones de altitud-velocidad acerca de la
condicion de trim. Las aptitudes de referencia de banqueo del fuselaje no deben exceder
+10 grados a cualquier velocidad de trim. Estos requerimientos deben ser cumplidos en
todas las velocidades de avance.

Requerimientos de respuesta dinamica

Pitch (roll) Los siguientes requerimientos pueden aplicarse a la respuesta dindmica de la
aeronave. Los requerimientos aplican para respuestas de alguna magnitud que puede ser
experimentada en uso operacional. Si las oscilaciones son no lineales con amplitud, los
requerimientos oscilatorios deben aplicar para cada ciclo de la oscilacion.

Para el nivel 1 que es el que nos compete se tiene que todas las respuestas periodicas (raices
reales de la ecuacion de caracteristica longitudinal y la ecuacidon de caracteristica lateral-
direccional) deben ser estables. Modos oscilatorios de frecuencia mayores que 0.5 radianes
por segundo deben ser estables. Modos oscilatorios con frecuencias menores que o iguales
a 0.5 radianes por segundo puede ser inestable proporcionando la rata de amortiguacién que
es menos inestable que -0.10. Modos oscilatorios de frecuencia mayor que 1.1 radianes por
segundo, deben tener una rata de amortiguacion de al menos 0.3.

Amortiguacion direccional

Mientras en hovering a una velocidad del aire de cero, el modo de yaw debe ser estable y
el tiempo constante debe no exceder lo siguiente:

Nivel 1: 1.0 segundos.

Caracteristicas de control

Para asegurar un adecuado control de caracteristicas de hover a bajas velocidades, los

siguientes requerimientos deben ser completados iniciando desde eol vuelo a una velocidad
constante con una rata angular de cero.
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Control de potencia

Con el viento en las direcciones mas criticas relativas a la aeronave, el control restante debe
ser tal que simultaneamente aplicaciones abruptas de control de pitch, roll y yaw en la
combinacion de procedimientos mas criticos al menos en los cambios de altitud
especificados en la siguiente tabla, dentro de un segundo desde la iniciacion del control de
aplicacion de la fuerza.

Cambio de la actitud en un segundo o menos.

Level Pitch Roll Yaw
1 +3.0 +4.0 +6.0
2 +2.0 +2.5 +3.0
3 +2.0 +2.0 +2.0

Respuesta a la entrada de control

La rata en el cambio de actitud maxima, ocurre dentro de los primeros segundos siguiendo
un paso de desplazamiento abrupto del apropiado control, para la magnitud del comando de
control debe contenerse dentro de la siguiente tabla. Alli debe no ser objetable la no
linealidad en la respuesta de la aeronave para controlar deflecciones y fuerzas.

Respuesta a la entrada de control en un segundo o menos.

Fitch Foll NE=
Level Min Ml Min Mlax Min Myl
1 3 20 4 20 3] 23
2 2 30 25 30 3 45
3 1 40 1 1 1 a0

Margenes de control en maniobra

La magnitud de la inestabilidad y el control de potencia instalado debe ser tal que al menos
el 50% del momento de control nominal pueda ser comandado en la direccion critica a
través del uso de un control. Este requerimiento aplica a través del envolvente servicio de
vuelo dentro de =15 knots TAS de la velocidad de trim.

Potencia de control de altura
Iniciando de una rata de descenso estable de no mayor a 4 pies por segundo, suficiente
potencia de control de altura debe ser disponible para producir aceleraciones verticales no

menores que aquellas especificadas en la siguiente tabla, siguiendo una entrada de paso
abrupto de la magnitud de control de empuje. En cualquier caso, el estado establece de rata
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disponible de empuje-peso, T/W, no debe ser menor que el especificado en la siguiente
tabla.

Requerimientos de control de potencia para la altura.

Level Incremental Vertical T/W
Acceleration, g's

1 0,10 1.05

0.05 1.02

3 1.01

Oscilaciones en angulo de banqueo

Los valores de los parametros ¢y /@,, siguiendo un impulso de control libre de yaw, el

comando de control de roll debe estar dentro de los limites especificados en la siguiente
figura para los niveles 1y 2.

Figura 129. Limitaciones en la oscilaciéon del Angulo de banqueo

NeveLr

VIIIIIIIII IV

0 40 80 120 60 -200 240 280 320 360
Vs (DEG) WHEN p LEADS g BY 45° TO 225°
L 1 1

1 1 L i
-180 -220 -260 -300 -340 -20 -60 100 -140 180

1/,/, (DEG) WHEN » LEADS # BY 225° THROUGH 360° TO 45°

Fuente: MIL-F-83300
Excursiones de sideslip

La cantidad de sideslip resultante de violentos comandos de control de roll no deben ser
excesivos o requieren complicados u objetable coordinacién de timon. Para categorias de
fase de vuelo A y C, la rata del cambio maximo en el dngulo de sideslip para el pico inicial

de magnitud en respuesta de roll,

AB/ ¢1\ , para un violento comando de pulso de control de
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Aﬂ/¢1‘ X

roll no debe exceder los limites especificados en la siguiente figura. Ademas,

‘qﬁ/ ,B\ no debe exceder los limites especificados en la siguiente figura.

Figura 130. Limitaciones de excursion de sideslip
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)
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Fuente: MIL-F-83300

Estrategias de control y caracteristicas de control deseadas

Para determinar las estrategias de control del sistema 16gico de la aeronave, primero es
necesario definir las tareas del sistema ldgico de la aeronave que debe realizar y completar
los elementos de la mision. Como una herramienta para uso en descripcion de las tareas y
conduccion del andlisis, circuitos de control, como el mostrado en la siguiente figura es

utilizado.
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Figura 131 Diagrama logico
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Fuente: MIL-F-83300
La primera concierne con comandos apropiados de entrada que estdn asociados con las

tareas de control que el sistema logico esté tratando de realizar. Entonces la respuesta de la
aeronave a estos comandos de entrada y a la aerodindmica individual o realizadores de
control de propulsion deben ser considerados. La influencia del medio ambiente
circundante, incluyendo vientos y turbulencias atmosféricas, o cambios aerodinamicos
inducidos por jet en proximidad al suelo e ingestion de gases calientes, todos deben ser
tomados en cuenta.

La respuesta de la aeronave a cada entrada de control puede ser representada por la funcion
de transferencia de la aeronave con respecto a los controles o por la funcién de
transferencia de la aeronave con respecto a las discontinuidades. Las entradas de control
son ambas definidas por el sistema lo6gico entrada de open loop en respuesta al comando y
la entrada de closed loop en reaccion al error entre el comando y la respuesta actual de la
aeronave. Del diagrama de bloques de la figura 131la ecuacion que describe la respuesta de
la aeronave a el comando de entrada es.

r=Y,o+Y,g

Donde el control de entrada es

5=Y, +Y,(c-r)

Combinando estas ecuaciones se produce la relacion respuesta-a-comando:
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rY,(y, +Ycl)

c 1+Y,Y,
Si Y, es cercanamente equivalente a 1/ Y,, entonces r/c =1, y la respuesta sigue el orden

casi exactamente.

Principios concernientes a la estructura del control de circuito cerrado del sistema logico de
la aeronave pueden ser declarados antes de proceder al andlisis especifico de la aeronave.
La figura 132 presenta la estructura del circuito de control para control longitudinal y
lateral direccional basado en la suposicion que el control longitudinal de la aeronave en el
plano vertical, el cual envuelve la altitud de pitch, flight path angle, y airspeed, pueden
ser desacoplados del control en el plano horizontal, el cual involucra dngulo de banqueo,
heading, y sideslip. En la figura 132 el circuito de control que debe ser considerado
primero son aquellos involucrados con las altitudes de la aeronave. Altitudes de pitch o
roll, con respecto al horizonte, son de importancia primaria para control longitudinal o
lateral. Control de la altitud de la aeronave, que es la orientacion del ala, control de la
orientacion del vector fuerza primario, el cual es el vector de sustentacion de la aeronave y
permite la manipulacion de la aeronave longitudinal o lateral. Los cambios de altitud son
las respuestas rapidas que el sistema 16gico puede generar porque el control de pitch y roll

producen muy potentes momentos por rotacion de la aeronave.
Figura 132 Dindmica longitudinal y lateral

¥

- i
i g
. - i
Longitudina!
dinarics
e . & -7
Yioh Yy Yo -
e
* 0
Jﬁ &) b B o=
Lateral-Directional g
dynamics
e IPC ';pC * ¥
¥a e Yis -
> g

Fuente: MIL-F-83300

241



Ecuaciones Longitudinales en Hovering’: Las ecuaciones de movimiento estan descritas
por la velocidad vertical, velocidad longitudinal, rata de pitch angular y pitch attitude y por
las fuerzas longitudinales y verticales y las ecuaciones de momentos de pitch relativos con

la actitud de pitch y la rata de pitch:

u Xu 0 0 -g]lfu Xo
|Zu Zw 0 0 ||w N Z6
' Mu Mw Mg O ||q Mo
q 0 0 1 01|16 0

0

Las fuerzas aerodindmicas cerca de hover son insuficientes para estas derivadas para ser

significantes.

Las influencias en la estabilidad de la aeronave aparecen en las caracteristicas de las
ecuaciones longitudinales como una derivada de el determinante de los coeficientes de la
ecuacion de movimiento. .

La ecuacion caracteristica ~ Along = |IS — A| =0 donde I es la matriz identidad.

Expandiendo la ecuacion caracteristica en potencias de operadores s da como resultado:

s+~ Xu—Mg—2Zw)s® +(XuMag+ XuZws- ZwMgs® +(gMu— XuMgZus + g(ZuMw- MuZw = 0
Esta ecuacion se factoriza en dos raices de primer orden y un par complejas

(s—zw)[s® — (Xu+Mq)s> + XuMgs + gMu|=0
Se podrda observar que este término contribuye a unos de los modos primarios de
movimiento de la aeronave. El término de tercer orden tipicamente esta compuesto de una
raiz de primer orden y un par complejas. Si se tiene a ademas en cuenta que los pitching
moments causados por la velocidad en vuelo recto son cero (Mu=0), las raices se
simplifican ain mas

s(s —Zw)(s — Xu)s—Mq)=0

3 JAMES A. FRANKLIN. Dynamics, Control, and Flying Qualities of V/STOL Aircraft , Published by
AIAA, January 2002
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con una raiz en el origen, la raiz de primer orden (heave damping), y otras dos raices de
primer orden, una de las cuales esta definida por la aceleracion longitudinal de la acronave
en proporcion a la velocidad longitudinal y su aceleracién angular de pitch en proporcion
al pitch rate. Si esto fuese valido, la raiz de “heave damping” estard asociada con la
respuesta de la velocidad vertical de la aeronave y el término pitch camping con la
respuesta de pitch a las entradas de control.

Ecuaciones Lateral Direccional para Hovering : Los movimientos lateral-direccional
estan descritos por los estados para velocidad lateral, roll y yaw angular rate y roll atittude.
Las ecuaciones lateral direccional esta compuestas por una side force, rolling y yawing
moment, y por la ecuacion relativa al roll attitude y roll rate.

Como en el caso de las ecuaciones longitudinales para Hover, estos términos se han
simplificado para incluir solo los términos que producen fuerzas o momentos

aerodinamicos significantivos.

v Yv 0 g O v Yv
Lv L'p 0 L'r L's
P 1o 1IO 0 0 i 0 (°
¢ , , 1|2 ,
. Nv Np O NT N6
r r

La ecuacién cardcteristica lateral direccional que resulta de estas ecuaciones de

movimientos consiste en un par de raices reales y un par de raices complejas

Alat = (s+1/T r)(s+1/T, )(s> +2 W, +w > d)=0

Si la derivada L'r se puede despreciar, la primera raiz real, y si no se presenta la presencia

de una anguulo diehedro la ecuacion toma la forma

s(s-N'r)(s-Yv)(s-L'p) =0

la cual se factoriza en en una s libre y en tres términos de primer orden que caracterizan el

yaw, la velocidad lateral y la respuesta de roll de la aeronave.
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DERIVATIVAS EN HOVERING

Xy=-0118"
X =0g"
¥ 4 = -3.26 fiésirad
Xag =0 ftis” fin
R8T =0ftfs Jdeg
fu=10 5'1
Zw=-0125"
Z q=0ft/s/rad
Tag =014 fire’ fin
IoT=-17 fifs ideg
M u=0.018 rad/ fi-s
M w = 0.000854 rad/ fi-s
Mg=04z"
Mee =0.424 rad /5” fin
M T =0 rad /5° /in
Y,=01635"
p =351t/ seg-rad
Yr =136 ft/segrad
L', = -0.045 rad/ fi-s
Lh =018s™
ly=0s"
L' , =0.524 rad /5" fin
L'sy =0.085rad /s fin
N’y = 0.0016 radf fi-s

N -'p :|:| 5-1
Nr=-0265"

NG ,=0032 rad /s’ fin

Nsp =029 rad is* fin
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ANEXO C PLANOS DEL DISENO
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