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DESCRIPCION

En este proyecto se describe una metodologia para realizar el disefio preliminar
de un avion no tripulado comenzando desde la seleccibn de algunos
parametros iniciales (la mision), asi como identificar posibles caracteristicas y
geometrias basicas, para pronosticar posibles prototipos, hacer calculos de
pesos, para luego hallar la mejor opcion aerodindmica del ala, superficies de
control y empenaje. Como se acaba de mencionar se hace un proceso similar al
de un avién convencional, sin embargo, luego de establecer una geometria
preliminar se debe hacer una optimizacion para determinar la configuracion que
tendra la aeronave en vuelo vertical. Se hacen seleccion de motores y luego de
esto se debe recalcular nuevamente toda la geometria del avién ya que algunos
parametros han sido modificados. Luego de esto se hallan fuerzas y momentos

aerodinamicos para posteriormente hacer calculos preliminares de estabilidad y




control; se determinan opciones para controlar el vuelo vertical, se hace
seleccion de componentes electronicos, asi como del sistema de navegacion.
Por ultimo se hace una descripcion del proceso que se llevo a cabo para la

construccion de la aeronave y se establecen los costos que tuvo el proyecto.
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CONTENIDOS

Se describiran las principales secciones donde se indican los pasos a seguir
para el desarrollo del proyecto, tal y como sigue:

1. Perfil de la mision y estimacion de los pesos del avion.

2. Bocetos preliminares.

3. Requerimientos para velocidad de pérdida y de crucero, asi como las
distancias de despegue y aterrizaje segun FAR 23.

Céalculos de parametros aerodinamicos.

Seleccion del perfil aerodindmico del ala.

Dimensionamiento del fuselaje.

Dimensionamiento del empenaje.
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Sistema de despegue y aterrizaje vertical, transicion de vuelo vertical a

horizontal y viceversa.

9. Medicién del empuije.

10. Caracteristicas del vuelo VTOL.

11.Velocidad de rotacion de motores.

12.Método para contrarrestar contratorque de los motores y fuerza que estos
ejercen sobre el avidn.

13.Redimensionamiento del avion.

14.Diagrama V-N.

15. Estimacién de pesos clase I.

16. Estimacion de pesos clase |I.

17.Célculo del centro de gravedad.

18. Dimensionamiento de flaps.

19. Dimensionamiento de las superficies de control para (roll, pitch y yaw).

20.Calculo del angulo de incidencia del ala y de algunos coeficientes de
sustentacion.

21.Tren de aterrizaje.

22.Calculo del coeficiente de momento para pitch.

23.Métodos para predecir el drag.

24.Diagrama de trim.

25.Célculo de la fuerza lateral y de los momentos de yaw y roll.

26.Calculo de derivativas de estabilidad longitudinal y lateral.

27.Método de control de la actitud de pitch, roll y yaw de Anerkennung.

28. Sistema de estabilidad y control electromecanico.




29. Construccion del modelo.

30. Costos para desarrollar el proyecto Anerkennung.

METODOLOGIA

La técnica utilizada en este proyecto sera la de transformar un conocimiento
tedrico adquirido a través de la carrera, en un disefio practico que en un futuro
pueda llegar a ser construido, de este modo el enfoque a emplear en esta
investigacion, corresponde a la de tipo histérico — hermenéutico, cuyo interés
es lo préactico dirigido a la comprension del mundo simbdlico.

Para el desarrollo de este proyecto se tendrd como principal fuente de
recoleccién de informacion el servicio de Internet, al cual se podra acceder a
reportes técnicos relacionados con el tema y a paginas de referencia como la
NASA, donde se encontraran datos que seran utilizados en la investigacion;
por otro lado, se usaran diversidad de revistas y libros que contengan
informaciones de vital importancia en el desarrollo del proyecto. Por ultimo, las
referencias de conocimientos adquiridos y de tutorias de profesores e
ingenieros, podran ser de utllidad a la hora de realizar los calculos
preliminares.

En este proyecto se necesitaran de herramientas informéticas tales como los
programas: AAA (Aircraft Advanced Analysis), para el modelamiento del
avion; Solid Edge, para la realizacion de planos; ademéas se utilizardn
instrumentos y herramientas, laboratorios de electronica y mecanica. Con
todos los elementos descritos anteriormente se llevara a cabo un analisis y se
determinaran que datos son Utiles para el disefio.

La linea de investigacion del programa, la sublinea de la Facultad de
Ingenieria y el campo tematico del programa son como siguen:

e Disefio de aviones.

e Aviones no tripulados.

e Estructuras, aerodindmica y Avionica.

CONCLUSIONES

e En el presente proyecto cabe destacar la vision del proceso de disefio que
se adoptd desde un principio, donde en primera instancia se concibi6 el
disefio preliminar de una aeronave convencional, para posteriormente
hacerle modificaciones y adiciones en diferentes aspectos de disefio.

Todo esto con al &nimo de lograr establecer un antecedente en el disefio




de aeronaves de este tipo, que para el caso carece de biografia.

En la primera etapa de disefio se analizaron varias configuraciones de
aeronaves Vtol, considerando los aspectos positivos y negativos de cada
una de ellas sumado a la facilidad de construccién, se eligié una aeronave
tipo tilt rotor con un sistema de ducted fan con superficies post fan.

Se desarrollé el disefio preliminar de una aeronave no tripulada de
despegue y aterrizaje vertical, con un sistema de rotacion de motores tilt
rotor.

Se logro realizar un procedimiento matematico, mediante el cual se pudo
determinar parametros importantes en cuanto al vuelo de transicion se
refiere.

Se realizé un programa en una hoja de calculo donde se recopila gran
parte de la informacion del disefio del UAV; este programa se uso
frecuentemente para hacer las optimizaciones del disefio y disminuyo el
tiempo de ejecuciéon de éstas.

Se efectud el disefio y construccion de un banco de prueba de motores,
con el cual se pudo calcular la fuerza de empuje a un régimen
determinado. Este valor fue necesario determinarlo debido a que era una
variable primordial en el proceso de optimizacién alar y calculo de
velocidad de rotacion de motores.

Se establecio un método por medio del cual, fue posible la optimizacion
del ala, esto debido a que la superficie inicialmente calculada para una
aeronave convencional, excedia lo necesario para la aeronave vtol. Por lo
gue parte de la sustentacion seria cobijada por la componente vertical del
vector de empuje y la restante por la superficie alar, luego si se hubiese
usado la superficie inicial se incurriria en un sobredimensionamiento.
Como respuesta a la problematica de no poder adquirir motores
contrarotatorios, se pudo idear un modo de cémo contra restar el
fendbmeno que esto generaba, acordando un par torsor en sentido
contrario que me contrarrestara aquellos momentos. Esto se logro
mediante la incursion de un angulo entre los ejes longitudinales de los
motores.

La fase de despegue y aterrizaje vertical se caracteriza por el riesgo que

incurre la aeronave a perder el control y estabilidad, es por eso que se




ide6é un sistema de control electromecanico; accionado primordialmente
por tres gyros electrénicos encargados de censar la actitud de la
aeronave en los planos longitudinal, transversal y lateral-direccional.

Al mismo tiempo con el disefio del sistema de control fue necesario la
materializacion de lo censado por el mismo, en movimientos contrarios a
los que se pretendian corregir, por esto fue importante adoptar superficies
que pudiesen mover todo el conjunto. Esto fue posible mediante la
implementaciéon de diversos procesos matematicos adaptados a las
necesidades.

Se llevd a cabo el proceso de construir el plano de la aeronave en una
estructura con diferentes tipos de madera, reforzando ésta con materiales
compuestos y una viga principal circular de aluminio.

Se planted y ejecuto inicialmente la elaboracion del fuselaje en materiales
compuestos, labor que fue desechada debido al resultado final del
positivo del molde, esto debido a falta de experiencia en el manejo de
este proceso de manufactura.

La mejor opcion para la fabricacion del fuselaje era en un material de bajo
costo liviano y que se pudiera manipular facilmente, ademas que le diera
la rigidez necesaria a la aeronave, por eso se ultimé el poliestireno
expandible (icopor) como el insumo principal en la construccién del
fuselaje.

Esta aeronave es un vehiculo aéreo no tripulado UAV, sin embargo es
controlado desde una estacién en tierra por medio de un transmisor; para
que esta aeronave fuera autbnoma completamente seria necesario la
instalacion e implementacion de un sistema de piloto automatico
comandado desde tierra por medio de un software, motivo por el cual se
seleccion6 un programa existente para este tipo de aeronaves y
completamente compatible con ésta, que consta de un software control de
tierra, un modem de comunicacién y el piloto automatico, ademas se
seleccion6 una camara de vigilancia de bajo peso y compatible con el

sistema.
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INTRODUCCION.

El disefio de aeronaves comprende un campo muy dificil y complicado, requiere
de mucho estudio, investigacion y en muchos casos de experimentacion, todo esto
con el unico fin de llegar a satisfacer una mision especifica. En Colombia, existen
diferentes factores que son importantes a tener en cuenta, como su topografia, su
condicién econdmica y social, el conflicto armado al cual se ha visto sometido
durante los ultimos 50 afios y muchos otros; los cuales servirAn como puntos clave

a la hora de desarrollar ideas de como llevar a cabo este proyecto.

Viendo la problematica social existente en el pais y que las condiciones de orden
publico no son las mejores, se propone disefiar una aeronave que sea de
reconocimiento (ya sea de tropa o terreno), y cumpla con las siguientes
caracteristicas basicas: Que sea liviano, para su facil transporte; que pueda operar
en condiciones de medio ambiente adverso “selva” como las que existen en
nuestro pais; y que tenga un mecanismo de aterrizaje y despegue vertical, que

favorece su versatilidad ante otros tipos de aeronaves UAV.

Durante el desarrollo del presente proyecto de “investigacion” se tratara de innovar
en el disefio de una aeronave no tripulada de despegue y aterrizaje vertical. La
operacion de este tipo de aeronaves no es muy frecuente en el pais y en la

actualidad su disefio y produccién no es muy desarrollada.

Los alcances de funcionamiento y operaciéon en el pais se presentan desde
misiones de reconocimiento de tropa y terreno, busqueda de tropas enemigas y
localizacién, vigilancia del territorio colombiano, vigilancia del espacio maritimo y
espacio aéreo, vigilancia en fronteras con otros paises, ayuda en misiones de

basqueda y rescate, vigilancia de parques naturales, selvas y bosques, haciendo
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tareas de prevencién de explotacion; vigilancia de oleoductos, redes eléctricas,
torres de energia, vigilancia en la prevencion de propagacion de incendios
forestales, vigilancia urbana, control de trafico terrestre, vigilancia en carreteras y

vias.

En este proyecto se desarrollaran las dos primeras etapas del disefio: conceptual
y preliminar, donde se planteara y sustentara el disefio de una aeronave no
tripulada, para responder a las necesidades y requerimientos exigidos por la
industria militar e inclusive la civil, en el reconocimiento de tropa y terreno,
respectivamente. En la primera fase, se definira que tipo y que configuracion
tendra la aeronave, bosquejo del aparato, forma de propulsion, la geometria y
ubicacion del fuselaje, alas y motor, ademas de materiales a utilizar. Mientras que
en la siguiente fase se establecera el disefio definitivo de la aeronave, peso y
costos; se seleccionara un sistema autonomo de navegacion debido a la condicidon
de una aeronave UAV; también se hara el modelo de una aeronave a escala con
motivo de verificacion de condiciones de vuelo, teniendo en cuenta que no se
incluira el sistema de navegacion, para en ultima instancia culminar esta etapa con

la realizacion de los planos del disefio creado.

Para finalizar, la idea de realizar este proyecto se sustenta en la necesidad de un
avance tanto académico como tecnolégico en el area del disefio de este tipo de
aeronaves, sin olvidar el aporte a la inteligencia militar u otro sector para el cual se
destine su utilizacion; ya que aunque ha sido un campo algo explotado, es preciso
mencionar que el principal fin del presente proyecto no es mas que el interés de

incursionar en tan complejos temas que no han tenido la suficiente atencion.
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1. PLANTEAMIENTO DEL PROBLEMA.

1.1. ANTECEDENTES.

En el ultimo siglo se han obtenido avances significativos desde el inicio de la
aviacion hasta la actualidad. Se puede decir que cada innovacion en el sector de
la aviacion lleva a una cadena de avances en pro del mejoramiento de los
primeros modelos construidos. Con estos avances se han desarrollado aeronaves
que desde la época de los hermanos Wright en 1903, como también en la primera
y segunda guerra mundial, han mejorado la eficiencia de la aviacion, dando las

pautas tecnoldgicas para la realizacion de nuevos disefios de aeronaves.

El disefio de aeronaves en Colombia no tiene mucha historia, sin embargo, desde
la creacion de carreras como la Ingenieria Aeronautica, han aumentado los
proyectos de investigacion en este tema. En el campo de aeronaves no tripuladas
(UAV), son muy pocos los antecedentes que se pueden mencionar en Colombia,
pero sin embargo, es de especial importancia una investigacion realizada por el
ingeniero Mario Andrés Cérdoba G., que disefio un robot aéreo capaz de volar y
realizar su mision autbnomamente, el aero-robot EFIGENIA es un vehiculo aéreo
robotizado, no tripulado (UAV), de despegue y aterrizaje vertical, 0 en pistas muy
cortas (S/VTOL), auto controlado mediante la combinacion de una red neuronal

digital y un sistema experto difuso.
Otros antecedentes que podemos citar son algunas investigaciones, realizadas en

la Universidad de San Buenaventura como: El disefio conceptual de una

estructura de una aeronave no tripulada; el disefio conceptual de una aeronave no
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tripulada; y también la implementacion de los sistemas electronicos base para una
aeronave no tripulada (UAV). Los anteriores proyectos, solamente se limitaron a
una rama especifica del disefio, la primera solo a disefiar una estructura de una
aeronave con ciertas propiedades y caracteristicas, la segunda a todo el disefio
conceptual que involucra, seleccion de componentes, primeros calculos de
geometria y seleccion de propulsién; la tercera investigacion, se encargd de
buscar un adecuado sistema electréonico para ajustarlo a una aeronave no
tripulada; ahora, en la parte de del disefio de un avién V/TOL el espectro de
investigaciones realizadas se estrecha mucho mas, debido a que este tema
especifico no se ha tocado, por lo que en cuanto a este tema no se tiene

antecedentes.

1.2. DESCRIPCION Y FORMULACION DEL PROBLEMA.

En Colombia, el sector aeronautico requiere de cambios importantes, como
innovaciones en lo referente al disefio de aeronaves. En este aspecto, se ha visto
la necesidad de implementar varias soluciones a un problema de orden publico y
otros aspectos de seguridad y organizacién, como lo es: la localizacién exacta del
enemigo en un combate, blsqueda y hallazgo de personas desaparecidas, ayuda
en labores de rescate, reconocimiento de tropa y terreno, vigilancia del espacio
maritimo y aéreo, vigilancia de redes eléctricas y torres de energia, redes de
oleoductos, vigilancia en parques naturales, vigilancia de bosques y selvas,
vigilancia en la prevencién de propagacion de incendios forestales, vigilancia en
zonas urbanas y control de trafico entre otras, para esto se disefiar4 una aeronave
no tripulada con despegue y aterrizaje vertical, lo cual hace que ésta sea muy

versatil y pueda cumplir con sus objetivos.
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Para este disefio, es necesario que se cuente con materiales no muy pesados,
baja resistencia al avance, capacidad de control y bajos costos de reparacion y
mantenimiento, es por eso que una aeronave no tripulada, debe ser disefiada con
el fin, que contribuya con estas caracteristicas, que tenga el mecanismo de
despegue y aterrizaje vertical. La construccion de un nuevo modelo de aeronave,
implica el disefio de cada una de las partes que lo conforman bajo un margen de
seguridad y confiabilidad. La falta del disefio de un avién no tripulado para
reconocimiento, y la necesidad del desarrollo de este proyecto, hacen que sea

imprescindible plasmar y responder la siguiente pregunta:

¢Es posible disefiar un avion no tripulado con despegue y aterrizaje vertical,
liviano para que pueda ser levantada en vuelo vertical por dos motores, y para que

pueda utilizarse como avién de reconocimiento?

1.3. JUSTIFICACION.

La razon principal por la que se pretende realizar este proyecto, es la de optimizar
las operaciones de las fuerzas militares, para el cumplimiento de sus objetivos,
como el avance de la inteligencia militar. Ademas, se pretende no solo que este
avion sea util militarmente sino también que pueda ser usada en mdultiples
propésitos. En segunda instancia, este proyecto busca aportar nuevas ideas que
promuevan el avance tecnolégico a nivel nacional e incentivar la investigacion en
temas concernientes a este disefio. Cabe anotar que se cuentan con soportes
técnicos y logisticos necesarios, por medio de los cuales se podra llevar a cabo
esta investigacion. Por dltimo, este proyecto pretende sintetizar todos los
conocimientos adquiridos a lo largo de nuestra formacion académica como

ingenieros.
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La importancia de la investigacion radica en la necesidad de disefiar un avién no
tripulado. Con el desarrollo de este disefio se contribuye al crecimiento de la
aviacion en este tipo de categoria de aviones, ademas se aporta un estudio serio
del proceso entero para el disefio de aviones, el cual, servira de base tanto para
estudiantes como profesores, puesto que, este documento estara a la disposicion

de todo aquel que lo requiera.

1.4. OBJETIVOS DE LA INVESTIGACION.

1.4.1. Objetivo general: Disefiar de forma preliminar un avion no tripulado, con
despegue y aterrizaje vertical, que sea liviano, para su facil transporte; y cuya
funcién sea la de reconocimiento; ademas de la construcciéon de un modelo a

escala para verificar sus condiciones de vuelo.

1.4.2. Objetivos especificos: Para el desarrollo del proyecto se plantean asi:

e Investigar diferentes caracteristicas aerodinamicas que tienen los aviones de

este tipo.

e Evaluar diferentes configuraciones de estructuras aerodindmicas con el fin de

encontrar la mejor opcion.

e Realizar calculos aerodindmicos y estructurales de forma preliminar.

e Seleccionar un sistema adecuado de navegacion existente, para que este

disefio cumpla con la misién establecida.
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e Realizar el disefio de un avibn no tripulado que cumpla con unos
requerimientos basicos, como son: que sea liviano, para su facil transporte;
resistente; de despegue Yy aterrizaje vertical, con minima resistencia

aerodinamica y de facil mantenimiento.

e Verificar condiciones de vuelo del avién a través de la construccion de un

modelo a escala.

e Documentar en un informe escrito todas las investigaciones realizadas.

1.5. DELIMITACION DEL PROBLEMA.

1.5.1. Alcances: El proyecto se llevard hasta una instancia de calculos
preliminares para realizar la construccién de un modelo a escala, y verificar sus
condiciones de vuelo, para demostrar una interaccion entre el disefio real y
tedrico. No se tendra en cuenta la parte de manufactura del avion con navegacion
incluida; tampoco se disefiara el sistema de navegacion y de propulsion, en lugar
de ello, se seleccionaran herramientas que se acomode a las condiciones del

proyecto.

1.5.2. Limitaciones: El proyecto de investigacion se limita al disefio preliminar de
un avién no tripulado, con despegue y aterrizaje vertical, de poco peso para
facilitar su transporte. Las limitantes que se presentan para el desarrollo del

proyecto son:

e Falta de recursos econdémicos para hacer una construccion real del disefio, con

instrumentos de navegacion a bordo.
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Acceso a un tanel de viento cuyas dimensiones sean apropiadas para realizar

las pruebas aerodindmicas del disefio real.

Falta de investigaciones realizadas en el tema de aviones no tripulados que

tengan despegue y aterrizaje vertical.

Restriccion de espacio al interior del avion para transporte de carga paga,

teniendo en cuenta las caracteristicas del proyecto.

Tecnologia en motores pequefios que puedan ser utilizados para el despegue
y aterrizaje vertical.

Error humano en la realizacion de calculos.

Poco conocimiento que se tiene para disefiar un sistema de navegacion, para

hacer que el avion sea auténomo.

Tecnologia de instrumentos necesarios para satisfacer la mision adaptable a

los requerimientos de la misma.
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2. MARCO REFERENCIAL.

2.1. MARCO CONCEPTUAL.

e Aeronave: Estructura con capacidad de carga que puede moverse a través del
aire, sustentada por su propia fuerza de ascensional, o bien por la accién

dinamica del aire con sus superficies.

e Aerodinamica: Es la parte de la mecanica de fluidos que estudia los gases en
movimiento y las fuerzas o reacciones a las que estan sometidos los cuerpos
que se hallan en ellos. A la importancia propia de la aerodinamica hay que
afadir el valor de su aportacion a la aeronautica. De acuerdo con el nimero de
Mach o velocidad relativa de un movil con respecto al aire, la aerodinamica se
divide en subsoénica y supersénica seguin que dicho nimero sea inferior o

superior a la unidad.

e Estructura: Es un mecanismo que soporta y transmite diferentes cargas y
ademas provee integridad a los cuerpos.

e JPO: Joint UAV Program Office.

e Motor: Maquina que convierte energia en movimiento o trabajo mecéanico. La
energia se suministra en forma de combustible quimico, como gasoéleo o
gasolina, en este caso un combustible con 10% de nitro-metano y aceite de
ricino, y el trabajo mecénico que proporciona suele ser el movimiento rotatorio

de un arbol o eje.
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e Navegacion: Ciencia que determina la posicibn de un barco, avion o misil
teledirigido, y que traza una direccion para llevar de forma segura y sin

obstaculos el aparato desde un punto a otro.

e UAV: (Unmanned aerial vehicle) Aeronave no tripulada.

2.2. MARCO LEGAL O NORMATIVO.

En Colombia las aeronaves no tripuladas de este tipo no se basan todavia en un
reglamento, por lo tanto no estdn sujetas a certificacion por parte de la
Aeronautica civil, por lo que no se va a tener en cuenta durante el proceso de

disefio y construccion.

2.3. MARCO TEORICO.

2.3.1. Generalidades: Existen tres tipos de aeronaves, excluyendo misiles, que
pueden volar sin ser piloteadas. Estos son los vehiculos aéreos no tripulados, por
sus siglas en ingles “UAV” (unmanned aerial vehicles), vehiculos piloteados por
control remoto, cuyas siglas en ingles corresponden a “RPV” (remotely piloted
vehicles), y los “drones” o aeronaves radios guiadas. Todas estas son por
supuesto aeronaves no tripuladas por eso el nombre de “unmanned air vehicle” o
“UAV” puede ser puesto como el titulo genérico. Algunas personas usan la
intercambiabilidad de los términos “UAV” 0 “RPV”, pero la verdad es que el “RPV”
es controlado o piloteado desde una locacion, asi un RPV siempre es un “UAV”,
pero un UAV, que realiza misiones preprogramadas autbnomas no siempre es un
“RPV”.
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Figura 1. Algunos UAV’s tipicos.

GUARDIAN PREDATOR

EXDRONE

POINTER

SKYEYE

DEEP PENETRATOR

Fuente: HOLDER, Bill. Unmanned Air Vehicles, an illustrated study of UAV’s.

En el pasado, estas aeronaves fueron llamadas “Drones”, que son aviones sin
piloto controlados por sefiales de radio. Sin embargo, el termino de “Drone”
connota un vehiculo que tiene flexibilidad limitada para realizar misiones
sofisticadas y que vuela persistentemente, monétonamente y de una manera
indiferente, como un avién objetivo teleguiado (target drone). Asi como el “UAV” es
controlado manualmente o por un sistema de navegacion preprogramado, este no

necesariamente debe ser pensado que deba ser controlado por alguien que tenga
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habilidades de piloto. Los UAV usados por los militares usualmente tienen auto
piloto y sistema de navegaciéon que mantiene la actitud, altitud y la guia con

respecto a la tierra.

El control manual usualmente significa controlar la posicién del UAV ajustando
manualmente el rumbo, altitud, velocidad, etc., a través de interruptores o
“joystick” (palanca de mando) localizado en una estacion de control en tierra, pero
permitiendo que el auto piloto estabilice el vehiculo y que asuma el control cuando

el curso deseado sea el obtenido.

Los sistemas de navegacion de varios tipos (GPS, radio, INS (sistema de
navegacion inercial)) permiten la preprogramacion de misiones que podrian 0 no
ser manejadas manualmente. Como minimo un sistema tipico de UAV’s esta
compuesto por vehiculos aéreos, uno mas controles de tierra y estaciones de
control y planeacion, carga paga y transmision de datos. En adicibn muchos
sistemas incluyen lanzamiento y subsistemas de restablecimiento, controles de

tierra y equipos de mantenimiento.

Algunos términos usados que describen los sistemas de un UAV son:

¢ MICRO: Este es un nuevo término de clase de “UAV”, que esta en una etapa
conceptual de desarrollo. Estos pueden ser vistos como el tamafio de un pajaro
y la envergadura mas o menos de 1ft.. Estos micro “UAV” produce toda una
nueva serie de problemas asociada con los factores de escala, particularmente
con el numero Reynolds y la capa limite. Asumiendo que la carga paga y los
problemas de motor, pueden ser resueltos, la baja carga alar de estos tipos de

vehiculos, pueden prohibir la operacion en todas las condiciones ambientales.

e MINI: Esta categoria incluye el lanzamiento a mano, también tiene que tener

algun tipo de lanzador. No es oficialmente definida por la “JPO” como una
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clase de “UAV”, pero se han hecho muchos experimentos y demostraciones

durante los ultimos afios.

e TACTICO: Este “UAV” es definido por la “JPO”, como un sistema que puede
dar a tiempo y de una manera precisa y completa informacion del campo de
batalla a las unidades de combate en tiempo real. Sus capacidades incluyen

operacion desde de aviones de carga y barcos anfibios de asalto.

e AUTONOMIA: Este avion fue definido como estratégico y tactico y se divide en
dos clases: Altitudes medias y altitudes altas. Sus sistemas son altamente

COsStosos.

Figura 2. El UAV Sikorski Dragon Warrior.

Fuente: www.geocities.com/unicraftmodels/on/dragon-warrior/dragon-warrior.htm

2.3.2. Lanzamiento y equipo de recoleccién: Puede ser realizado por muchas
técnicas desde el despegue y aterrizaje convencional hasta descenso vertical
usando alas rotatorias, alas de fan, o motores rotatorios como es el caso de
Anerkennung; un Tilt Rotor UAV; también se utilizan catapultas usando técnicas
de lanzamiento de cohetes y arreglos neuméticos e hidraulicos. Las Redes son

usadas también para capturar vehiculos aéreos en espacios pequefios. Los
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Paracaidas son usados para aterrizar en areas pequefias. Una ventaja de las alas
rotatorias o vehiculos movidos por fan, es la que no es necesario elaborar equipo
de lanzamiento y recoleccion. Sin embargo, operaciones desde un barco, inclusive

con vehiculos de ala rotatoria necesita un vehiculo de estabilidad.

Figura 3. El UAV Guardian.

Fuente: FAHLSTROM, Paul. Introduction to UAV systems.

2.3.3. Carga paga: Es la ultima razon de tener un sistema UAV y normalmente es
el subsistema mas caro de un UAV, esto normalmente incluye camaras de video
de dia e infrarrojo de noche para misiones de reconocimiento. Camaras de fotos
también son usadas. Si la mision designada lo requiere un laser es afiadido a la
maquina de imagen y los costos incrementan dramaticamente. Sensores de radar
(indicador de movimiento) son también carga paga importante para la misién de
reconocimiento. La otra gran categoria son los sistemas electronicos, ellos
incluyen sistemas de inteligencia. Otros sensores como los equipos que tienen
sensibilidad quimica y metereoldgica son también considerados carga paga, Yy

algunos UAV letales cargan explosivos como carga paga.
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Figura 4. El UAV Sikorski CL-327.

Fuente: FAHLSTROM, Paul. Introduction to UAV systems.

Figura 5. El UAV Bell Eagle Eye 1.

Fuente: FAHLSTROM, Paul. Introduction to UAV systems.

2.3.4. Misiones: Definir las misiones de los UAV es una tarea dificil: (1) Porque
hay muchas posibilidades. (2) Nunca ha habido suficientes sistemas en el campo
para desarrollar todas las posibilidades. Dos divisiones mayores de los UAV son
letales y no letales. Las misiones letales usualmente se realizan con UAV’s
expandibles y estos tienen la capacidad de lanzar armas. Los UAV’s letales hoy en
dia son antirradiacion, tienen misiles en las alas y vuelan en el espacio; son
controlados por fibra dptica. Los no letales pueden ser indirectamente letales, pero

la definicion de letal implica necesariamente descargar un arma.
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Figura 6. El UAV Bell Eagle Eye 2.

Fuente: FAHLSTROM, Paul. Introduction to UAV systems.

Las misiones de vigilancia y reconocimiento son las misiones de alta prioridad y
las mas frecuentes entre los UAV’'s. Estas misiones implican la deteccion e
identificacion de objetivos fijos y moviles dia y noche. Una tercera y muy
importante mision es la electronica; escuchar y transmitir las comunicaciones del
enemigo y analizar las caracteristicas de estas transmisiones; escuchar las
sefiales del enemigo y determinar sus caracteristicas requiere de equipos
electrénicos muy complejos y toma relativamente mucho tiempo. Estas tres
misiones, son las misiones de los UAV’s no letales, y se cree que mas del 90% de
las misiones son de este tipo. Hay otro tipo de misiones como comando y control,

datos y comunicaciones y metereologicas.

2.3.5. Breve historia de los Tiltrotor: La tecnologia de Tiltrotor comenz6 en los
afios 50 con el modelo 1G de Transcendental (Figura 7) y los helicopteros XV-3 de
Bell. Bell pasé casi 10 afios para que probaran la viabilidad del disefio de Tiltrotor.

El XV-3 se convirtié en el primer avion de Tiltrotor para convertir completamente
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sus rotores del modo del helicoptero al modo del aeroplano. Aunque el proyecto
XV-3 lo tom6 eventualmente la NASA para la prueba adicional, la informacion
recopilada durante operaciones de vuelo ayudaria a Bell para otro proyecto que
tendria mas adelante el XV-15. Vino después la Bell X-22. (Figura 8).

Figura 7. Modelo 1G de Transcendental.

Fuente: http://www.tiltrotormech.com/tiltrotor_history.htm

Figura 8. Bell X-22.

Fuente: http://www.tiltrotormech.com/tiltrotor_history.htm

Este avion utilizd un disefio de rotaciéon del ducto del fan que rotaba (rotating duct
fan design). El X-22 paso6 casi 20 afios en prueba y desarrollo. Su ultimo vuelo fue
en octubre de 1984. Al mismo tiempo Bell también trabajaba en el XV-15 (Figura
9). La prueba de vuelo fue conducida en el centro de investigacion de vuelo de
Hugh L. Dryden a principio de los afios 80. El XV-15 era la influencia primaria en el
V-22 Osprey que conocemos hoy. En los inicios de los afios 80, Bell y Boeing
comenzaron a disefiar la version militar del avion Tiltrotor. Los estudios iniciales

parecian muy prometedores y los estudios de planeamiento y de desarrollo fueron
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terminados. No fue hasta 1989 que el financiamiento para este proyecto se cayo.
En 1994 al programa se le dio luz verde de nuevo para empezar su produccion

completa.

Figura 9. XV-15.

Fuente: http://www.tiltrotormech.com/tiltrotor_history.htm

Figura 10. Eagle eye.

Fuente: Fuente: http://www.tiltrotormech.com/tiltrotor_history.htm

El programa V-22 fue manejado desde una base de la marina en HMX-1 Quantico,
VA. En 1998 el programa fue movido desde MCAF Quantico al rio NAS Patuxent.
El equipo de la prueba operacional del V-22 fue creado y realiz6 la prueba militar
requerida. Durante la prueba el V-22 alcanzé 805 horas de vuelo y volo 522
salidas. La prueba fue muy acertada y fue calificada operacionalmente eficaz. El 8
de abril del 2000 el avion 04 se estrelld6 en un campo de aviacidon pequefio en
Marana, AZ. 19 infantes de marina perdieron sus vidas ese dia. El programa fue

puesto a tierra por casi dos meses mientras que la investigacion fue realizada.
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Figura 11. Bell 609.

Fuente: Fuente: http://www.tiltrotormech.com/tiltrotor_history.htm

En diciembre del 2000 el avion 08 se estrell6 en Jacksonville, NC, murieron 4
infantes de marina. La nueva tecnologia de Tiltrotor disefiada para el futuro es por

ejemplo el Eagle eye (Figura 10).

El Eagle Eye de Bell fue disefiado usando los principios aprendidos del programa
de V-22 Osprey. Bell adopté la tecnologia de tiltrotor para las misiones sin
tripulacion (UAV). Esta aeronave no solo podria vigilar un blanco a alturas
elevadas sino que también podra viajar a velocidades mas rapidas que un UAV

tipico; el primer vuelo de este UAV fue a principios de 1992.

El V-22 Osprey va a cambiar la aviacion como la conocemos hoy. No solo es
altamente adaptable a los usos militares sino que también se disefia

perfectamente para el mercado civil. Bell 609. (Figura 11).

2.3.6. Tiltrotor (Rotacién de los motores): Un avion Tilt Rotor es aquel capaz de
rotar los motores de la posicién horizontal a vertical para realizar operaciones de
despegue y aterrizaje vertical; ademas combina la capacidad de hacer este tipo de
vuelos como un helicéptero con la velocidad de un avién convencional de motor a

pistdbn con motores dirigidos horizontalmente.

57



Como su nombre lo indica Tilt Rotor significa rotacion de las hélices y motores, en
un avion tilt rotor el grupo motor- hélice se llama Proprotors, para vuelo vertical los
proprotors tienen un angulo que dirigen el empuje hacia abajo para proveer
sustentacion. En este modo de operacion el vuelo es idéntico al de un helicéptero;
asi cuando se llega a determinada altura los proprotors son rotados suavemente
para que el empuje se dirija horizontalmente; asi con la velocidad horizontal del
avion la sustentacion se va repartiendo entre el empuje vertical de los motores y la
fuerza de sustentacion del ala, a medida que el avion va ganando velocidad los
proprotors siguen rotando muy suavemente hasta que quedan completamente
horizontales, es decir las hélices quedan perpendiculares con la tierra, en este
modo de operacion la velocidad alcanzada exige que el ala por si sola con su
fuerza hacia arriba de sustentacion; mantenga al avién en vuelo horizontal como

un avion convencional de motor a piston horizontal.

Las ventajas de usar un UAV tilt rotor en misiones militares y otras misiones son
multiples, ya que estos aviones son muy versatiles para realizar misiones de
reconocimiento y control; este avion espia con su alta eficiencia puede salir en un
tiempo muy corto de una zona de peligro, puede realizar vuelos estacionarios para
vigilancia permanente; ademas de realizar vuelos parecidos al de un helicéptero
los tilt rotor, en su fase de vuelo horizontal producen menos ruido que un
helicoptero convencional; por su velocidad y por la longitud reducida de las

hélices.
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3. METODOLOGIA.

Para la solucion al problema antes mencionado se va a desarrollar el disefio
preliminar de un avién no tripulado para que pueda cumplir una mision de
reconocimiento; ademas que logre despegar y aterrizar de forma vertical, que sea
economico, liviano y facil de transportar; y por ultimo, que este avidon pueda llegar
a ser autbnomo, en un fututo, a través de un sistema de navegacion. Al concluir el
desarrollo de este proyecto se espera poder comprobar que es posible combinar
teorias de disefios existentes desde hace varios afios, y basadas en célculos
tedricos, con simulaciones computacionales y modelacion experimental, obtener
un disefio 6ptimo que se adapte a la configuracion de un avion no tripulado. Se
pretende de la misma forma, desarrollar una metodologia valida para realizar el
disefio preliminar de un avidn de este tipo, estableciendo la secuencia de analisis,

dimensionamiento y modelacion.

3.1. ENFOQUE DE LA INVESTIGACION.

La técnica utilizada en este proyecto sera la de transformar un conocimiento
tedrico adquirido a través de la carrera, en un disefio practico que en un futuro
pueda llegar a ser construido, de este modo el enfoque a emplear en esta
investigacion, corresponde a la de tipo histérico — hermenéutico, cuyo interés es lo

practico dirigido a la comprensién del mundo simbdlico.
Para el desarrollo de este proyecto se tendrd como principal fuente de recoleccion

de informacion el servicio de Internet, al cual se podra acceder a reportes técnicos

relacionados con el tema y a paginas de referencia como la NASA, donde se
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encontrardn datos que seran utilizados en la investigacion; por otro lado, se
usaran diversidad de revistas y libros que contengan informaciones de vital
importancia en el desarrollo del proyecto. Por ultimo, las referencias de
conocimientos adquiridos y de tutorias de profesores e ingenieros, podran ser de

utilidad a la hora de realizar los célculos preliminares.

En este proyecto se necesitaran de herramientas informaticas tales como los
programas: AAA (Aircraft Advanced Analysis), para el modelamiento del avién;
Solid Edge, para la realizacion de planos; ademas se utilizaran instrumentos y
herramientas, laboratorios de electronica y mecanica. Con todos los elementos
descritos anteriormente se llevara a cabo un analisis y se determinaran que datos

son utiles para el disefio.

3.2. LINEA DE INVESTIGACION / SUBLINEA / CAMPO TEMATICO.

e Disefio de aviones.
e Aviones no tripulados.

e Estructuras, aerodindmica y Avionica.
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4. DESARROLLO INGENIERIL.

Antes de comenzar a efectuar el disefio es necesario establecer un mapa
conceptual en donde se indican los pasos o la secuencia a seguir, tal y como se

ve en la Figura 12.

Figura 12. Mapa conceptual del proyecto.

{ ANERKENRUNG WTOL Ly }

m%m« TRANSICIGN DE VUELD VERTICAL
A ZONTAL ' W1
[mum:vmm Desventaes) | Lt tonlihi e

DISEAD DEL AVIEN mrmmm] DISEG DEL AVION COMO UN VTOL | CARACTERISTICAS DR VWELO VTCL |

\ FASE DE VUELD VERTICAL (1)

[fm& DE VUELD DE TRANSICION [::-]

SISTEMA DE DESPEGUE ¥ ATERRIZAJE WERTICAL, 1

FASE DE VUELD HORIZONTAL (3)

DIMENSIONAMIENTO
DEL FUSELAJE
DHMERSIONAMIENTD

DEL EMPENAJE

[ VELOCIDAD DE ROTACION DE MOTORES |

METODO PARA CONTRARESTAR
CONTRATORQUE DE LOS MOTORES

SISTEMA DE COMTROL Y
ESTABILIDAD EN VUELD ¥TOL

-
;_RENHEHSIWH:IEHFDDELM[CH]

wertica

CALCULO DEL CENTRO
DE GRAVEDAD
DIHENSIOMAMIENT:
DE FLARS

TREN DE ATERRIZAJE

g

%

;

DEAGRAMA DE TRIM

CALCULD DE MOMENTOS

DERIVATIVAS DE ESTABILIDAD
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4.1. PERFIL DE LA MISION Y ESTIMACION DE LOS PESOS DEL AVION.

Para iniciar el disefio se hara un calculo preliminar de la aeronave como si fuera

un STOL, luego con esa geometria se determinara si es posible que opere como

un VTOL y se realizardn los cambios que se requieran. A continuaciéon se

estableceran unos parametros iniciales y una mision que el avion debe cumplir:

v

v

SN N NN

Carga paga: Una camara de video cuyo peso no excede de 15 Lb.
Rango: 20 Km con maxima carga paga. Reservas de combustible igual a 25%

requerida por la misién. Incluye 5 minutos de Loiter.
Altitud: 10000 ft (para el rango de disefio).

Velocidad en crucero: 50Knots al 75% de potencia a 10000 ft.

Ascenso: 800 ft/min a W;, maximo.

Autonomia: 2 h con méaxima carga paga.

Despegue y Aterrizaje: 100 m de pista al nivel del mar, en un dia estandar,
para operacion como STOL. Rendimiento al aterrizaje: W, =W,

Planta de poder: Hélice (Propeller).

WTO = WOE +W;: +Wp|_ +Wcrew (1) WF = WF used +WF reserve (2)

W, : Peso de la carga paga.

W__: Peso de la tripulacion.

crew

W : Peso del combustible.
W, : Peso operacional en vacio.

We jeea s W : Pesos del combustible usado y de reserva.

F reserve

La primera consideracion de disefio del avion es que tendr4 dos motores de

hélice. Segun las Tablas 1 y 2, se pueden determinar algunas fracciones de

combustible para las secciones de la mision.
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Figura 13. Perfil de la mision.

2 4 11 12 19 20 27 28
5 13 21 m
o 1 2 ] 7 10 14 15 18 2z 23 25 30 =3 |
g a 16 17 24 5
0. Encendido y 11. Ascenso. 23. Aterrizaje, Taxi,
Arranque motor. 12. Crucero. Corte de motor.
1. Taxi. 13. Loiter. 24. Encendido y
2. Despegue. 14. Descenso. Arranque motor.
3. Ascenso. 15. Aterrizaje, Taxi, 25, Taxi.
4. Crucero. Corte de motor. 26. Despegue.
5. Loiter. 16. Encendido y 27. Ascenso.
6. Descenso. Arranque motor. 28. Crucero.
7. Aterrizaje, Taxi, 17. Taxi. 29. Loiter.

Corte de motor.
8. Encendido y
Arranque motor.
9. Taxi.
10. Despegue.

18. Despegue.
19. Ascenso.
20. Crucero.
21. Loiter.

22. Descenso.

30. Descenso.
31. Aterrizaje, Taxi,

Corte de motor.

Tabla 1. Fracciones de combustible sugeridas para varias fases de una mision.

Engine Taxi Take-of f Climb Descent Landing
Start., Taxi.
Warm-up Shutdown
Mission
Phase No.{(See Fig.2.1) 1 2 3 4 7 ]
Airplane Type:
1. Homebuilt 0,998 0,998 0,998 0,995 0.995 0.995
2. 8Single Engine 0,995 0.997 0.99%8 0,992 0,993 0.993
[3. Twin Engine 0,992 0,996 0,996 0,990 0.992 0.992 ]
4, Agricultural 0.996 0.995 0.996 0,958 0,999 0.998
5. Business Jets 0,990 0.995 0,995 0.930 0.99%0 0,992
6. Regional TBP's 0,990 0,995 0,995 0,985 0.985 0.995
7. Transport Jets 0.9%0 0,990 0,995 0,980 0,990 0,992
8. Military 0.95%0 0.990 0.990 0.980 0,990 0.995
Trainers
9. Fighters 0,990 0,990 0,990 0.96-0.90 0.9%0 0.995
10, Mil.Patrol. 0,990 0,990 0.995 0.980 0.9%0 0.992
Bomb, Transport
11. Flying Boats, 0.992 0.9%0 0,996 0,985 0,990 0.99%0
Amphibious,
Float Airplanes
12. Supersonic 0.990 0,995 0.995 0,92-0, 87 0,988 0,992
Cruise
Notes: 1, The numbers in this table are based on experience or on judgment.

2. There is no substitute for common sense! If and when common sense
g0 dictates, the reader should substitute other values for the
fractions suggested in this table.

Fuente: Jan Roskam, Airplane Design, Tomo I.
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Tabla 2. Valores sugeridos para algunos datos de crucero y loiter.

Cruise Loiter
L/D cj cP ., L/D cj cp L

Miseiocn lbs/lbs/hr 1lbs/hp/hr lbs/1ba/hr lba/hp/hr
Phase No. (See Fig.2.1) 5 [
Airplane Type
1. Homebuilt 8-10* 0.6-0.8 0.7 10-12 0.5-0.7 0.6
2. Single Engine 8-10 0.5-0.7 0.8 10-12 0.5-0.7 0.7
[3. Twin Engine 8-10 0.5-0.7 0.82 9-11 0.5-0.7 0.72]
4. Agricultural -7 0.35-0.7 0.82 -10 0.5-0.7 0.72
5. Business Jets 10-12 0.5-0.9 12-14 0.4-0.6
6. Regional TBP's 11-13 0.4-0.6 O0.85 14-16 0.5-0.7 0.77
T. Transport Jets 13-15 0,.5-0.9 14-18 0.4-0.6
B. Military 8-10 O0,.5-1.0 O0.4-0.6 O0.82 10-14 O0.4-0.6 O0.5-0.7 0.77

Trainers
9. Fighters 4-17 0.6-1.4 ©0.5-0.7 0.82 6-9 0.6-0.8 0.5-0.7 0.77
10, Mil.Patrol, 13-15 ©0.5-0.% ©0,4-0.7 0,82 14-18 0.4-0.6 0.5-0.7 0.77

Bomb, Transport
11, Flying Boats, 10-12 -0,9 0,%-0,7 0,82 13-15 0,4=-0,6 0,5-0,7 0,77

0.5
Amphibious, Ploat Airplanes
12, Supersonic Cruise 4-6 0.7-1.5 7-9 0.6-0.8
Notes: 1. The numbers in this table represent ranges based on existing engines.
2, There is no substitute for common sense! If and when actual data are
available, these should be used.
3. A good estimate for L/D can be made with the drag polar method of
Sub-section 3.4.1.

* Homebuilts with smooth exteriors and/or high wing loadings can have
L/D values which are considerably higher.

Fuente: Jan Roskam, Airplane Design, Tomo I.

Asi con la ayuda de estas tablas se puede determinar las fracciones de
combustible para cada fase de vuelo, teniendo en cuenta la numeracion asignada

para cada una de las mismas y de este modo hallar M

M WQ V\lﬁi Wi-¢—1

= *
" Wio i=n W, (3)
M, =0,8411

De la misma manera también se pueden hallar otros datos importantes tales

como.

Rcruise

_3754| 10 *[L} *Ln Wy 4)
c cruise

P lcruise 4
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Rerise = 31069 sm
n, =082
c,=05Lb/Hp/h
LY:
D

Se puede estimar que la velocidad de Loiter es aproximadamente el 60 % de la

velocidad de crucero y ademas por la Tabla 2, se puede ver que:

Eloiter =375 *|: L :|* 77_9 * |:£i| *Ln |:m:| (5)
Vloiter Cp loiter D loiter WS

Eloiter = 1/12 h

Ve = 34,5234 mph
c, =05Lb/Lb/h
n, =0,72

Lon

D

Segun caracteristicas de disefio de la aeronave se estima que ésta tendra un peso

maximo de despegue de: W,, =10 Lb, por lo tanto es posible determinar el valor

de los demas pesos como sigue.

Este peso es determinado en relacion con otro tipo de pesos:

We o = A= M ) * Wy, ©6)
W, = (1-M ) *1,25%W,, @)
Wok tentativo = Wro guess =We =W, (@)
We =W ermive = Wito =Wera 9)
En resumen los pesos del avion son:

W,, =10 Lb W =6,463 Lb W, =1987 Lb W, =15Lb

W,, =0,05 Lb W, oy =15896 Lb W, = 6,513 Lb

OE tentativo
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4.2. BOCETOS PRELIMINARES.

En la etapa inicial del disefio ingenieril se realizan diferentes bosquejos
conceptuales que se acercan o asemejan al disefio final preliminar, estos dibujos
preliminares se analizan para encontrar ventajas y desventajas con el fin de poder
modificarlos y establecer un dibujo final preliminar, éste debe tener la geometria y
forma deseada que se aplicara al disefio final, también éste debe reunir todas las
ventajas de los bocetos preliminares y eliminar, si es posible, todas las
desventajas, sobre este boceto final preliminar se hacen calculos y modificaciones,
se valida el disefio y se empieza el proceso de construccion para después hacer el
ensamble final del avion y comenzar el desarrollo de las pruebas de vuelo, durante
éstas pruebas se pueden hacer pequefios o grandes cambios pero sin alterar la
geometria seleccionada, sin embargo durante cualquiera de éstos procesos se
adoptardn y aplicardn cambios sustanciales que ayudaran y mejoraran la
eficiencia, rendimiento, actitud del avion en diferentes fases de vuelo para poder

cumplir con la mision que se propone.

Figura 14. Boceto alternativa 1.
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4.2.1. Descripcion del alternativa 1: Este boceto tiene una configuracion ala alta
y un empenaje convencional, en la punta trasera y en la punta final del fuselaje se
ubicaron dos motores eléctricos con el fin de controlar la actitud del avién cuando
este tiene un pitch negativo o positivo en vuelo vertical, cabe anotar que estos
motores solo entraran en funcionamiento en ésta fase de vuelo. Para ver la

configuracion que tiene se puede observar la Figura 14 y Tabla 3.

Tabla 3. Viabilidad alternativa 1.

VENTAJAS. DESVENTAJAS.

1. Los dos motores eléctrico en la|1. Sin embargo, el acople de éstos
punta del fuselaje y en la parte dos motores en el avion hacen que
trasera del fuselaje hacen que este se aumente sustancialmente el
avion tenga una respuesta de peso, pues ademas de los
control y estabilidad en vuelo motores, se deben incluir las
vertical rapida. baterias para que éstos funcionen,

este peso extra hace que se

elimine esta alternativa de disefio.

4.2.2. Descripcion alternativa 2: Este boceto tiene la misma configuracion del
anterior boceto, una configuracion ala alta y un empenaje convencional, los
motores se encuentran unidos por un eje que atraviesa el ala de punta a punta,
permitiendo que los motores giren al mismo tiempo, en la nariz se encuentra un
hueco pasante donde esta ubicado un motor eléctrico el cual tiene la funcién de
controlar la estabilidad en el eje longitudinal, controla el pitch del avién asi:
cuando el avion tiene una actitud de pitch negativa se activa este motor por una
sefial que proviene de un mini gyro electrénico, si el avion tiene una actitud de
pitch positiva el motor eléctrico cambia su polaridad y por lo tanto cambia el
sentido de giro permitiendo el control del pitch y ubicando el avion en una actitud

de vuelo o posicion totalmente horizontal. (Obsérvese en la Figura 15y Tabla 4).
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Figura 15. Boceto alternativa 2.
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{
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En este proceso de la elaboracion de los bocetos preliminares, aparece otra

variable que tiene que ser controlada. Los motores del UAV estan ubicados en la

punta del plano y éstos tiene el mismo sentido de giro, este giro del motor a altas

revoluciones hace un momento sobre el centro del aviéon, si ésta variable no es

controlada es posible que el avion en despegue vertical empiece a girar sobre su

propio eje, asemejado a lo que podia ocurrir si un helicéptero pierde o falla su rotor

de cola, esta situacion es de primordial importancia para éste avion por lo tanto se

dibuja el siguiente disefio.

2.

DESVENTAJAS

Tabla 4. Caracteristicas de la alternativa
VENTAJAS
1. Buen control y una respuesta

rapida del pitch con el motor

eléctrico cuando el avién se

desestabiliza en una sola actitud,
puede ser pitch negativo o pitch

positivo, pero si el avion se

desestabiliza en estas dos

Una respuesta muy demorada si el
avion cambia de actitud de pitch
negativo a pitch positivo en un tiempo
eléctrico

corto, ya que el motor

tendria que activarse para controlar

y
detenerse y girar en el otro sentido

una de las actitudes luego
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actitudes una seguida de la otra en
un tiempo corto puede ocurrir que
avion

se descontrole el (ver

desventajas).

este proceso lleva mucho tiempo y se
correria el riesgo de perder el control
del avidon en despegue vertical por la
de

funcionalidad del motor eléctrico.

demora respuesta en la

2. Para el control del momento de | 2. Debido a que los motores estan
roll, existe otro gyro que envia una unidos por un eje de rotacion los
seflal a un servo motor que motores no pueden girar
acelera y desacelera cada uno de independientemente por lo tanto es
los motores. imposible controlar el momento de

yaw que se produciria si el avidn se
desestabiliza en el eje Z.
3. El peso que implica la inclusion de un

motor eléctrico mas el peso de las
baterias para que funcione éste
motor, hacen que no se tenga en
cuenta esta alternativa, ya que lo que
se quiere es disminuir al maximo el

peso bruto de despegue.

4.2.3. Descripcion alternativa 3: Este boceto tiene un hoyo pasante en la mitad

del fuselaje, donde se ubica el centro de gravedad, en este hoyo se ubica un Unico

motor, las caracteristicas que tiene este motor es que tiene dos hélices con

diferente sentido de giro, son hélices contra rotatorias, éstas hacen que se elimine

el momento generado por la fuerza de los motores, éste se llama momento de

torque. La vista de frente del avion tiene un ducto de entrada que permite el libre

ingreso del aire hacia el motor, como se ve en el dibujo, el conjunto motor gira

respecto a un eje que va fijo al fuselaje para permitir las diferentes fases de vuelo.

Para visualizar el modelo véase la Figura 16 y Tabla 5.
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Figura 16. Boceto alternativa 3.

Tabla 5. Ventajas y desventajas del alternativa 3.

VENTAJAS

DESVENTAJAS

La inclusibn de un motor

hélices contra rotatorias permiten el

con

control del momento generado por
la fuerza de los motores, el torque
se contra resta mutuamente con el
movimiento en sentido contrario de

las hélices.

En el momento de la construccion y
seleccion de este tipo de motor, se
analiza la dificultad para encontrar
una hélice que tenga la misma
eficiencia que una normal, que gire
en sentido contra las manecillas del
reloj, para la seleccion de esta
hélice contra rotatoria habria que

fabricarla, esto podria tomar un
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tiempo mas no estimado que
aumentaria el tiempo de
construccion de la aeronave,
ademas se incurriria en costos
altos, ya que este tipo de hélices
con una caja de reduccion especial
son mucho mas costosas que las
gue hay actualmente en el mercado,
que giran al mismo sentido, por lo
tanto no se toma en cuenta este tipo

de diseno.

2. La disminucion de peso, puesto | 2. El control del momento de roll, yaw
gue seria un solo motor que estaria y pitch no son posibles con solo
acoplado al avion. éste motor con hélices contra

rotatorias, solo seria posible con

motores eléctricos en la punta de
los planos y otros dos en la punta
delantera y trasera del fuselaje
respectivamente, por lo tanto por
esta razon tampoco se tiene en
cuenta este disefio, por el

incremento sustancial del peso.

4.2.4. Descripcién alternativa 4: Este boceto (Figura 17 y Tabla 6) tiene los dos
motores en la punta de los planos y se mueven independientemente, por
servomotores independientes, la configuracion es un avion tilt-rotor con motores

gue se mueven independientemente, de ala alta y empenaje convencional.
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Figura 17. Boceto alternativa 4.
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Tabla 6. Cualidades de la alternativa 4.
VENTAJAS DESVENTAJAS

1. Como el movimiento de

motores es

independiente uno del otro, es
posible controlar el momento de
pitch, y yaw, cambiando el angulo

entre los motores cuando el avion

estd en

vertical, para controlar el momento

de roll, es posible controlarlo con

este sistema acelerando

motores con unos Servos que

recibirian una sefal de los gyro.

los

completamente

la fase de despegue

los

La respuesta de recuperarse del
estado perturbado de estabilidad en
vuelo vertical con solo el movimiento
de los motores, es muy lento, ya que
se necesitan respuestas rapidas e
inmediatas para poder corregir las
actitudes de desequilibrio que se
pudieran presentar en esta fase de
vuelo, por esta razon se tiene que
asumir un cambio sustancial en el
disefio de esta etapa de fase de
vuelo, ya que es la mas critica y es la
gue necesitamos controlar con mayor
exactitud y rapidez, por este motivo

no se toma en cuenta este boceto.
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4.2.5. Descripcion alternativa 5: Este boceto tiene la misma configuracion que el
anterior solo que éste incluye un ducted-fan con unas superficies de control que
van a estar funcionando en el momento de despegue y aterrizaje vertical, para
poder controlar cualquier inestabilidad de pitch, yaw y roll, las superficies de
control van a estar a la salida del ducted-fan después del motor como se ve en el

dibujo de la Figura 18 y Tabla 7.

Figura 18. Boceto alternativa 5.

Tabla 7. Viabilidad del alternativa 5.

VENTAJAS DESVENTAJAS
1. La velocidad de respuesta de este | 1. La Unica desventaja que se puede
sistema es muy rapido, se puede observar con este boceto es cuando
controlar con estas superficies de los motores estan verticalmente ya
control todos los momentos que se que las aletas o0 superficies
pueden inducir en despegue deflectoras de empuje quedan detras
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vertical, como lo que se va a del motor, por lo tanto la distancia
mover son las superficies de desde el spinner hasta el borde de
control para los momentos, es salida de las superficies deflectoras,
mucho mas fécil el control, es mas es muy larga, por lo tanto los trenes
eficiente y la respuesta es mucho principales y el de nariz se tienen que
mas rapida. alargar un poco para que las aletas
deflectoras no toquen el piso.

La alternativa que mejor redne las caracteristicas para cumplir con la mision de
reconocimiento de tropa y terreno es la 5, ya que con este sistema de ducted fan
con superficies deflectoras de flujo, en la punta de los planos se pueden controlar
todos los momentos que se pudieran inducir en el momento del vuelo vertical y la

respuesta seria rapida.
4.3. REQUERIMIENTOS PARA VELOCIDAD DE PERDIDA SEGUN FAR 23.

Segun las FAR 23, para aeronaves con mas de un motor y W,, <6000 Lb, debe
tener una velocidad de pérdida inferior de 61knots, y puede ser con flaps arriba o

abajo segun el disefiador. Para determinar la velocidad de pérdida, al nivel del
mar, sabemos que:

20 (W) "

V. =| ——~/£97 10
° p*CLmaX ( )

De esta manera se puede hallar una ecuacion de wing loading Q/\%) en funcion

del coeficiente C También se sabe que por experimentos, los coeficientes de

L max *
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sustentacion tipicos para un avién de dos motores pueden ser tomados de los

siguientes rangos:

e Para el coeficiente de sustentacion en limpio: 12-1,8
e Para el coeficiente de sustentacién en despegue: 1,4-19
e Para el coeficiente de sustentacion en aterrizaje: 16-25
w Lb
(?j :12’6*CLma>< |:?j|
Tabla 8. Valores determinados para stall.
O 1.3 15 15 18
W
P oo | He S
0 16,38056291 | 15 9006435 | 20 160E925 | 22 BE07794
5 16,38056291 | 18 9006495 | 20 1606928 | 22 BEO7794
10 16,38056291 | 189006495 | 20,1606528 | 22 BE07794
15 16,38056291 | 15 8006435 | 20 1606925 | 22 BE07794
. e w w
Figura 19. Gréficade | — |vs. | — |.
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4.4. DIMENSIONANDO LOS REQUERIMIENTOS DE LA DISTANCIA DE
DESPEGUE SEGUN FAR 23.

Las distancias de despegue de las aeronaves son determinadas por diversos
factores tales como: La velocidad de despegue, el peso de la aeronave en esta

etapa, la técnica que posea el piloto, los coeficientes de drag y de friccidbn en

tierra, las caracteristicas que tenga la hélice y la relacion [—j . Dada la distancia
TO

de despegue en la Figura 20, como: S;, =328,084 ft, es necesario cumplir los
requerimientos de la siguiente ecuacion:

S0 =8134%TOP,, +0,0149 xTOP,,’ (12)

Figura 20. Definicion de la distancia de despegue para vuelo STOL.

—— Sroc 4'

=TO |

Fuente: Jan Roskam, Airplane Design, Tomo I.

Resolviendo la ecuacion cuadratica y tomando sélo el valor positivo, se obtiene el
valor de TOP,;, que es llamado el parametro de despegue para la FAR 23:

2
TOP,, = 37,72754:‘L
ft® = Hp

Con este dato, tomando los calculos al nivel del mar: o =1y la siguiente ecuacion,

podemos obtener curvas de (Vlj , para diferentes valores de (Vlj Y Clraxto>

TO TO

cumpliendo la distancia de despegue dada, asi:
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s,

0 *C naxo

TOP,, =

37,72754%C, .10

K

=

Tabla 9. Valores determinados para despegue.

(13)

C e 1o = 14 16 LR 19
W
(5], leo1- &) )
o rol {2

10 5 281855702 | 6,03640652 | B 413960192 | 7 16023274
20 2,640927851 | 3,01520326 | 3,20654096 | 556411637
30 1,760618567 | 2,01213551 | 213769397 | 2,38941091
40 1,320463926 | 150910163 | 1 50342045 | 1 79205515

W

Figura 21. Efectos de (Vlj : [—j Yy C, ..x7o €N el despegue.
P TO TO

S

Take off. Power Loading (W / P)

Take off. Wing Loading (W / S) Psf
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4.5. DIMENSIONANDO LOS REQUERIMIENTOS DE LA DISTANCIA DE
ATERRIZAJE SEGUN FAR 23.

Figura 22. Definicion de FAR 23 de la distancia de aterrizaje para STOL.

\

! SLG

l 5L

Fuente: Jan Roskam, Airplane Design, Tomo I.

Se sigue trabajando con un motor propulsado por hélice en el aterrizaje, también

se asume una longitud del campo de aterrizaje de 328,084 ft al nivel del mar. Por
especificaciones de la aeronave se sabe que: W, =W,,.

S, =0,5136*V,°

(14)
V, =25,2744 Knots

Este valor es menor a Vg = 61knots, entonces se disefia con el calculado, asi:

24(W) 1"

p*C

w

Vg = (15) (Ej =216315%C (16)

L max L
L max L

Tabla 10. Valores determinados para aterrizaje.

Cf,mm{f, = 1.6 149 272 25
W
[E] Lk = [_] [P%f]z

P I Hp S I
1] 3461033512 | 41099773 | 4 75892108 | 5 40785486
o 3461033512 | 41099773 | 4 75892108 | 5 407860456
10 3461033512 | 4.1099773 | 4 75892108 | 5 40786486
15 3461033512 | 41099773 | 4 75892108 | 5 40785486
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Figura 23. Requerimientos para la distancia de aterrizaje requerida.
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4.6. REQUERIMIENTOS DE VELOCIDAD DE CRUCERO SEGUN FAR 23.

Figura 24. Correlaciéon entre la velocidad del avion y el indice de potencia, para

tren de aterrizaje fijo y configuracion en cantiliver.
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400 © Modemn general avistion aircraft
D Other aircraft
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Power index, I.

Fuente: Loftin, Jr, L. K. Subsonic Aircraft: Evolution and the matching of size to
performance, NASA Reference Publication 1060, 1980.
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Por las definiciones del disefio, se sabe que la velocidad de crucero es de
50 Knots (al 75 - 80% de la potencia) y a una altura de 10000 ft con el peso de

despegue. En la Figura 24, se relaciona la velocidad de crucero deseada con el

indice de potencia |,. Por lo tanto, a una altura de 10000 ft, con la relacion de

densidades o =0,7386, y con V =50 Knots =57,539 mph, se tiene que: |, =0,35.

. L, . w
Ahora con esto, es posible calcular la relacion existente entre (—) y (— :
cruise cruise

S
T
S cruise
W) a7)
x|
° (chruise

w =31,5781* w
P cruise S cruise
Tabla 11. Valores determinados para aterrizaje.

5 - |%) 2]

1 1
05 15,780857585
1 31587775168
1.5 47 3hBE2754
2 B3,15550334

4.7. SUMARIO DE RESULTADOS.

Examinando la Figura 26, el punto P es algo muy razonable. Al hacer esta
seleccion, la aeronave manejada por dos motores de pistén se caracteriza por los

siguientes parametros de disefio:
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Figura 25. Velocidad de crucero.
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Peso de despegue:
Peso del combustible:

Peso en vacio:

Peso de combustible atrapado en las lineas:

Peso de carga paga:

Coeficiente de sustentacion Limpio:
Coeficiente de sustentacion en Despegue:

Coeficiente de sustentacion en Aterrizaje:

El punto P, en la Figura 26, corresponde al valor de disefio del UAV, tanto en area
(S), como en potencia (P) y con el cual se puede dar una geometria al avion; se ha
seleccionado ese valor en principio, ya que es un dato que esta dentro del area
marcada por las tres gréficas (requerimientos de despegue, aterrizaje y crucero) y

porque facilmente puede ser variable a medida que se requieran cambios en el

W, =10 Lb
W, =1987 Lb
W, =6,463 Lb
W,, =0,05Lb
W, =15Lb

C =13

L max clean

CL maxTO — 1’4

C =16

L max L

disefio buscando mejorar las caracteristicas del avion.
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Wing Loading en despegue: (ngj =1,6 Psf
Area: S =6,25 ft?
Power Loading en despegue: V—V] =8L—b
P Hp
Potencia de despegue: P=125Hp
Potencia para cada motor: P =0,625 Hp

Figura 26. Constraint Plot.
50

45 4
40 +
35 1
30~
29 1
20 ~

15 ~

Power Loading (WP} LbHp

10 ~

Wing Loading {(W/S) Psf

4.8. CALCULOS DE PARAMETROS AERODINAMICOS.

Antes de calcular la geometria de todo el avion, es necesario establecer otros

parametros, definidos a partir de la atmdésfera estandar:
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Py = 23769x107° U9 Prones « =17556x10°° U9 Ty« = 483,04 °R

ft3 ft3
o= Proooo ft — 0,73861
Po tt

¢ =50 knots *M = 84,4E

1 knot S
a=+KRT = _[1,4%1716 ftxLb *483,04°R = 1077,244E (19)

slug#°R S

M = c__B8aams ft/s =0,0784 (20)

a 1077,244 ft/s

2 27

- - =6,3026 rad * (21)
VI-M?  [1-(0,0784)?

C

la

Figura 27. Efecto del taper ratio en la distribucion de la sustentacion.

ELLIPTIC LOATMNG

TAPER RATHD
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=it
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-
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1] i ' 3 I i "
] 2 4 K B Lo
ROOT SPAN LOCATION TIF

Fuente: Daniel Raymer, Airplane Design.

El area de referencia requerida del ala, se determind a partir del peso de

despegue del avion como, S, =6,25ft>. La forma geométrica del ala es

determinada por su relacion de aspecto, taper ratio y angulo de sweep. Otros

83



valores que se asumiran de forma preliminar son: I, =0° y &, =0°, que son el

angulo de diedro y de twist, respectivamente. Se seleccion6 un valor de relacion

entre la cuerda de la punta y la cuerda de raiz (taper ratio) de A, =09 que

representa una buena distribucion de la sustentacién, como se observa en la

Figura 27.

Figura 28. Efecto de la relacion del espesor y el nimero de Reynolds sobre una

seccidn a un coeficiente de sustentaciéon maximo.

20 s

445-DieIT

12+ CAMPERED AIRFOILS
& 10 4 8 /e 22

Fuente: Abbot By Ira H., Theory of wing sections.

Figura 29. Tendencia histérica de la relacion del espesor.
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Fuente: Daniel Raymer, Airplane Design.
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=015. También se

w

Por medio de las Figuras 28 y 29, se obtiene, que: t
C

=017, y el valor

rw

. . . t
determina, el valor de la relacion de espesor en la raiz como —
c

., t
de la relacion de espesor en la puntade —| =0,10.

tw

Figura 30. Efecto de la relacion de aspecto sobre la sustentacion.

[ A=

Fuente: Daniel Raymer, Airplane Design.

Figura 31. Efecto de la relacién de aspecto sobre el angulo de sweep en el cuarto

de la cuerda.
NABA TH 1093
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L INCREASED PITCHUP RISK AT
L | HIOW AMSLE OF ATTACK
-]
[ =]
gl
i
=
(%]
s
&
2
. INCREASED STABILITY AT \\
o HIGH ANBLE OF ATTADK
o;i-ln--l;.n e

o 20 a0 &0 Bo

BUARTER CHDORD SWEEF-DEDRELCS

Fuente: Daniel Raymer, Airplane Design.
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A partir, de las Figuras 30 y 31, seleccionamos el angulo de sweep al cuarto de la

cuerda y la relacién de aspecto, como:

Ay, =0° AR, =10.
b, = AR, *S, =7,9057 ft (23)
Cry = _2%Sy =0,8322 ft
b, *(1+4,) (24)
Cy = Ay *C, = 0,749 ft (25)
2
c, = gcrw o TPt A | 0,7913 ft
3 1+ 4, (26)
El angulo de flechamiento en el borde de ataque del ala es:
A =Tan| Tan (A 14 1—030160 27
( Leading Edge)w = lan an ( C/4)W +LARW % (1+ /le)J - ( )
Figura 32. Cuerda media aerodinamica.
253,74
120481
Borde de Atague Cﬁrda Wedia Asrodinamica (MAC)
50‘.‘32 0.25 MAC
22837 25374
Eorde de Salida
Punta Rafz

22837

59184
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La localizacién del centro aerodinamico del ala esta dado por:

b 1+22
X =L ~ |«Tan (A =0,0102 ft
mgew 6 |: 1+ 2’W i| ( LEW) (28)
Voo = 20 o 12240 |y gg181t (29)
6 | 1+4,

Para aeronaves con velocidad subsonica el centro medio aerodinamico es:

0,25%c, =0,25%0,7913 ft = 0,1978 ft (30)

Ahora se procedera a calcular el angulo de sweep para la mitad de la cuerda,

A=A, n:%c:
[4xnx@-24,) |

(AL, =Tan‘1(Tan (Ae). _LAR *(1+1W)JJ=—O,3015° (31)

Después de haber realizado los célculos correspondientes, podemos graficar la

configuracion que tendré el ala, tal como se ve en la Figura 33.

Figura 33. Geometria del ala.

240963
120481

27837 253,14

El nimero de Reynolds para el ala es de:

evag. 20769x10° S'“%3 «84,4 " 070131
RNW = =

-7 Lb
u 37372x107 D,

= 4,2476x10°  (32)
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4.9. SELECCION DEL PERFIL AERODINAMICO DEL ALA.

En la seleccion del perfil aerodinamico mas apropiado para el disefio de un avién
en particular, el tamafio y la velocidad del avién seran factores importantes. Un
avion que deba alcanzar un rendimiento a baja velocidad usard necesariamente
un perfil aerodinamico diferente de una aeronave mas grande de gran rendimiento.
La forma del perfil del ala no es de suma importancia mientras la envergadura sea
suficiente para proveer la rata de ascenso deseada. Existen diferentes tipos de
perfiles que son usados segun la mision que desarrolle el avién. Se pueden
encontrar algunos para alta velocidad y otros para velocidades bajas; para
aterrizajes lentos, para altas ratas de ascenso, para alto peso total de la aeronave,
para largo alcance, etc. Si se disefia un avién para baja velocidad de aterrizaje,
entonces indudablemente esa seccién de plano aerodinamico no sera éptima para

una velocidad de crucero alta.

Dos componentes de la fuerza perpendiculares a la corriente de aire (las fuerzas
sobre los planos aerodindmicos son especificadas como (L) para la sustentacion,
(D) para la resistencia al avance, respectivamente), y el momento en el avion de
estas dos fuerzas (el momento de pitch (M)), son la fuerza resultante sobre una
seccion de ala. Esta fuerza es funcion del angulo del ataque del perfil
aerodinamico del ala, y los medios aceptados para constituir estas cualidades del
perfil del ala son por gréaficas de coeficientes de sustentacion (C.), drag (Cp) y el
momento (Cwm) contra el dngulo del ataque. En las tablas caracteristicas de los

perfiles del ala, la eficacia es dada con la relacion de "Sustentacion contra drag”, o

%. Cientos de secciones de planos aerodinamicos han sido evaluados con el

paso de los afios bajo condiciones del laboratorio controladas por la NACA
(National Advisory Committee for Aeronautics) ahora NASA (National Aeronautics

and Space Administration). Casi todas las caracteristicas de un perfil aerodinamico
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se obtuvieron en un tunel de viento NACA haciendo pruebas con un ala de una
relacion de aspecto de 6. Debe también tenerse en cuenta que las "caracteristicas
del ala" son diferentes de las "caracteristicas del perfil aerodinamico". El ala y los
estabilizadores, al mismo tiempo que algunos fuselajes de aviones, son planos
aerodinamicos que funcionan por su forma. La fuerza sobre el perfil del ala resulta
de las presiones distribuida sobre la fibra o la longitud, del plano aerodinamico.
Una fuerza es especificada de acuerdo con su magnitud, direccion, y linea de la

accion.

Tabla 12. Relacion de perfiles aerodinamicos para el ala.

Perfil Angulo stall [Deg] Iid Cd Cl
Curtiss C-72 19° 22 o0z 04
Curand 23 20° 13 0,04 0,8
Eiffel 243 (Fescara) 18° 15 0,06 04
Gotingen 461 14.6° 7 0,07 0.8
Gotingen 531 18° 8 0,1 0.8
MNACA 2312 220 14 a,m a,12
MNACA 2412 220 15 a,m 0,14
MNACA 2512 220 16 a,m 0,18
MNACA 4312 21° 20 0,14 04
MNACA 4515 225" 19 a,0z2 0,3
MNACA 23012 43" 10 a,m 0,2
MNACA 25015 420 10 a,m 0,1
NACA 32012 22° 10 0,01 0.1
U5 A 35-A 19° 14 0,05 0,7
US A 40 15° 15 0,035 0.5

Ahora se hara una lista de algunos perfiles existentes (Tabla 12), que cumplan con
la condicion del coeficiente de sustentacion maximo, para determinar, a partir de

sus cualidades cual es el que mejor se acomoda a la mision de la aeronave, asi:

CL max(+) = 1’3
CL max(+) = 018 * CI max(ﬂ (33)
Cra” =1,625

| max
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Figura 34. Curva de coeficiente de sustentacion contra angulo de ataque, para el
perfil NACA 23012.
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Fuente: John Anderson, Introduction to flight.

El perfil con un gran rendimiento es: Curtiss C-72, porque tiene un valor alto de

Id’ cuando «a =0° en la etapa de crucero (se disefia en esta etapa, porque el

avion dura més en crucero que en otro rango). Pero, en los célculos iniciales se
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habia seleccionado un valor de y =10 asi que el perfil que mejor se acomoda a
esta condicion, con un valor de C, bajo y un C, alto es: NACA 23012 (ver las

Figuras 34 y 35).

Figura 35. Curva de coeficiente de drag y momento contra angulo de ataque, para

el perfil NACA 23012.
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La nomenclatura de la segunda familia de perfiles NACA fueron las series de 5
digitos, tal como el perfil NACA 23012. Aqui el primer digito cuando es

multiplicado % da el coeficiente de sustentacion de disefio, que es un coeficiente
de sustentacion teorico para el perfil cuando el angulo de ataque es paralelo a la
velocidad de la corriente de aire; este valor estd dado en décimos. Los proximos
digitos cuando son divididos por 2 dan la localizacion del maximo camber a lo
largo de la cuerda desde el borde de ataque, en cientos de cuerda. Los ultimos
dos digitos dan el maximo espesor en cientos de cuerda. EIl NACA 23012, tiene un

coeficiente de sustentacion de disefio de0,3; la localizacion del maximo camber es

a 0,15*@ y este perfil tiene un 12% de maximo espesor.

4.10. DIMENSIONAMIENTO DEL FUSELAJE.

Tabla 13. Longitud del fuselaje contra W, (Lb o [Kg]).

Length = aW§ (ft or {m}) a C

Sailplane—unpowered 0.86 {0.383} 0.48
Sailplane—powered 0.71 {0.316} 0.48
Homebuilt—metal/wood 3.68 {1.35} 0.23
Homebuilt—composite 3.50 {1.28} 0.23
General aviation—single engine 437 {1.6} 0.23
General aviation—1win engine 0.86 {0.366} 042
Agricultural aircraft 4.04 {1.48} 0.23
Twin turboprop 0.37 {0.169} 0.51
Flying boat 1.05 {0.439} 0.40
Jet traincr 0.79 {0.333} 0.41
Jet fighter 0.93 {0.389} 0.39
Military cargo/bomber 0.23 {0.104} 0.50
Jet transport 0.67 {0.287} 0.43

Fuente: Daniel Raymer, Airplane Design.

Luego de haber determinado el peso bruto de despegue y haber dimensionado las

alas, procedemos a continuacion al disefio del fuselaje y posteriormente del
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empenaje. Para cierto tipo de aeronaves, el largo del fuselaje es determinado por
algunas constantes; por ejemplo, para un avion de pasajeros, al conocer el
namero de personas, el tamafio de sillas y requerimientos de carga, es posible
determinar el diametro y la longitud del fuselaje. Pero, para el caso del UAV
Anerkennung es posible utilizar coeficientes determinados empiricamente y que se
puede ver en la Tabla 13, para luego calcular la longitud del fuselaje como:

I, =a* (W) =35%(10)"

(34)
|, =59439 ft

Luego de este se analizan condiciones estéticas, aerodinamicas y de estructura
preliminarmente, por la misma configuracidbn o requerimientos de la mision y

capacidad de carga para determinar que el diametro del fuselaje sea de 20cm o
0,6562ft y el maximo ancho del fuselaje sera de 18cm o 0,5906 ft. Ahora se

procede a calcular la relacion entre la longitud y el diametro del fuselaje y se

obtiene que:

I

e S99 g h5g06 (35)
d, 0,6562ft

Figura 36. Geometria del fuselaje.
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Teniendo esto podemos calcular el nimero de Reynolds del fuselaje, como:

pav e, 28769x107 519 opaa 1 s 0asort
R e = - = 3 10T B ~31906x10° (36)
' %tz

4.11. DIMENSIONAMIENTO DEL EMPENAJE.

Para el disefio del empenaje se tendra en cuenta las siguientes caracteristicas:
» Tendra configuracion de 2 superficies (estabilizador horizontal y vertical).
= Estilo del empenaje cola convencional.

Adicionalmente se apoyaré el disefio con algunos datos previamente hallados.

S, = 6,25ft? c, = 0,7913ft b, = 7,9057 ft

Tabla 14. Coeficientes volumétricos representativos por categorias.

Typical values

Horizontal ', | Vertical
Sailplane 0,50 ooz
Homebuilt 0,50 004
General aviation - Single engine 0,70 004
|General aviation - Twin engine 0,80 007 |
Agricultural 0,50 004
Twin turboprop 0,90 008
Flying boat 0,70 006
Jet trainer 0,70 006
Jet fighter 0,40 oo7
Military cargo f bomber 1,00 0oa
Jet transport 1,00 009

Fuente: Daniel Raymer, Airplane Design.

La efectividad de cola en generar un momento sobre el centro de gravedad es

proporcional a la fuerza que ella misma produzca y a la distancia a la que se
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encuentre. El principal propésito de la cola es contrarrestar los momentos
producidos por el ala; entonces, es de esperarse que el tamafio de la cola este de
alguna forma relacionada con el tamafio que tenga el ala. Un estabilizador

horizontal, debe contrarrestar el momento de pitch, por lo que tendra una relacion

con c,; mientras que el estabilizador vertical, debe contrarrestar el momento de

yaw, por lo que tendra relacion con b,. Por lo tanto se tiene que:

— Vh * SW * CW
Xh

_V_V*Sw*bw
X

Vv

Sy (37) Sy (38)

Donde S, y S,, son las superficies del elevador horizontal y vertical
respectivamente, teniendo en cuenta que los coeficientes X, y X, son las

distancias del centro de gravedad de la aeronave al centro aerodindmico del

elevador horizontal y vertical respectivamente, V, y V, son los coeficientes

volumétricos del elevador horizontal y vertical, S, la superficie del ala, a la

W’
cuerda media del ala y b, es la envergadura del ala. Los valores de distancia se

asumen en un principio, segun la Figura 33, para facilitar célculos, por otro lado los
coeficientes volumétricos se seleccionan segun la Tabla 14, para este caso la

aeronave es bimotor, por lo que se tiene:

X, =3,4ft X, =3ft
V, =08 V, =007
S, =11637 ft* S, =11529 ft?

Para una aeronave con los motores en las alas, el brazo estimado para calcular el
tamafo del ala, puede estar cercano al 50-55% de la longitud del fuselaje.
También se puede decir que este brazo es una distancia muy cercana al 25% de
la longitud de la cuerda promedio del ala (medida desde el borde de ataque) hasta

la cuerda de la cola.
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Figura 37. Disefio inicial para el empenaje.

Tl volume coelficient method

PO s oo 1

SR
=YL

Fuente: Daniel Raymer, Airplane Design.

Utilizando las mismas graficas y ecuaciones con las que se estimé la geometria
del ala, se determinaran las diferentes caracteristicas del empenaje, primero para

el estabilizador horizontal y luego para el vertical.

Figura 38. Definicion de los pardmetros geométricos para el coeficiente

volumeétrico.

NOTE:  Xpor=XresE

Fuente: Jan Roskam, Airplane Design, Tomo VI.

4.11.1. Para el estabilizador horizontal: Algunos datos geomeétricos son:
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A, =20° AR, =45; 1,=06; t =015; t =017; t =010
Ah c h c rh c th
b, =+/(AR, *S,) =2,2884 ft
h 2 >: S h (39)
c, =——"——=0,6357ft
by * 1+ 4,)
(40)
Cy, = A, *C,, = 0,3814 ft
2 1+ A, + 4, )
. =2c, x| T | 051911t (42)
3 1+ 4,
El angulo de flecha en el borde de ataque del estabilizador horizontal es:
A =Tan*{ Tan (A A ) 22,7593° 43
( Leading Edge)h =lan an( c/4)h +LARh *(1+ﬂh)J - ' ( )

La ubicacion del centro aerodinamico del estabilizador horizontal es dado por:

b, [1+24

Yingen = —- h | = 0,5244 ft

6 L+ gh} (44)
b, [1+24

:Eh*[ N }*Ta” (Ai) =0.2211 (45)

Figura 39. Geometria del estabilizador horizontal.
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Para aeronaves con velocidad subsénica el centro medio aerodinamico es:

0,25*c, =0,25+0,5191ft = 0,1298 ft (46)
Calculando el angulo de sweep a la mitad de la cuerda, A, =A,,,; n= %c :

Tan (A,), =Tan (A p), I ELLLICY S - (47)
L AR, * @+ 4)]

El nimero de Reynolds para el estabilizador horizontal es de:

— 23769x10°° S'Uy3>x=844ft/>:=05191ft
L L S )
_ PV EC, ft _27865x10°  (48)

R
" 7 3,7372x107 Lb/
ft=xs

4.11.2. Para el estabilizador vertical: Algunos datos geométricos son:

A, =45; AR =13; 4 -05; Y —o015; Y —o017; Y —o10
AV c v c rv c tv
b, =+/(AR, *S,) =1,2243 ft
248 (49)
C,=————=12556ft
b, *(1+4,) 50
c, =4, *c,, =0,6278 ft (50)
2 1+ 4, +4,° o
¢, =S¢, x| MM | 09766 1 (52)
3 1+ 2,
El angulo de flecha en el borde de ataque del estabilizador vertical es:
. 14 ] .
(A Leading Edge)v =Tan Tan (Ac/4)v +L ARV * (1+ XV)J = 51,4831 (53)

La ubicacién del centro aerodinamico del estabilizador vertical es dado por:

_b, [1+24,
"6 | 1+

} =0,2721ft
(54)

(55)

v

b, |1+24
Xy = — % ~ |*Tan (A =0,3418ft
mgcv 6 |: 1+ﬂ, j| ( LEv)

v

Para aeronaves con velocidad subsénica el centro medio aerodindmico es:
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0,25*c, = 0,25%0,9766 ft = 0,2442 ft (56)

Calculando el &ngulo de sweep a la mitad de la cuerda, A, =A,,,; n= %c:

(A,), =Tan -1[Tan (Ae)y — [%D =36,6342° (57)

Figura 40. Geometria del estabilizador vertical.

18761

El numero de Reynolds para el estabilizador vertical es de:
_ -3 Slug ft
ey 23769x10 %ﬁ +84,4 09766 1

T —52423x10°  (58)
. orex /ft2 *S

RNV

Tanto para el estabilizador vertical como para el horizontal, se utilizara un perfil
simétrico NACA 0010-34, que puede ser visto en las Figuras 41y 42.
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Figura 41. Curva de coeficiente de sustentacion contra angulo de ataque, para el
perfil NACA 0010-34.
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Fuente: Abbot By Ira H., Theory of wing sections.

4.12. SISTEMA DE DESPEGUE Y ATERRIZAJE VERTICAL, TRANSICION DE
VUELO VERTICAL A HORIZONTAL Y VICEVERSA.

La mision de reconocimiento del UAV Anerkennung y su versatilidad para poder

despegar verticalmente, asi como despegar en pistas cortas, hacen necesario el
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disefio de un sistema de tilt-rotor (rotacion de los motores en la punta de los
planos) para el cumplimiento de este fin.

Figura 42. Curva de coeficiente de drag y momento contra angulo de ataque, para
el perfil NACA 0010-34.
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Fuente: Abbot By Ira H., Theory of wing sections.

4.12.1. Seleccion de los motores: Una de las etapas principales en el desarrollo
del disefio del UAV tilt-rotor es la seleccion adecuada y cuidadosa de dos motores
gue van montados en la punta de los planos y que a su vez éstos giraran

accionados por uno o dos servomotores, éstos deben cumplir con ciertas
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caracteristicas técnicas para que el UAV cumpla con su objetivo. Para la fase de
despegue vertical los dos motores tienen que ser capaz de proporcionar una
fuerza de empuje mayor que el peso total del UAV, a un 70% de potencia total
disponible en cada motor; esta seleccion es de las mas importantes para que éste

cumpla su mision.

4.12.2. Potencia requerida para vuelo vertical: El factor mas importante a tener
en cuenta para la seleccion del motor es la potencia disponible de éste, por eso es
necesario en esta instancia realizar el calculo de la potencia requerida para que el

UAV cumpla su mision.

4.12.3. Eficiencia de la hélice: La eficiencia de la hélice para anerkennung es de
vital importancia ya que la primera fase de vuelo es el despegue vertical y es
cuando la hélice y el motor acttan de tal forma que le dan el empuje requerido al

avion para poder elevarse. La eficiencia propulsiva esta dada por:

TV
n= a (59)
Donde:
TV Potencia que se necesita.
P.ai Potencia disponible del motor.

Como el avién en su primera fase esta quieto posicién en reposo, es decir va a
elevarse una masa desde una velocidad V =0; es necesario introducir un nuevo

término Figure of Merit.

4.12.4. "Figure of Merit”: Se necesita saber que tan eficiente es la hélice a bajas
velocidades o cuando el avién esta estatico, y éste término es que parte de la
potencia del motor va a acelerar el aire. Un “figure of merit” de 1 es lo maximo que
se puede conseguir, no se puede acelerar el aire mas que en este valor, por eso

este valor da una aproximacion mas cercana de lo que la hélice esta haciendo a
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cualquier velocidad del aire o velocidad del avion; y se halla de la siguiente
manera:

T(Va+V1)

FOM.= (60)

avail

Figura 43. Entrada de aire al ducted fan.

1. ¥, Velocidad del UAV antes de la hélice.

. Helice.

2
of ST = —— 3.V, Velocidad inducida por la hélice.
4

- Ducted Fan.

Si se quiere hallar el empuje del motor para un determinado “figure of merit” es
necesario hacer unas transformaciones en la ecuacién de tal modo que ninguna

de las variables quede en funcion del empuje. Se comienza por el analizar el flujo

analégicamente a: F =ma (61)
T = pxAxV xAV (62)
Donde:

T : Es el empuje del motor.

p . Es la densidad del aire a determinada altura.

A: Es el &rea que hace la hélice al rotar.

V : Es la velocidad del flujo de aire en la hélice.
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AV : Cantidad de aire acelerado por la hélice, es la diferencia entre la corriente

libre y un punto cualquiera aguas abajo del rotor donde ya no hay aceleracion.

Es necesario anotar que en la hélice el aire ha sido acelerado la mitad de lo que

sera acelerado aguas abajo es decir:

V, = %AV , entonces en la hélice la velocidad es V, +%AV
La ecuacion de empuje quedaria de la siguiente manera:
T=p*A*(VA+%AVj*AV (63)

Resolviendo la ecuacién cuadratica:

~V, + \/VAZ —4x (%)*(—T/p . A)

1

AV = (64)

. 1 - . .
Teniendo en cuenta que: V, = EAV en la hélice el aire ha acelerado la mitad de lo

gue acelerara aguas abajo:

~Vu+ Va7 + 2T
pxA
V, = (65)

' 2

4.12.5. Empuje Estético: Para el empuje estatico se establece que la velocidad
Va del UAV es cero:

2T
v, = VP*A (66)

2

Esta es la velocidad inducida por la hélice cuando el avién no se estad moviendo,

esta ecuacion se reemplaza en la ecuacién de “figure of merit” y se despeja el

empuje; para un dado “figure of merit” podemos hallar el empuje estético asi:

T=24FOM.*P,, * |[22A T=3/(FOM.+P

_ Y #2p% A 67
avail 2-|- avail ) p ( )
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Se asume un “figure of merit” que es la eficiencia de la hélice en el momento de
acelerar el aire cuando no hay movimiento del avion o la velocidad antes de la
hélice es cero, y se resuelve el empuje estatico. Para hallar este empuje estatico
tedrico del motor, es necesario conocer la potencia disponible, y en la fase donde
se hallaron los requerimientos de disefio, se hall6 la potencia que se necesitaba,
para el avion en su primera etapa Stol (Short Takeoff and landing), con la grafica
de constraint plot (Figura 26), esta potencia fue de 0,625hp. Se hacen los célculos
para encontrar cual seria el empuje teérico estético en el inicio de la fase de vuelo

de despegue vertical con esta potencia y a la altura de Bogota donde el aire tiene

una densidad © de 0,001723 SIUy

§3 y con una hélice de 16 pulgadas de

diametro y un F.O.M. (Figure of merit) de 0.3, cabe anotar que la potencia a la
altura de Bogota pierde entre un 25 — 35 %; se asume una pérdida de la
capacidad de la potencia en un 35%. T =2,78577Lb

Figura 44. Empuje estatico vs. Figure of merit para una potencia 0,625 hp.

Empuje Estatico Vs. Figure of Merit
Potencia 0,625 hp (343,75 Ib.ft/s), en Bogota (223,44 |b .ft/s)

—— Diametro de hélice 16 in

|| —— Diametro de hélice 15 in

Empuje (Lb)

Diametro de hélice 14 in

i
|

0,0 0,2 0,4 0,6 0,8 1,0
Figure of Merit
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Figura 45. Empuje estatico vs. Figure of merit para una potencia 2 hp.

Empuje Estatico Vs. Figure of Merit
Potencia 2 hp (1100 Ib.ft/s), en Bogota (715 Ib.ft/s)

—— Diametro de hélice 16 in
—— Diametro de hélice 15 in

Diametro de hélice 14 in

I
T T T ”
< N o (ce} ©

— —

—
(a7) alndw3z

0,0

Figure of Merit

Figura 46. Empuje estatico vs. Figure of merit para una potencia 3,1 hp.

Empuje Estatico Vs. Figure of Merit
Potencia 3.1hp (1705 Ib ftfs), en Bogota (1108 ,25 |b ftis)

1|/ Diametro de hélice 15 in

Didrmetro de hélice 14 in

i | |=—Diametro de hélice 16 in

Figure of Merit
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Es importante decir, que un empuje de 2,7858 Lb cada motor no es suficiente para
poder levantar en vuelo vertical el UAV, por lo tanto se examinan dos motores mas
como siguen; ademas se asume en todos los casos un F.O.M.(Figure of merit).
Este resultado es tedrico y se establecera su exactitud a través de pruebas de
empuje que se haran con el motor fabricando un banco de pruebas y midiendo el
empuje con un dinamometro. EI motor que mejor se comporta, en su analisis
tedrico es el que tiene una potencia disponible de 3,1hp, el empuje que se deriva
de la grafica es: 7,7 Lb. Para diferentes valores de Figure of Merit, diametros y

potencia disponible se tiene:

4.12.6. Caracteristicas generales del motor: Las especificaciones son:

Desplazamiento: 19,9cc (1,20 cid)

Rango de RPM: 1800 -14.000 RPM
Diametro interior del cilindro: 30mm (1,18")

Carrera del émbolo: 28.2mm (1,11")

Peso sin muffler. 7509 (26,502)

Potencia: 3,3BHP @ 13.000 RPM
Hélices sugeridas por el fabricante: 16x10, 16x8, 18x5, 18x6.

Figura 47. Motor O.S. 1.20 AX.

Fuente: www.towerhobbies.com.
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4.13. MEDICION DEL EMPUJE.

4.13.1. Construccién del banco de pruebas: Se hicieron unos bocetos para
hacer la prueba de empuje, se moldeé el disefio en Solid Edge y se fabricd, aqui

algunas fotografias del proceso de disefio y construccion del banco de pruebas:

Figura 48. Banco de prueba para medir empuje.

A continuacion se veran algunas fotografias del proceso de construccion del banco
de prueba para la medicion del empuje:

Figura 49. Rieles de deslizamiento del banco de pruebas.
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Figura 50. Mesa del banco de pruebas.

Figura 52. Ensamble banco de pruebas.
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Como el empuje de los motores teodrico superaba el margen de medida de los
dinamometros disponibles en los laboratorios, se procedid a fabricar un
dinamometro (aunque éste solo constaba de diferentes resortes anclados en la
punta, en la parte posterior de la mesa y en una pared estatica rigida, esta en la
parte posterior del banco de pruebas), aunque este proceso tuviera problemas de
precision en la medida, sin embargo durante el proceso de fabricacién del banco
de pruebas se hizo que esta herramienta de medida tuviera la mayor precision
posible, haciendo que el banco fuera lo suficientemente rigido y estable para que
la vibracién del motor no interrumpiera la medida de la longitud final del resorte,
ademas con la estructura disefiada y construida para el banco se incluyo6 un riel de
aluminio con diferentes rodamientos, permitiendo el deslizamiento suave y sin
vibraciones del conjunto mesa - motor. Se analizaron tres tipos de resorte y a cada

uno se le aplicé la ley de hooke para obtener la constante de rigidez “K” asi:

“La fuerza requerida para elongar o comprimir un resorte es proporcional a la
cantidad de elongacién o compresion "x". Esta ley de fuerza para resortes, es

conocida como ley de hooke” ™.

4.13.2. Determinacion del “K” de los resortes: Datos obtenidos al medir el K del
resorte:

Tabla 15. Determinacion experimental de la constante “K” del resorte.

Solo Resorte Resorte con la mesa del motor
Pesos K del Longitud K del K del
Tipo |Longitud Longitud | Longitud 3 final conjunto | conjunto K
ey en el resorte- |, . Peso de la .
de inicial final ) inicial resorte . resorte- {resorte- | (resorte- |promedio
resorte pesas i mesa [N] i .
resorte| [cm] Nl [em] [N/m] conjunto [cm] conjunto banco- banco) [N/m]
2 [em] | pesas) [N/'m]]| [N/m]
1 42600 |72,3240| 153000 | 6213402 89,5000 32 5582 547 4077 | 584,3739
2 57500 |96,6280| 15,0000 1044 5270 §,5000 31861 540 4643 | 992 5457
3 10,1000 | 96,6280 | 23,5000 | 7211045 13,1000 21 B33 246000 | 10283577 | 956,1367 | 901,8670
28 5542

! Tomado de fisica para ciencias e ingenieria, Tomo | ,quinta edicién, Serway, Beichner
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Figura 53. Banco de pruebas colgado en estructura para medir el “K” del resorte.

Se tomo cada uno de los resortes, y se instalaron sucesivamente en el banco de
pruebas, éste se puso en forma vertical anclado en la parte superior y se aplicaron
pesos especificos, pesados previamente en una pesa digital, luego se midio la
elongacion final del resorte y se hallo la constante de rigidez “K”.

Figura 54. Pesa digital y la plataforma para pesos.

Luego de hallar la constante de rigidez de cada resorte se procedié a hallar la
constante de rigidez del conjunto que se iba a elongar en el banco de pruebas, por
eso se tomo todo el banco verticalmente, con la constante de rigidez de cada

resorte se midio la elongacion de cada resorte por la fuerza ejercida de la mesa

111



del banco, este proceso se hizo con cada resorte para determinar el peso
promedio de la mesa; con este peso y con los pesos afadidos posteriormente se
hallé finalmente el “K” del conjunto (resorte - mesa — pesas). Con este coeficiente
y el anterior hallado (resorte solo), se hizo un promedio, finalmente este “K” fue el

usado en las pruebas de empuje.

Figura 55. Medicion de la elongacion del resorte.

En esta imagen se puede ver el banco vertical puesto sobre una barra y una
estructura, para que el peso de la mesa estire el resorte, y asi se pueda hacer la
medicion de la longitud final, con esta medicion se hallaron los diferentes médulos

de rigidez de los diferentes resortes.

4.13.3. Pruebas de empuje y corrida de motores: Para la primera corrida de
motores es necesario hacer que las piezas internas del motor se acoplen entre siy
probar que haya un buen funcionamiento del conjunto para luego llevar el motor a
altas revoluciones, por eso fue necesario seguir el manual de operaciones del
motor 1.20 O.S. Engine; donde se recomienda hacer este proceso para que el

motor tenga un funcionamiento duradero y bueno.
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Se instala el motor en el banco de pruebas, se hacen las instalaciones del tanque
de combustible, las lineas de combustible hacia el carburador del motor, la linea
de presurizacion del tanque y luego se procede a prender el motor. Modificando el
paso de combustible y la entrada de aire al carburador se hacen diferentes
pruebas de encendido para establecer un punto Optimo de mezcla (aire-
combustible), pero para esto hay que hacer por lo menos 6 pruebas de encendido
de motor con el tanque totalmente lleno hasta que se desocupe, es decir,
encender el motor 6 veces con el tanque lleno hasta que se acabe el combustible,
luego llenar nuevamente el tanque y hacer el mismo proceso; en el manual de

n2

operaciones Max-120 AX RING O.S. Engine le llaman “Breaking-in

Figura 56. Prueba de empuije.

Luego de realizar este proceso, se puede llevar el motor a altas revoluciones con
la valvula de entrada de combustible y el paso de aire en la posicion més eficiente
para una mezcla optima. Para la medicion de empuje se llevé el motor a un 70%
de su potencia aproximadamente en todas las pruebas. A continuacion la Tabla
16, muestra los valores hallados y analizados con los tres tipos de resorte, luego

se hace un promedio de los resultados obtenidos y se halla el empuje promedio en

2 Tomado de O.S. Engine MAX-120 AX RING Instruction Manual pagina 29
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cada uno de los regimenes, para finalmente en cada régimen de la valvula de

paso de combustible se evalla el resultado mas alto de empuje para establecer

esta como la mas 6ptima, y por lo tanto el empuje del motor.

Tabla 16. Estimacion del empuje de los motores de forma experimental.

Longitud

Tipo | Needle |Throtle i:?iec.?::;-l :“ Empuje

de Valve | Valve | Longitud Resorte [cm] e Empuje (N} Empuje {Lb) promedio
resorte| [vueltas] [%] herizontal {Lb})
{cm)

1 1y1/4 70 8,1300 80900 82700 58200 134990 132653 143172 | 30347 2059822 | 32186 | 30785
1 1 70 94700 98000 97700| 58200 |213296 232581 230828 | 475951 52286 | 51892 | 50710
1 |1-2elicks] 70 97300 98900 97400) 58200 | 228490 237840 @ 229075 | 51367 53469 | 51498 | 5211
2 1y 144 70 80300 7pS00 75700 6,2100 180643 142927 17 4688 | 40610 32131 | 39271 3,7338
2 1 70 84700 85200 85100 B,2100 | 224315 229078 | 228286 | 50428 51544 | 5131 5,1097
2 1-2 clicks 70 B,7300 87000 85800) 62100 |250122 247144 235233 | 55230 55560 | 52883 | 54891
5 1y 144 70 |12.2000 12,1200 123400 101000 | 189392 182177 | 202018 | 42677 40955 | 45416 | 4 2677
3 1 70 |13,5000 13,4600 13,4900 101000 | 306635 303027 | 305733 | 68934 68123 BE7H 5,8934
3 1-Zclicks] 70 125900 13,1400 13,1100] 101000 | 233584 27 4168 | 27 1462 | 52512 B1635  B1027 | 57073

Con cada uno de los resortes se puso el motor en tres regimenes diferentes, y en

cada régimen se hicieron tres mediciones, por lo tanto por cada resorte se hicieron

9 mediciones; para hallar el empuje final promedio se hicieron un total de 27

mediciones que mostraron una tendencia similar, luego se analizaron y se

procesaron estos datos para establecer el valor numérico del Empuje. EI empuje

del motor al 70% de potencia a una altura de 2600 metros sobre el nivel del mar
es: 5,6914 Lb.

4.14. CARACTERISTICAS DEL VUELO VTOL.

Es preciso mencionar en primera instancia que gran parte del presente disefio

parte de la optimizacibn de una aeronave Stol, por lo que durante el disefio

aerodinamico y de estabilidad y control, se haran relaciones entre las dos

configuraciones.
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Figura 57. Facetas del vuelo V/TOL en take off

A
/,l
\ :::2-;#2:
e -""'I ST :¥ ----- (a)
T

La configuracion del presente modelo se caracteriza por ser del tipo tilt — rotor, la
cual consta de dos motores ubicados en las puntas de los planos, sujetados por
una bancada, que a su vez se encuentra unida a un eje de giro, el cual sera el
encargado de proporcionar el par torsor para asi cambiar la direccién del vector de
empuje. Teniendo en cuenta lo anterior, se ha dividido el vuelo del presente
proyecto en tres fases fundamentales a partir del despegue (Figura 57a, 57b, 57¢),
donde el movimiento de la aeronave en un principio es netamente vertical (Figura
57a), seguido de un progresivo cambio en la direccion de vuelo a causa de la
variacion de direccion en el vector de empuje (Figura 57b), para finalmente llegar a

un vuelo recto y nivelado de manera horizontal (Figura 57c).

Es asi como con plena claridad de lo dicho anteriormente, se procede a realizar un
analisis especifico de cada una de las diferentes fases de vuelo, de manera tal
que se asumiran condiciones ideales con el Unico fin de facilitar la realizacion de
los céalculos. Todo esto no sin olvidar aclarar algunos términos que se utilizaran

durante el proceso.
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Las variables que se van a tener en cuenta en este calculo se describen a

continuacion:

T.; Thrust Engine
Tey; Thrust Engine x component
m,,.; Mass of air craft

a_,.; Acceleration of air craft

alc
6. ; Engine Angle

W_,.; Weight of Air Craft

alcs
L,, ; Lift of Wing

D; Drag of Air Craft

V, ; X velocity due to engine horizontal flow
Ly, ; Lift of wing due to x velocity

q ; Dynamic pressure

C_.; Lift coefficient of clean configuration
Sw; Wing Area

Paras. » DENSIty of air at sea level

4.14.1 Fase de vuelo vertical (1): Durante esta primera etapa de vuelo la
aeronave empezara su movimiento de manera netamente vertical; esto se debe
basicamente al empuje generado por los motores, los cuales durante esta fase se
encuentran ubicados de manera vertical. En el diagrama de cuerpo libre se puede
observar las diferentes fuerzas que actlan sobre la aeronave como el empuje de
lo motores y el peso (eje y); cabe aclarar que para el caso el avién no presenta
movimiento horizontal (eje x), ni fuerzas que actian en esta misma direccion, a
diferencia de lo que se presenta en el eje y en donde por la interaccion de las

fuerzas se tiene un movimiento vertical.
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Figura 58. Vuelo en fase vertical.

Durante este movimiento la velocidad es tan minima que se despreciara el arrastre
generado durante la tendencia por el avion y asi esto no afectara los céalculos.
> F =0
Z I:Y :TE _Wa/c =My 8y (69)
Vf _Vi

aa/c t

4.14.2. Fase de vuelo de transicién (2): De manera similar durante esta segunda
etapa de vuelo es necesario analizar el diagrama de cuerpo libre de la aeronave.
Como se puede ver en la figura, esta fase de vuelo presenta un moviendo tanto en
el eje x como en el eje y; esto se debe a la variacion en el &ngulo de rotacion de

los motores 6. Debido a este movimiento de rotacion aparecen dos fenomenos

importantes que analizaremos a continuacion.

En primera instancia, se tiene una fuerza de sustentacién en direccion vertical
generada por el plano que resulta de la interaccion del flujo de aire y el mismo.
Este flujo de aire que actua sobre el plano presenta solo componente horizontal en
su vector de movimiento, ya que para el presente caso se tendra en cuanta que la
aeronave después de haber alcanzado determinada altura en su fase de vuelo

vertical, empezara a avanzar horizontalmente sin alteracién en su cota de vuelo.
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Ahora, como se puede observar la direccion del vector de empuje depende del

angulo de rotacion 6., por lo que el empuje a su vez se decompone, por un lado

en una componente vertical T, que sumado a la sustentacion L, —sostienen el

avion, y por otro parte en una componente T., que es aquella que genera el

impulso para que a su vez haya velocidad de aire que actué sobre el ala.

Figura 59. Vuelo en la etapa de transicion.

LWT /TE
S /
D -—--%g - - 7 A
/
lwmc
Por tal motivo se tiene:
Z l:X :TEX -D= Myc@are Z |:X :TESineE -D= Myc@are (70)
ZFY = |-vvVx +Tey =Wy =0 I-wvX =C..aSy (73)
Co.Pur sV 2S (71) _
ZFY — chalr@ZSL X w +TECOS¢9E _WA/C =O Wa/c —10|_b
1 2
C c Mair V,’S 4 =7 Pair v (74)
T.Cosf, =W, — P @25L X Ow o Pair@stx
C cpair V ZS
Woae — - @ZSL R (72)

Cosé, = =
E
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2

CleParastVx Sw

WA/C - 2
0 =Cos™
Te
Ci.PiasVy’S
T.CosO, =W, - chalr@ZSL X °w

CleParesVx 2Sw
2
v, - 2(W,,c —TCos6; ) (75)
CLeParasSw

=W,,c —TcCosé,

4.14.3. Fase de vuelo horizontal (3): Finalmente se tiene durante la tercera fase
de vuelo un comportamiento ya conocido, de tal modo que el diagrama de cuerpo

libre pone al descubierto la sumatoria de fuerzas como se muestra.

D F =Ty -D=m,a

alc™alc (76)
TEX - D3 =Myc@yc
Z Fy = LW\/x —Ly =W, =0 (77)
LWVX - LO :Wa/c
Figura 60. Vuelo en condicion horizontal.
2 TE
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Habiendo asi analizado cada una de las diferentes fases de vuelo como vertical,
transicion y horizontal, se da paso al analisis relacionado entre la configuracion

tipo V/ISTOL y convencional.

4.15. OPTIMIZACION DEL ALA.

Figura 61. Ala version inicial comparada con la condicion final.

. .

Es preciso mencionar que tan importante es el proceso de optimizacion del plano
antes de continuar con la siguiente etapa de disefio puesto que en la medida que
pueda ser realizado, las dimensiones del ala cambiaran. Esto se debe
basicamente a que si se tiene en primera instancia un avion de configuracion
normal, este a su vez tendra un éarea alar determinada que satisfara los

requerimientos de la misma, ahora, si por el contrario se tiene una configuracion
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de tipo V/tol, durante la fase de vuelo de transicion la suma de la sustentacion
generada por el plano y la componente vertical del vector de empuje de los
motores daran como resultado un sobre dimensionamiento en la superficie alar;
todo esto partiendo del hecho que para llegar al disefio de la aeronave V/tol se
iniciara en un principio de lo calculado para configuracién normal.

S,=¢b, ; c =c; ; Sg=0Cgby (78) Sk =Sy -5, (79)

Asi se tiene un paralelo entre las diferentes fases de vuelo planteadas para la

configuracion V/tol y la normal.
Conf. V/tol Conf. Normal

1.W,,=Te; D,=0; V,=0 (80) 1L.W,, =L,

SL

1 2
(88)

I—wVSL =C0uSw =CL Z Pares Vs Sw
W,ye =Tey + (l-vv\,X2 - Loz) (81) 1 22
2. Tee -D=m_,.a,, 82) W, =C, Epair@SLVSL Sw (89)
_ b, (83) v — 252744 Knots = 42,65838 (90)
D SL seg
0, Sw
C pair \% 28
D, =C,0,5, = D @52L X2 Sw (64)
I‘W\,X3 - LO =Wa/c (85)
- TEX - D3 =M,y (86)
C pair V 28
Dy =Cpa35y = : @;L = (87)

Teniendo en cuenta lo anterior se puede relacionar ecuaciones referentes a cada
fase de vuelo y/o configuracion de aeronave, con el fin de determinar valores que

faciliten los célculos siguientes. Como lo que se desea determinar es el area
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parasita del plano, para ello existen dos posibles manera. A través del primer
meétodo se puede asumir que V,,=V,, donde la V,, hace referencia a la
velocidad horizontal de la aeronave durante la fase de vuelo 3; ya que es de esta

velocidad de perdida que depende si la aeronave mantiene su sustentacién o no.

Asi, partiendo del hecho anterior y reemplazando, en la Ec. (85) se tiene que:

I-WVX3 - Los :Wa/a
(91)
Cchair@SLVXBZSW
2 - L03 :Wa/a
CilurasVys S
L, = chalr@;L X3 Ow w,, 92)
Cchair@SLVXSZSOS _ Cchair@SLVx328W W
2 2 ala
(93)
Ses =Sy, _Laz =S, _Laz =1,6260 ft?
PairasiVxs Pair@s.Vs

El segundo procedimiento hace referencia a la obtencién y posterior utilizacion de
una ecuacion que pueda fijar una variacion en el area parasita en funcion del

cambio de angulo de rotacion 6. y a su vez en la velocidad horizontal de la

aeronave V, . Por tal motivo se debe utilizar la Ec. 81 como se muestra.

W, e =Tey +(Ly,, —Loo) (94)
W, =T:Cosb; +(CL°'OB‘"@;LVX228W _ Cchair@;Lszzsoz
Cchair@SLVXZZ(SW - Soz) (95)
W,,. =TCosé; + 5
2w, —T.Cosé, )

(96)

2

CieParas Vx2
Como se puede observar por medio de la ecuacioén, en la medida que se aumenta
la velocidad partiendo de 1 hasta la velocidad de stall, el area parasita disminuye a
partir de valores muy altos contra poco angulo de inclinacion de motores. Esto se
debe a que en un principio la aeronave estara siendo sustentada solo por el

empuje de los motores, sin utilizar para nada la superficie alar.
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Figura 62. Optimizacion del ala.

[4] os ®eiIseled BAIY

90 100

80

Angulo de Inclinacion de los Motores [deg]

Figura 63. Optimizacion del ala 2.

[1] oS elISBIRd RAIY

Angulo de Inclinacion de los Motores [deg]

No obstante conforme se va aumentando el angulo de inclinacion de motores los

valores de S, disminuyen considerablemente. Para finalmente entrar en un rango

de valores aceptables; de igual manera se puede observar que a partir de 80

grados o menos, la funcibn empieza a tener un comportamiento creciente.
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Figura 64. Optimizacion del ala 3.
3 T T T T

2,5 4

2’ 777777777777777777777 T - - T T T - -0 L R R r——----77

1,5’ 777777777777777777777 L L L R r-—----- 77

Area Pardsita So [ft]

0,5 1

60 65 70 75 80 85 90

Angulo de Inclinacion de los Motores [deg]

De este modo, habiendo visto los dos diferentes métodos para la obtencion del
area parasita, se puede convenir que el segundo de ellos es el mas apropiado, ya
qgue es este el que relaciona variables tan importantes como la variaciéon en el
angulo de inclinacion de los motores 6. Asi teniendo en cuenta la Ecuacion 96,
se tiene:

S,, = 2,693925705 ft’

Donde el valor de T. hace referencia al empuje calculado por medio de las
pruebas, multiplicado por el numero de motores a utilizar y la velocidad V,,se

asume como la maxima conocida, que para el caso es la velocidad de stall.

4.15.1 Redimensionamiento del ala: Ya que se tiene un area parasita que estara
generando sustentacién, pero que no sera necesaria por la interaccion del empuje

vectorial en el vuelo de transicion, sera preciso restar el area parasita hallada S,

de la calculada en un principio para la configuracion normal de la aeronave S, .
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S, =S, —S, = 35560743 ft’ (97)

Figura 65. Configuracion final del avion.

—
L

4.16. VELOCIDAD DE ROTACION DE MOTORES.

En el pasado se habia mencionado que durante la etapa de vuelo de transicion,
los motores girarian de una posicion vertical a una horizontal para de esta manara
cambiar la direccion del vector de empuje. Por tal motivo es importante mencionar
qgue las condiciones con que ocurra esta inclinacion deben estar sometidas a
multiples factores, como lo es uno de ellos la velocidad angular o velocidad de
rotacion de motores @ . Es importante tener en cuenta este valor, ya que también
es de este, del cual depende un optimo vuelo de transicidn, puesto que si @ es

demasiado bajo el avion podria entrar en perdida de forma prematura.
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Ahora teniendo en cuenta el valor de S; se tiene de la Ec. (81) mostrada con

anterioridad lo siguiente:

W, =Tey +(Ly,, — L) (98)
W,,, =T.Cosé, + CupuosVuaSu CL°pa"@25LVX2280

W, =T.Cosf, + 2 a”;’SLV“Z (S, —So)

W,,. =T.Cosd, + CLC’Oa"(Z@SLV“Z S, (99)

De donde se obtiene:

W 2C,,

alc

szzpair@SLSR (101)

P!
Vyr = {Z(Wa"’ _TECOSHE)} (1000 6, =Cos™ :
E

Cchair@SLSR

Asi de esta manera se llega a una ecuacion que relaciona tan solo dos variables,
la velocidad horizontal del flujo de aire que pasa por el plano durante la fase de

vuelo de transicion (V,,) y el angulo de inclinacion de los motores con respecto a
la vertical (6; ), ahora lo importante es determinar cual de estas dos variables sera

la variable dependiente y cual la independiente.

Ya que lo relevante es determinar la velocidad de rotacién de los motores 6ptima,
de tal manera que la componente horizontal del empuje genere la velocidad
necesaria para que actue sobre el plano y origine la fuerza de sustentacién, sin
olvidar que esta fuerza de sustentacibn sumada a la componente vertical,
sustentaran a la aeronave para no que entre en perdida, se utilizara la ecuacion
(7). Por lo que se tiene:

40,
dt

(102)
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Donde @ hace relacion a la velocidad angular o velocidad de rotacion y es igual
al cambio del angulo de rotacion de los motores con respecto al tiempo. De esta
manera partiendo de la 2° ley de Newton donde:

F:ma:mﬂ ; E:mﬂ ; dv:Edt ; ﬂ:a ;o V() =at (103)

dt dt m dt
Y teniendo en cuenta que V,, se debe escribir mediante una ecuacion en funcion
del tiempo, ya que a partir del punto en que la aeronave empieza a hacer el vuelo
de transicion donde V,, =0, hasta que la velocidad es lo suficientemente alta

para que los planos sustentes el avion, se tiene:
TEX

V(t)=at ; V(t):n:it DV, ()= t (104)

alc alc

Asi se debe relacionar las ecuaciones 100 y 101 con el fin de obtener:

v _{2(\/\/3,6 —TECoseE)T/Z _ To _TeSinoct (105)
X2 — - -

Cchair@SLSR m m

~T.Cos6.) T.’Sin’ft’

2

alc alc

2(\Na/c
Cchair@SLSR ma/c

Cchair@SLSRTEZSinzeEtZ

W,,. —TcCosé, = o2
alc

Cchair@SLSRTEZSinngt2

W,,, =T.Cosd; + (106)

2
2ma/c
Y como:

Sin’6+Cos’6 =1

(107)
Sin’0 =1-Cos?60

Entonces se tiene:
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Cchair@SLSRTE2t2(1_C0529E)
2m_, °

alc
W.. =T.Cosé. + (Cchair@SLSRTEZtZ —CLcPair@SLSRTEZ'[ZCOSZHE)
alc = 'E E

W, =T.Cosé; +

2ma/c2
Cl.Puras SaTe 12C0s%0 Ci.Puras SeTe t2—2m_, *W
_ “1cPair@sL R E2 E +T.Cos, + LePair@sLOrR ' E : are Wale _ (108)
2ma/c 2ma/c
La ecuacion 108 se puede resolver asi:
T+ T.2_1 _Cchair@SLSRTEZtZ Cchair@SLSRTE2t2 _Zma/czwa/c
ETL'E 2 2
COS@ _ 2ma/c 2ma/c
=
2 _Cchair@SLSRTEZtZ
2ma/c2
1+ 1+ ZCchpair@SLZSRZTE2t4 _ 4Cchair@SLSRWa/ct2
ma/c4 ma/04
O =Cos™ - (109)
Cchair@SLSRTEt
ma/c2
Ci’Puras SeTe" CeParas SaT
K, =t Parest P8 6 71085009 K, = —=LWOLORE (84294257
C ma/cS W ma/c (110)
K, = chair@SL4 RWasc _ 153564888
ma/c
1+4/14 2K t* — 4K t? 1+ 2K, t* — 4K t?
6. =Cos™ I ~ 2 |=Cos™ L - J - (111)
K,t K, K,t

Ahora se tendra que derivar la ecuacion 111 con respecto al tiempo por medio del

programa matematico derive para a si tener como resultado:

4o,

2L/(2K1t4 —4K,t? +1) - 2K, t2 +1]

dt oK, = ok, D)y (- 20Kt — Akt 1)+t (K2 - 2K, )+ 22Kt 1)
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Figura 66. Angulo de rotacion de los motores.
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Figura 67. Velocidad de rotacion de los motores.

™ N N —

[WdY] reinbuy pepioojap

n
Te}

3,0

Tiempo [seg]

de

on
giro de los motores, por lo que sera necesario realizar una serie de correcciones

esto se debe a la direcci

Se puede observar el sentido negativo de la grafica

para de esta manera poder obtener una grafica adecuada y que se ajuste a los

valores reales.
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La anterior grafica muestra de manera clara como es el comportamiento de la
velocidad angular (o) con respecto al tiempo (t); sin olvidar el rango de valores del
t para los cuales la funcion existe y de donde se tomara el valor de la velocidad
angular o velocidad de rotacion de los motores que satisfaga la ecuacion evitando
asi que la aeronave entre en perdida. Teniendo en cuenta lo mencionado
anteriormente, se tiene que si se utiliza un mecanismo que arroje una velocidad de
aproximadamente 7 RPM’s, se tendra un tiempo de rotacion de 0 a 90 grados de
4,5 segundos, lo que nos indica que si descendemos de este tiempo, la rotacion
sera demasiado rapida, por lo que la aeronave podria entrar en perdida. Es asi
como este valor se convierte en el punto mas critico, por lo que sera conveniente
asumir valores de velocidad de rotacion de motores mas altos con el animo de

tener un factor de seguridad.

4.17. METODO PARA CONTRARESTAR CONTRATORQUE DE LOS
MOTORES Y FUERZA QUE ESTOS EJERCEN SOBRE EL AVION.

Figura 68. Torque que se presenta en la aeronave.

@E Z& j§
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Los motores de Anerkennung tienen el mismo sentido de giro, ya que los
fabricantes de motores pequefios para aeromodelos fabrican los motores con un
solo sentido de giro y los fabricantes de hélices las fabrican para que sean
eficientes solo en este sentido, y éstos a su vez producen un momento torsor
como se ve en la Figura 68. Este momento torsor se puede explicar como un par
de fuerzas que actian sobre el avién separadas una distancia d desde la punta

de las alas hasta el centro de masa del avion asi:

Figura 69. Fuerzas que actuan para generar el torque sobre la aeronave.

Las dos fuerzas en el centro del fuselaje se anulan entre si, por lo tanto en la
punta de las alas existe la F, y la F,que tienen la misma magnitud, éstas dos
fuerzas crean un par que hacen que el avién tienda a rotar en la direcciéon
mostrada; por eso es necesario realizar un analisis para evitar que esto ocurra ya
que en el despegue vertical del avion esta rotacion influira en forma negativa en la
estabilidad y el control del UAV, es importante entonces mostrar algunas

alternativas propuestas para corregir este movimiento.
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4.17.1. Alternativa 1: Contrarrestar este movimiento del avién instalando un rotor
de cola que tenga una fuerza de empuje suficiente que anule el momento para que

el avion en la fase de vuelo vertical esté libre de este giro.

Figura 70. Método 1 para contrarrestar el torque.

Esta alternativa tiene la desventaja de tener que instalar un motor eléctrico de
altas revoluciones en la parte trasera del UAV, que contrarreste el movimiento de
éste causado por las fuerzas par del momento torsor de cada motor ademas de la
complejidad de esta instalacion que incurriria en aumento de peso por la bateria
gue se usaria para el funcionamiento de éste, dafaria o afectaria el disefio original
aerodinamico y estético y ya no seria un avién como tal sino un helicéptero, por

eso se tiene que analizar otra alternativa de disefo
4.17.2. Alternativa 2: Instalar los motores en la punta de las alas con un angulo

establecido para que el vector de empuje horizontal de los motores anule el

momento generado asi:
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Figura 71. Vista Lateral derecha del plano.

Fuerza de
Empuje

Ahora se halla éste angulo ¢ para poder dejar los motores fijos. Sabemos que el
motor tiene un Momento Torsor:
_ 9,52* Potencia]watts]

T Y (113)
También podemos decir que el torsor se puede describir como una fuerza por una
distancia:

T=F*d (114)

Esta fuerza seria la que se tendria que contrarrestar para que el momento
producido por lo motores se anule, esta fuerza se llamara. Para que la

componente de la fuerza del momento torsor horizontal F cosé se anule, esta
debe ser igual a la componente horizontal del vector de empuje F, send

Igualando las ecuaciones (113) y (114) se tiene:

T 952* Pot[watts] _
RPM

F,*d (115)
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Figura 72. F, Fuerza del par o fuerza del momento torsor.

Fuerza de
Fuerza del Empuje

Momento

Los célculos se estan haciendo a una potencia aproximada del 70%. Si la potencia
maxima del motor es de 3,1 hp la potencia al 70% de las revoluciones es 2,17 hp.
Del mismo modo las revoluciones a la potencia maxima son de 9000 RPM, y a una
potencia de 2,17 hp son de 6300 RPM.

~9,52*217hp*745,7watts
6300RPM *1hp

= 2,445233Nm

_ 2,445233Nm
- d

b Envergadura del UAV

F

D Diametro de la hélice

b D 1.371051m 0.4063898m
d=—+—= +
2 2 2
_ 2,445233Nm
' 0,8887204m

= 0,8887204m (116)

=2,7514N

Ahora para hallar el angulo a la que tienen que estar los motores se igualan las
componentes horizontales de las fuerzas de empuje y fuerza par del momento del
motor asi:

F cosd=F,, send (117)
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Fy

= tano 0 =Tan" - _6,20 (118)

emp emp
Luego el angulo entre los dos motores deberia ser el doble de lo calculado:
6=12°

Figura 73. Angulo de incidencia de los motores.

Este es el angulo 6ptimo para ensamblar los motores, con el fin que al momento
del despegue vertical se anule el momento producido por el par de fuerzas del

momento torsor.

4.18. REDIMENSIONAMIENTO DEL AVION.

Luego de haber determinado el area optimizada de la aeronave se procede a
recalcular algunas caracteristicas del avion y por esta modificacion hay que
determinar nuevamente el area de los estabilizadores horizontal y vertical. Se va a
mantener como una constante el peso total de la aeronave como: W;, =10 Lb.

W,  10Lb

% = Seeerpr = 2812LPst (119)

w
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Lo anterior demuestra que aun este valor esta dentro de la seccion de disefio dada
en la Figura 26, asi que se puede continuar optimizando otros valores en el ala.
Por ejemplo, se dejaran los valores de las cuerdas (promedio, de raiz y de la
punta) y el taper ratio como datos constantes, esto con el fin de reducir la

envergadura y con ello el valor de la relacién de aspecto.

Acay =0° Cn, = 08322 ft. Cy = 0,749 ft. c, =0,7913ft. A, =09.
2%,
b, = ITTRE 4.4982 ft (120)
b 2
AR =7 =589 (121)
B 1- 4, .
(A Leaging eage )w = T@N | Tan (A.,,),, + m =0,53 (122)
Axns(l—
Tan (A,,), =Tan (), —| S @A) | g 5a0 123)
AR, *(L+4,)

De igual forma al variar algunos datos del ala se modifica la configuracién
adoptada por el estabilizador horizontal y el vertical de la siguiente forma:

X, =2,6113ft X, = 2,8863ft

S, =0,8621ft? S, =0,3879 ft*

4.18.1. Para el estabilizador horizontal: Se deja constante la relacion de aspecto
y se tiene que:

A, =20° AR =45; A4 =07; Y —o15; Y —o17; Y =010
%h " " C h C rh C th
b, = /(AR, *S,) =1,9696 ft w24
2

¢, =25 o549 (125)
b, *(L+4,)

C, = A, *C,, = (0,6)*(0,5149 ft) = 0,3604 ft w6)

2

C, = gcrh * 44, + 4, =0,4422 ft (127)

3 1+ 4,
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- 1-4 128
(A Leading Edge)h = Tan l[Tan (Ac/4)h + [m}} = 21,95860 ( )

Tan (A,,,), =Tan (A), —| 0= 4) |17 99140
AR, *(1+ 4,) (129)
pEV * a 5
Ry, =—=2,3738x10
Nn u (130)
4.18.2. Para el estabilizador vertical: Algunos datos geométricos son:
t t t
A, =45; AR, =16; A,=06; —| =015; —| =017; — =010
%Y c|, Clry Cly,
b, =+/(AR, *S,) =0,7879 ft (131)
Cy = _2*S, 0,6155 ft
b, *(@+4,) (132)
c, =4, *c,, =0,3693 ft (133)
— 2 134
c=2c o HATA | o507t 134)
3 1+ 2,
" 1-4, o
(A Leading Edge)v =Tan Tan (Ac/4)v + m = 4911446 (135)
(A.). =Tan™| Tan (A ), —| 220 E=A) 1 401560 (136)
AR, *(1+ A,)
Vo
Ry, =2V "% _ 5 6083x10° (137)

Y7,

4.19. DIAGRAMA V-N.

Las siguientes definiciones aplican para varias velocidades dadas, siendo, sus
unidades Keas:
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v' V; = Velocidad de pérdida a 1g o la velocidad minima en la cual el avion es
controlable.

v" V. = Velocidad de crucero en disefio.

v' 'V, = Velocidad de planeo en disefio.

v" V, = Velocidad de maniobrabilidad en disefio.

4.19.1. Diagrama V-n estatico: Calculando el factor limite de la aeronave:

N = 2,1+ 24000 > 4,4976 (138)
fmite (W 05, +10000)

CN max(+) = 1’1* CLmax(+) = 1’1*1’3 = 1143 (139)

Primero se tiene en cuenta el valor de la velocidad de pérdida de:

Y b
2 %
v, + _ MAZ) _ 2% (2,812|1 Psf) _ 40,6777 ft
£*Cymax 2.3769x10° S “%3 143 s
v, = 40,6777« KN _ 54 0981 Knots (140)

s 1688 1t/
V"W =V« o = 24,0981 Knots *+/1 = 24,0981 Keas

Jo =1, porque se toma la relacion de densidades a nivel del mar. Ahora se

analiza para la velocidad de crucero siendo su n=4,4976:

Ve 2 K, *(ﬂj% _ 33%(2,8121 Psf) 2 = 553387 1 — 55,3387 1 _LKNOL_

S s s 1688 1 (141)
V. > 32,7836 Knots
Donde: K. =33, para aeronaves de categoria normal y utilitaria. La aeronave
tiene una velocidad de crucero de 50 Knots al 75% de la potencia a 10000 ft,
entonces al 100 %de la potencia se tendra un factor de:

)
75
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V. =50 Knots *1,1 =55 Knots

Pero, V. no necesariamente debe ser mayor que:

V. =V, *0,9 =55 Knots * 0,9 = 49,5 Knots

1688 1/
V. =V, *+Jo =495 Knots *+/1 = 49,5 Keas = 49,5 Knots I
no

Ahora para la velocidad de planeo, siendo de igual forma, n=4,4976:

688 ft/
V, >1,25#V, =1,25#49,5 Knots = 61875 Knots = 61,875 Knots *T

V, =104,445 ft

S
V, =V, *vJo = 61,875 Knots *+/1 = 61,875 Keas

Después se tiene que la velocidad de planeo para n=4,4976:

V, >V, * (n.fmne‘”)% > 24,0981 Knots * (4,4976)/2 > 51,1062 Knots

1,688 fy i
V, >511062 Knots * ——~ > > 86, 2672 —
1 Knot

V, >V, *+/o > 511062 Knots *+/1 > 511062 Keas

Calculando la parte negativa del diagrama:

n,mmeH > 0,4+ n”mite“) > 0,4+ 4,4976 > 1,7991

C =11+C J=11%1=11

N max L max

Se procedera a continuacion a calcular la velocidad de pérdida negativa:

{ Z*M/ ) ] _ 46,3798 C — 46,3798 1L L KNOt
S

P*Cp s 1688ft/
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ft

=83,556 —
S

(142)

(143)

(144)
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v, = 27,4762 Knots
V' =v O« = 27,4762 Knots * /1 = 27,4762 Keas

Figura 74. Diagrama V-n estético.

(146)

n (Factor de Carga)

T

Velocidad (Keas)

Para calcular la curva del diagrama, se tiene en cuenta lo siguiente:

slug

1,43%2,3769%x107° *\/ % % 35567 ft?

(+) 2 3
n(+) *WTO — CN max *p*v >ksw _ ft
2 2
ftZ
VZ=n® +1654,6612 —-
S
v' Cuando: n,."" =4,4976.
V =86,2671 f%; V =51,1061 Knots; V =51.1061 Keas

También lo anterior se aplica a la parte negativa del diagrama:
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3 Slug

O , 11%2,3769x107° =—=*V ? % 3,5561 ft*

) CN max *p *V ok SW ft

n *WTO = =
2 2 (148)

2 _pO) ft*

V?=n" %2151,06 —
S
v' Cuando:n, . =1,7991.
_ ft/. _ : _
V = 46,3795 K ; V = 27,476 Knots; V = 27,746 Keas

4.19.2. Diagrama de rafaga: Las lineas de rafaga estan dadas por la norma FAR
23, solo se realizan para la velocidad de crucero y de planeo y también por la

siguiente ecuacion:

(+) :1+rp*Kg *Ude *V*CLaW—I

A PN 4 B

Donde C_,, es la pendiente de la curva de sustentacion del ala, se calcula asi:

(149)

(150)
f=J1-M?) = 1 (00784)°) = 09969 (151
Ciovoow = 0,107 deg™ = 6,1306 rad

152
(Co ) = C1du=s _ 61497 rad (152)

B
k = Cdu _ o978 453
2

Crow = 2m* ARy — 4,3967 rad ! (154)

2 2 2 %
K B

Ahora, para calcular el K, se tiene primero, que:

2:\Wg)

0,88 u,
~ prc,#9xCy,,

©(53+u,)

~21122  (155) K =0,7035 (156)

Hg

Calculando la parte positiva:
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V. =495 Keas; V. = 49,5 Knots; V. =83556 ft/s;

v Para:
U, =50 ft/s o=1
nll’mite(ﬂ = 3’2353
v Para: V, = 61875 Keas; V, = 61,875 Knots; V, =104,445 ft/s;
U, =25ft/s o=1
nlimite(+) = 2’022

Figura 75. Diagrama V-n de rafaga.

n (Factor de Carga)

Velocidad (Keas)

En la parte negativa, la ecuaciéon esta dada por:

rp*Kg «U, *V*C_ . |

© _1_] Law |
n imite - 1_ (157)
limit L 2*(WA) J
v Para: V. =495 Keas; V. = 49,5 Knots; V, =83,556 ft/s;
U, =50 ft/s o=1
nlimite(_) =-1,2353
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V, = 61875 Keas; V, = 61875 Knots; V, =104,445 ft/s;
v Para:
U, =25 ft/s o=1

[NRN RN

n (Factor de Carga)

Velocidad {Keas)

Ahora se calculara, el factor de carga ultimo, a partir del factor de carga limite y de
un factor de seguridad de 1,5 para toda la aeronave, ya que es el valor mas usado
en aviacion:

n *F.S.=4,4967*15=06,7451 (158)

attimo — Miimite

4.20. ESTIMACION DE PESOS CLASE I.

Con el fin estimar los pesos de cada uno de los diferentes grupos se tienen que

tener en cuanta los diferentes pesos de aeronaves similares, para este caso se
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escogieron aeronaves con dos motores para estimar, el peso de los diferentes
sistemas que componen el UAV. Por tal motivo se acudi6 a la Tabla 17, para asi

hallar un promedio entre los diferentes coeficientes.

Tabla 17. Datos de pesos de grupos para aeronaves de dos motores.

Type Beech Cessna
65 QA* E-18S**G-50 TB* 95 TA®* 310C

Flight Design Gross

Weight, GW, 1lbs 7,368 9,700 17,150 4,000 4,830
Structure/GW 0.292 0.282 0,282 0.303 0.265
Power Plant/GW 0.219 0.235 0.225 0.218 0,259
Fixed Equipm’t/GW 0.123 0.128 0.114 0,122 0.103
Empty Weight/GW 0.638 0,651 0.624 0.649 0,628
Wing Group/GW 0.091 0.090 0.092 0.115 0.094
Empenn. Group/GW 0.021 0,019 0.022 0.020 0.024
Fuselage Group/GW 0,082 0,079 0.069 0.069 0,066
Nacelle Group/GW 0,039 0,034 0,037 0.045 0,027
Land. Gear Group/GW 0.060 0,060 0,063 0.055 0,054

Fuente: Jan Roskam, Airplane Design, Tomo V.

Tabla 18. Promedio de coeficientes correspondiente a cada grupo de pesos.

ITEM TIPO PROMEDIO
1 Grupo de alaiGW (0,096
2 Grupo de empenaje/GW 00212
3 Grupo de nacelle/GW 00364
4 | Grupo de tren de aterrizajefGW 005384
5 Grupo de fuselaje/GW 0073
6 Planta motriz/GW 02312
T Equipos fijosiGW 0,118

De este modo teniendo, los diferentes coeficientes de cada grupo y con el peso
bruto de despegue (GW: Gross Weight) anteriormente calculado del avién, se
puede determinar el peso de cada uno de los grupos del UAV. Asi, se obtienen los

siguientes valores:

144



A'W ZLW

W, =10 Lb

E—calcul

|— Wcomponente —|

J*WE—real
ado

(159)

W, =6,463Lb W, =1987Lb W, =005Lb W, =15Lb

Tabla 19. Relacion entre pesos calculados y los reales.

Peso Peso Clase || Construccidonen
item Calculado| 2%1£51 | Aluminio | material compuesto
[Li] [LE] {(-15%) [Lb]
1 0,964 001778 098175 0,83451
2 0212 000391 0,21591 0,18352
3 0,364 000671 037071 0,31511
4 05584 001077 059477 059477
5 073 0,01346 074346 0,63194
6 2312 004263 2,35463 2,35463
7 118 002176 120176 1,20176
TOTAL 6,346 011701 646301 6,11624

Existe una reduccidén del peso en vacio de 0,3468 Lb, segun la Tabla 19, que

puede ser utilizada para llevar mas combustible, 0 mas carga paga, por tanto:
W;, =10Lb W, =61162Lb W_ =23338Lb W, =005Lb W, =15Lb

4.21. ESTIMACION DE PESOS CLASE II.

Para realizar el célculo de pesos Clase Il se analizaran los pesos de los diferentes

grupos de partes que componen el avién, segun formulas que utilizan distintos

fabricantes. Se deben tener en cuenta los siguientes datos previamente calculados

en las secciones anteriores y que se muestran en la Tabla 20.
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Tabla 20. Datos geométricos calculados.

Wyo =10 Lb
W, = 23338 Lb
W, = 61162 Lk
Wy, = 0,05 L
W, =15 Lk

ijm{ clenn 1’3

Fo =350 Knote
H, =10000 7

M =0,0784

RC =800 j fmin
Srp =o' =100 3
Appire = 44976
Agprina = 0. 7464
{,=59439 1

d, = 0,6362 f
@, = 05306 f

!
- — 90584
df

4.21.1. Peso del ala.

A gy =053
A, =08

B gy = 0537
AR, =569

&, = 3556147
b, = 44982 #
A,=09

¢,, = 0,8322
= 07494
.= 079137

et w

-

)

> |

=015

w

= 01187 /¢

| il

=

=

=017

b s

¢ =01415

Tty | -

=010

i
Fly
¢, = 0,0749 7
L, =0

g, =0
Re, =4,2475x10°

¥y = 11048
X e = 0,01021

A g, = 22,9586°
ﬂcm& = 20°

A gy =17.9914°
AR, =45

5, =0862174°
by =1,9696 1

A, =07

£, =05149 7
.y = 0,36044 f

£, = 0,4422 7
7 s

Cle

£, =0,0779
A

- *h

£, = 0108174
o
Clan

ty = 00381

X, =26113#

e =0,8

Ee, = 23738x10°

Yopw = 04634
Kogn = 0,1868 71

o]

A g, =49,1446°
Ay, = 45°
Ky = 401560
AR =16

5 =11529 7
b, = 07879 /1

A =08

¢, =0,6155#

= 036937
L= 0,5027 f&

c

)

|

=015

¥

= 01465 /¢

|t ]

[

-

=017

= 0,2135

e

[

3

=010

e

t,, = 0,0628 f

X, = 28863

Vy = 0,07

Re, =.25,6983x107

¥oger = 0,1306 2
Xpg = 0,2088 72

T s

e Método de Cessna: Esto aplica siempre que el ala tenga una configuracion de

viga en cantiliver o en voladizo y para aeronaves con una velocidad por debajo

de 200 Knots :

W, = 0,04674 % Wio)**" #(S,)°® * (1yno) ™ *(AR,)*"™ =7,7078 Lb
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USAF: La formula que utiliza la USAF no aplica ya que la misma esta

determinada solo para aeronaves que vuelan por encima de los 300 Knots vy el

presente UAV tiene una velocidad de crucero de 50 Knots.

Método de Torenbeek.

0,75 I

b, 6,3*(CosA.,,,) | ?

W_=0,00125%* *| —— #[ 1+ c/2w * )05
w (\NTO) (COS(AC/ZW)J ( b ] (UUItlmo)

w

0,3
*( b, *S, J —0,6666 Lb
trw * (\NTO) * (COS Ac/Zw)

Ahora se determinara el peso Clase Il teniendo en cuenta los pesos calculados

con los anteriores métodos y con los pesos Clase I.

Tabla 21. Calculo del peso Clase Il para el ala.

Componente| Cessna |Torenbeek| Clasel Clase ll
Ala 078 L0 04987 Lh |0,8345 Lh |0 6666 Lb

Se tomo el promedio de dos valores solamente, porque el peso del tren estimado

por el método de Cessna es muy grande.

4.21.2. Peso del empenaje.

Método de Cessna.
B 3’184 * (\NTO)0,887 % (Sh)O,lol % (ARh)0'138

W =0,2943 Lb 162
" 174,04 = (t,,,)** (162
0,567 1,249 0,482
W\, = Lo8 > (\NTO) oj4$SV) - (AR; 2382 =0,0273 Lb (163)
639,95+ (t,, )*" *(CosA,,,, )"
W,,, =W, +W, =0,2943 Lb +0,00273 Lb = 0,3216 Lb (164)
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e USAF: La formula que utliza la USAF no aplica ya que la misma esta

determinada solo para aeronaves que vuelan por encima de los 300 Knots vy el

presente UAV tiene una velocidad de crucero de 200 Knots.

e Método de Torenbeek.
W, = 0,04 [17gam * (S, +S,)?|*°=0,234 Lb (165)

Gltimo

Ahora se determinara el peso Clase Il teniendo en cuenta los pesos calculados

con los anteriores métodos y con los pesos Clase |.

Tabla 22. Calculo del peso Clase Il para el empenaje.

Componente| Cessna |Torenbeek| Clasel Clase ll
Empenaje [03216 L0 023410 0183510 |0 2464 1Lh

4.21.3. Peso en vacio corregido: Solamente se estimo6 pesos clase |l para ala 'y
empenaje, ya que para los demas componentes los calculos son mas complejos y
en muchos casos no se dispone de informacién que determine con exactitud el
peso de cada componente. Ademas el peso clase |, se aproxima mucho al peso

real de los componentes.

Westructura :Wala +Wempenaje +Wnacelle +Wlanding gear +quselaje +WPower Plant +WEquipment Fixed (166)

Westructura = 6’0112 Lb

AW, = We =Wei |1, 1009 = 61162 Lb—6,0112 Lb| x100% =1,7474 % (167)
o | 60112 Lb |

Como esta diferencia es menor al 5%, no es necesario, repetir el ciclo de calculos,
y la geometria del avion es correcta hasta el momento. Entonces:
W;, =10Lb W, =61162Lb W_ =23338Lb W, =005Lb W, =15Lb
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4.22. CALCULO DEL CENTRO DE GRAVEDAD.

Figura 77. Localizacion del centro de gravedad de algunos componentes.

FwD 4

winG S

STABILIZERS
WERT.

FWD H O, .
o30C,

NACELLES Y.

oud —-LI-:—-‘ _.J]

i @:::9

FUSELAGES

| CABIN TYPE

AIRLINERS :
045 - 0504

o.39 £

i
e

Fuente: Jan Roskam, Airplane Design, Tomo Il.

Para realizar el calculo del centro de gravedad de la aeronave, se hace una
sumatoria de momentos respecto a una estacion cero del fuselaje y se divide entre
el peso total de la aeronave en despegue; las fuerzas que se balancean son los
pesos de cada componente que este instalado en la aeronave, para eso se utiliza
los pesos calculados en el Peso Clase |; y la distancia que se maneja, es la que

sale del punto de andlisis, hasta el centro de gravedad de cada componente.

149



Todos los valores se toman como positivos, por eso, la estacion cero del fuselaje
se localiza mas alla de la nariz de la aeronave y hacia la izquierda, ya que en un
momento dado la configuracion del avion puede cambiar y con ello aumentar la
geometria en general, causando que esta linea de referencia corte el avién,
generando algunos puntos negativos. Para realizar el célculo de esto se puede
ayudar de la Figura 77, donde estan algunos puntos que expresan el centro de
gravedad de algunos componentes. En la industria aerondutica es comuanmente

utilizada la siguiente nomenclatura:

e El eje de coordenadas x, es referenciado a las estaciones del fuselaje (F.S.:
Fuselaje stations).

e El eje de coordenadas vy, se refiere a la linea de seccion longitudinal del ala
(B.L. 0 W.B.L.: Wing buttock line).

e El eje de coordenadas z, es llamado la linea de agua o de flotacién de la

aeronave (W.L.: Water line).

Después de haber calculado los correspondientes centros de gravedad de los
componentes y localizarlos en la aeronave, se va a graficar el movimiento del
centro de gravedad para diferentes condiciones o escenarios posibles, que
dependen que tan larga se extienda en la mision de la aeronave. Algunas
combinaciones pueden ser:

1. W..

2. W +W,.

3. W +W¢ +W

tfo

4. W +W¢ +W,

tfo

+WPL = WTO .

Para la construccion del diagrama peso contra centro de gravedad, o llamado
diagrama de excursién (ver la Figura 78) se tendrd en cuenta la Tabla 23, y

adicionalmente alguna posible combinacion, tal como: 1234, 1324, 1423, 1243,

1342, 1432. En realidad puede haber muchas mas, dependiendo, de la capacidad
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del tanque de combustible y del tipo y forma de almacenamiento de la carga paga.

Puede expresarse en términos tales como las estaciones del fuselaje o en

fracciones de la cuerda promedio del ala.

Tabla 23. Datos para el diagrama del c. g.

TIPO DE COMPONENTE Wi [Lb] Xi /] | (wiy(xi) [Lb*f]
GRUPO FUSELAGE 0631941321 | 3.318102586 | 2.096846131
NACELLE 0315104957 30 1.00833506
GRUPO ALA 0.634508813 | 3.308599141| 2.761055141
ESTABILIZADOR VERTICAL | 0082580445 62455 0515812379
ESTABILIZADOR HORIZONTAL | 0126565354 | 597046 | 0755653383
POWER PLANT 2 354630675 3.2 7534518161
MLG 0416337511 38 1582083684
NLG 0.176430491 15 0267645736
FQUIPOS FIJOS (SISTEMAS) | 1201757871 365 4386416228
Empty Weight We 6141866768 | 3,404285308 | 20,9086668
TFO 0,05 3.2 0,16
Operating Weight Empty Woe | 6,191866768 | 3,402635682 | 210686668
FUEL 2 333765345 30 7 468049106
PAYLOAD 15 25 375
Take - off Weight Wto 10,02563211 | 3,220416981| 3228671591

Tabla 24. Rango tipico del centro de gravedad de algunas aeronaves.

Type C.G. Range Type C.G. Range
(in.) fr.cw (in.) fr.cw
Homebuilts 5 0.10 Military 8 0.10
Trainers
Single Engine 7-18 0,06-0,27
Prop. Driven Fighters 15 0.20
Twin Engine 9-15 0,12-0,22 Mil.Patr. 26-90 0,30
Prop. Driven Bomb and
Transp.
Ag. Airpl. 5 0.10
Fl.Boats, 7-28 0.25
Business Jets 8-1T7 0,10-0.21 Amph. and
Float
Regional TBP 12-20 0,14-0.27 Amph. and
Jet Transp. 26-91 0.,12-0.32 Supersonic 20-100 0.30
Cruise

Fuente: Jan Roskam, Airplane Design, Tomo V.
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Se deben identificar los puntos criticos de peso en vacio y peso maximo o de

despegue. Con este diagrama se puede determinar el centro de gravedad mas

delantero y trasero. Se asumira en este caso, una distancia desde la nariz hasta la

W.L. de 1ft.

Figura 78. Diagrama de excursion del peso contra fraccion de cuerda del ala.
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Estaciones del fuselaje [ft]

4.23. DIMENSIONAMIENTO DE FLAPS.

Los flaps, son superficies aerodinAmicas que prolongan el area del ala al

extenderse mas alld del borde de salida, y se definen como el 15 al 25% de la

cuerda del ala. Se establecieron los siguientes parametros:
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- 0,25 04
(168) b, (169)
b,

=0,4+b, =1,7993 ft

°|°||°|
s -~

025*C =0,1978 ft

Los flaps se necesitan para satisfacer las siguientes condiciones:

Coeficiente de sustentacion en limpio: C max clean = L3
Coeficiente de sustentacion para Despegue: C ..., =14 A=01

Coeficiente de sustentacion para Aterrizaje: C, ... =16 A=03

AC,, =K, *(AC,) (C J [((“ ))CL} (170)
s )

v' C,, =Pendiente de la curva de sustentacion del perfil.
v' K, =Factor de la envergadura del flap. Se estima con las Figuras 79 y 80.

v C,,, =Pendiente de la curva de sustentacion del ala.

Figura 79. Efecto del taper ratio y la envergadura del flap sobre k.
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Fuente: Hoak, D. E., et al, USAF Stability and Control Datcom, Flight Control
Division, Air Force Flight Dynamics Laboratory.
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Se analiza con la mitad de la envergadura del ala, por lo tanto, también con la
mitad del flap. La longitud del flap comienza a ser medida luego de un radio del
fuselaje. Entonces la localizacion inicial y final del flap son:

An =0,5459-0,1459 =0,4.

Figura 80. Método para calcular la envergadura parcial del flap o para estimar k.
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Fuente: Jan Roskam, Airplane Design, Tomo VI.

Segun la Figura 79 y conociendo las posiciones r sabemos que:

k, =0,65-0,19 = 0,46.

Figura 81. Efecto de la relacion de aspecto contra relacion de la cuerda del flap

sobre la efectividad tridimensional del flap.

0 \\ Il.tr /'—"__‘
AT LA

——
____...-"
I

“a
/;j""‘f;
et
7
A (=1
/
I

\
\

45
/

Fuente: Hoak, D. E., et al, USAF Stability and Control Datcom, Flight Control

Division, Air Force Flight Dynamics Laboratory.
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(@5)c

) = Relaciéon del factor de correccion de los efectos en 3 dimensiones. Se
Qs)ci

—
toma de la Figura 81. Como: — =0,25, con (), =0,6 y AR =569 obtenemos:
CW

(@5)c ~105
(as)c 1

El tipo de flap a usar es uno plain flap, por sus simplicidad de disefio. Entonces:

AC, =0, * [L:l * (Clb‘ )theory *K' (171)

( 16 )theory

Figura 82. Efectividad en la sustentacion de un plain flap.

t/c
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Fuente: Hoak, D. E., et al, USAF Stability and Control Datcom, Flight Control
Division, Air Force Flight Dynamics Laboratory.

in

c
*  (Cis)yeoy = Se obtiene de la Figura 82. Comoc=f =025y % =015 se obtiene:

w w

(CI(S )theory = 4’2 rad N
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Figura 83. Factor de correccién para el comportamiento de sustentacion no lineal

de un plain flap.
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Fuente: Hoak, D. E., et al, USAF Stability and Control Datcom, Flight Control

Division, Air Force Flight Dynamics Laboratory.

e K'= Factor de correccion. Se obtiene de la Figura 83. Asumiendo que &, =30°

y == =0,25: K'=0,64.

L

Figura 84. Factor de correccion para la sustentacion del plain flap.
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Fuente: Hoak, D. E., et al, USAF Stability and Control Datcom, Flight Control

Division, Air Force Flight Dynamics Laboratory.
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C,)

(CIa“ )theory

Nota: 8, = Deflexion del flap en radianes.

= Se obtiene de la Figura 84.

C.w _ 61306rad™
(Cla)theory 272— rad -

= 0,9757 (172) # =097
16 Jtheory

Figura 85. Dimensiones reales de los flaps (medidas en mm).

- 137106 "
E.
|
]
N
o
" 68553 -
Para aterrizaje: ¢, =30°=0,5236 rad
C|5 ]
AC, =0 *| —— (Clé )theory *K'=1,3652
( 16 )theory (173)
-1
AC,,, = 0,46 *(1,3652) * m *(1,05) = 0,4729
6,1306 rad 174)
C,, =AC,, +C,, =04729+13=17729 (175)
Para despegue: ¢, =15°=0,2618 rad. Cambiando el valor de: K'=0,98.
CI(S '
AC, =8 #| =% |*(Cy; )yeory * K'=1,04524 (176)
( Ia‘)theory
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AC,, =0,3621 177)
C,, =AC,, +C,, =16621 (178)

4.24. DIMENSIONAMIENTO DE LAS SUPERFICIES DE CONTROL PARA
(ROLL, PITCH Y YAW).

Las principales superficies de control que hay y que deben ser controladas son las
que permiten que los momentos de roll, pitch y yaw, en vuelo, sean movimientos
efectivos y que tengan una tendencia deseada. Sin embargo, es importante anotar
gue existe una tendencia historica que se pude usar para el dimensionamiento de
estas superficies, pero no es suficiente usar toda esta informacion para poder
establecer que estas superficies sean efectivas y estables en las diferentes etapas
de vuelo. Existen muchos métodos para poder establecer la estabilidad de estos
sistemas de control, se pueden hacer andlisis dinamicos, simulaciones de flujo
normal sobre las superficies del ala, simulaciones de vuelo perturbado sobre éstas
superficies, siempre haciendo un analisis a fondo para poder hacer correcciones
que permitan elevar la efectividad de estas superficies; una cosa importante para
aclarar es que al final de este trabajo se hara unos calculos de las derivativas que
nos permiten observar y compararlas con derivativas de control y estabilidad de
diferentes aviones ya construidos y probados, se dibuja un diagrama de trim

donde se analiza y se concreta si el avién va a ser estable o no.
4.24.1. Alerones: Para comenzar el dimensionamiento de las superficies de

control que manejan el momento de roll, se acude a la Figura 86, en la cual se

muestra una tendencia histérica de dimensiones geométricas de los alerones asi:
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Figura 86. Tendencia histérica de la geometria de los alerones.
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Fuente: Daniel P. Raymer, Aircraft Design A Conceptual Approach

Segun la linea historica sobre las superficies de control, muestra que la
envergadura que tienen los alerones con respecto a la envergadura del ala va
desde el 50% al 90% de ésta, sin embargo, se quiso disminuir este porcentaje a
un 40% ya que s queria que la envergadura de los flaps fuera la misma que la
envergadura de los alerones, se establecié este porcentaje de envergadura con
respecto al ala asi:

by =0.40

b

w

Donde b, es la envergadura del aleron y
b, Es la envergadura del ala

De la gréfica anterior se puede deducir que

O

2 =0.20

Ol

=
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Por lo tanto: C, =0.20xC,,

=0.20x0.791279847781434 = 0.15825 ft
=0.40x4,4982 =1.79928 ft

C.
b,
Esta es la envergadura total del alerén en el ala, pero cada aleron tendra una
envergadura:

b, =~ +2=0.89964ft

Aot
Todas las superficies de control tienen que tener la misma relacion de aspecto que
la superficie donde se encuentran, para que esto sea correcto es necesario que

las superficies sean taperadas y por lo tanto tengan diferente la cuerdas en al tip y

en el root
2A
=——32—=0.1665 ft
* b, (1+0.9) (L79)
A, =b, xC, =0.2847 ft?
(180)
C, =AxC, =0.1498ft
: 2 (181)
Las dimensiones generales de los alerones se muestran en la Figura 87.
Figura 87. Dimensiones alerones.
! 1
[ . i
) i
27421 L §

685,53
i =il et -—

Las medidas en la figura estan en milimetros.
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4.24.2. Elevador: Los elevadores pueden ocupar hasta un 90% de la envergadura
del estabilizador horizontal y la cuerda promedio del elevador es de un 20% a un

50 % de la cuerda promedio del estabilizador horizontal.

La cuerda que se selecciona es del 50% de la cuerda promedio del estabilizador
horizontal, es el maximo valor limite dentro de la tendencia histérica de estos
valores, pero se asume este valor ya que el UAV, primero es un avidén pequefio y
segundo necesita que las superficies reaccionen eficientemente a bajas
velocidades, por eso tiene que ser tan grande esta cuerda promedio, ademas se
estudiaron varios aviones del mismo tamafio usados para aeromodelismo y la
tendencia también se daba, para estos aviones una cuerda promedio de
aproximadamente 50% de la cuerda promedio del estabilizador horizontal. Para
este disefio se va a disponer del 80% de la envergadura del estabilizador

horizontal.

La cuerda promedio del estabilizador horizontal es de: C, = 0.4422 ft

La envergadura del elevador es: b, =1.57568 ft

C, =0.2211ft

Taper ratio del estabilizador horizontal es de: 4 =0.7

El Area del elevador esta calculada como sigue:

A =b, xC, =0.3484 ft? (182)

Ahora se calcula la cuerda en el root del elevador:

C, = _2A (26013t (183)
© b(1+41)

La cuerda en el tip del elevador se calcula asi:
C, =4xC, =0.1821ft (184)

Las dimensiones generales del elevador se muestran en la Figura 88.
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Figura 88. Dimensiones generales del los elevadores.

60033

Las medidas en la figura estan en milimetros.

4.24.3. Rudder: El rudder también puede ocupar hasta un 90% de la envergadura
total del estabilizador vertical. La cuerda media del rudder puede estar entre el 25
y 50 % de la cuerda media del estabilizador vertical, se asume esta como del 50%,
ya que se necesita que el UAV reaccione en el momento de yaw a bajas
velocidades, por eso se selecciona esta valor.

La envergadura del rudder es: b, =0.63028 ft

El taper ratio del estabilizador vertical es de: 1 =0.6

La cuerda promedio del estabilizador vertical es de: C, = 0.5027 ft
La cuerda promedio del rudder es de: C, =0.5x0.5027 ft = 0.25135 ft

El 4rea del rudder es de: A, =b, xC, =0.15842 ft? (185)

La cuerda en el root del rudder es de:

C, = _2A 314181t (186)
© b1+ A)

La cuerda en el tip del rudder es de:
C, =4,xC =0.1885ft (187)
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Las dimensiones generales del rudder se muestran en la Figura 89.

Figura 89. Dimensiones generales del rudder.

Las medidas en la figura estan en milimetros

4.25. CALCULO DEL ANGULO DE INCIDENCIA DEL ALA Y DE ALGUNOS
COEFICIENTES DE SUSTENTACION.

Ahora se procedera a calcular el angulo de incidencia del ala.

2
q=2spuv? = Lu[17556x10° 59 | (844 ™) ~ 62500 psf (188)
2 2 ft S
L, = W,o —0,4%W,) = (10 Lb - 0,4+ 2,3338 Lb) = 9,0665 Lb (189)
L _ 90665L0 o\ (190)
q*S, | (6,2529 Psf)«(3,5561ft7)

Para el ala tenemos:
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v g, =2°=0,03491rad : Upwash en el ala, se halla por experimentos en el tinel

de viento montando el ala y comparando luego con el flujo de la unién ala-
fuselaje.

v a, =0° Asumimos condicion total para crucero.
v' La pendiente del perfil es: a,, = 0,107 deg™ = 6,1306 rad *

v' La pendiente del alaes:C,_, =a, = 4,3967 rad

C. =a,*(a, +¢&,)=43967 rad " *(0,03491 rad) = 0,1535 (191)

Este valor no concuerda con el coeficiente de sustentacion en crucero, por lo que
se hace necesario tener un angulo de incidencia para el ala.
C.=a,*0,+s&,) i, =0,05783 rad

192 .
0,4077 = 4,3961 rad * * (i, +0,03491 rad) (192) I, =33135°

Asi se satisface la condicion que el angulo de incidencia debe ser: —5°<i, <5°.

Ahora es necesario calcular la pendiente de la curva de sustentacién del

estabilizador horizontal, conociendo que la pendiente del perfil es:

a,, = 0,109 deg™ =6,2452 rad *

(193)
B=+1-M? =./1-(0,0784)> =0,9969 10)
-1
(C)y, = Ciduo  6:245218d 7 g opio g (195)
B 0,9969
C -1
K = ( I;)M h _ 612647 I('ja_ClI _ 079971 (196)
T T ra
Lah = 27 * AR =3,9614 rad
AR, ? * B? Tan?(A,,,) " (197)
J | Rk B (1 + Z’Z“J +4
K p

Mas adelante se determinara el angulo de incidencia que tendra el estabilizador.
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Ahora es necesario determinar C_, que es la pendiente de toda la aeronave, para

esto se determina lo siguiente:

= C,, :Coeficiente de sustentacion a un angulo de ataque de cero.

[ |
Clo=Clow +L(CLa h)*(nh)*(:_hj*(ih _50h)J (198)

w

> C,,. - El coeficiente de sustentacion a un angulo de ataque igual a cero de la

union ala-fuselaje es:
Crow = by = o) *(C L) (199)
> a,, : Angulo de ataque del ala con sustentacion igual a cero.
| Aa ] (06 )
o =Lao. +(7t°]* (et)J* (a—m‘j'MMT (200)
En esta ecuacién el segundo término del paréntesis es cero porque ese es el
valor del angulo de twist. Ahora con la Tabla 25, se tiene el angulo de ataque

del perfil con sustentacion igual a cero.
a, =—14deg =-0,02444rad

Tabla 25. Caracteristicas generales de algunos perfiles aerodinamicos.

*
Arfoil a [ [ [ Y- a c a
2 = L © Luax
-1 mAX

{deg) (deg 7) |(tenths c) (deg) (deg)

0006 1] 0 108 +250 9.0 .92 9.0
0009 0 0 109 .250 13.4 1,32 11.4
1408 0.8 -.023 109 . 250 14.0 1.25 10.0
1410 -1.0 -.020 108 L2647 14.3 1.50 11.0
1412 -1.1 -.025 .108 252 15.2 1.58 12.0
2412 -2.0 -, 047 .105 + 247 16.8 1.68 9.5
2415 -2.0 -. 049 106 L2646 16.4 1.63 10.0
2418 =2.3 =-.050 103 L2061 14.0 1.47 10.0
2421 =1.8 =040 .103 241 16.0 1.47 B.O
2624 -1.8 -, 040 098 231 16.0 1.29 8.4
4412 =3.8 =.093 . 103 247 14.0 1.87 7.5
4415 -4.3 -.093 .105 « 243 15.0 1.64 8.0
4418 -3.8 -, 088 . 105 242 14.0 1.53 7.2
G421 -3.8 -.085 .103 .238 16.0 1.47 6.0
4424 -3.8 -.082 100 .239 16.0 1.38 4.8
[23012 -1.4 -.014 .107 . 247 18.0 1.79 12,0 |
23015 -1.0 =, 007 L2107 L263 18.0 1.72 10.0
23018 -1.2 -. 005 104 L2643 16.0 1.60 11.8
23021 =1.2 ] .103 .238 15.0 1.50 10.3
23024 =0.8 ] 097 .231 15.0 1.40 9.7

Fuente: Jan Roskam, Airplane Design, Tomo VI.
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Figura 90. Correccion del niumero de Mach a un angulo de atague con

sustentacion igual a cero para perfiles con camber.

1 ] —
wor IRESNNANNEE
{og ).y \ \ \ \ 8

0 10 X (% CHORD)

NS
4 lk! Y]
3 4 K] K3 a ] 9 10
McorAy,

Fuente: Hoak, D. E., et al, USAF Stability and Control Datcom, Flight Control

Division, Air Force Flight Dynamics Laboratory.

En la Figura 90, con:
M *Cos (A, )= 0,0784* Cos (0°) = 0,0784

U/ (%chord) = 0,15*100% = 15%

Resulta que la correccion del nimero de Mach para angulo de ataque con

(am )M _1

sustentacion igual a cero para perfiles curvos es:
(am )M:O,S
Finalmente:

Oow = [(—0,02444 rad) + 0] %1 =-0,02444 rad

> C_,. -Eslapendiente de la curva de sustentacion de la union ala-fuselaje.

Clow = Ky *C (201)

Law

DondeK,, es el factor de interferencia ala - fuselaje el cual se determina
teniendo en cuenta la siguiente ecuacion:

d d, )
K, =1+0,025% (b—f} —0,25* (b—fJ =0,9983 (202)

w w

Asi la pendiente de la curva de sustentacion de la unién ala - fuselaje es:

CL, . =43892rad ™
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Con los tres valores calculados se determina el valor del coeficiente de

sustentacion de la combinacion ala-fuselaje cuando la sustentacion es cero.

Crow =iy = 0w )*(CLow )= 03611 (203)

Figura 91. Definicion del area sumergida en la linea de corriente del estabilizador
horizontal.

Fuente: Jan Roskam, Airplane Design, Tomo VI.

Por medio de la Figura 76, podemos determinar que:

S )y
(Sh)slip :Oftz m :1+[( h)sllp *( 2200 = Pav J}

S, q>x<U1>x<7z>x<(Dp)2

1 (204)

Finalmente, el coeficiente de sustentacion a un angulo de ataque de cero C, :

0,8621ft*

Cp, = 0,3611{(3'9614 rad _1)*(1)*(3,5561ft2

j* (0,05783 rad —0,03491 rad )} =0,3831

La pendiente de la curva de sustentacion del avion C,, se calcula como sigue:

[ |
Clo =Clow "t(cl_a h)*(nh)*(g_h]*[ _%jj (205)
%:4,44*{(KA*KE*K,W *(Cos(ACM))%)LlQ}*éCL—:Wi%O (206)
K=t 1 L L 01263 (207)

AR, 1+(AR,)” 569 1+(569)"
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(10-3%4,)

K, = =1,0429 (208)

Por la Figura 92, h,, |, son definidas.

h, =0,05 ft |, =2,6113ft

Figura 92. Parametros geomeétricos para localizar del estabilizador vertical.
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Fuente: Jan Roskam, Airplane Design, Tomo VI.
)
K,
2%,
b,

En conclusion:

19 -1
980 _ 444+ [(0,1263 +1,0429 * 0,94087 * (1)%)l } o \o14%6rad ) _ 5715
da 6,1307 rad

Teniendo en cuenta los anteriores valores la pendiente de la curva de sustentacion

2,0
l

= 0,04087 (209)

de la aeronaveC , es:

2
C., = 43892 rad ™ +|(3,9614 rad * )+ (1) ﬁ *(1-0,3712) | = 4,9933 rad ™
3,5561 ft
S 0,8621 ft?
Cilin =Clrun *7, ¥ =39614 %1% ————_ =0,9603 210
Lih Lah T S 35561 ft (210)
S 0,8621 ft?
Ciloe =Curun *7, ¥ k7, =39614 %1%~~~ %1=0,9603 211
L de Lah *Th S Te 35561 ft’ (211)
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4.26. TREN DE ATERRIZAJE.

A continuacion se muestran algunas caracteristicas que tendra el tren de
aterrizaje:
A. Tren Fijo: Se escogi6 este tipo de tren ya que el UAV vuela a una

velocidad de crucero de 50 Knots a 75% y teniendo como regla general que
un avion que vuele por debajo de 150 Knots debe usar este tipo de tren, ya

que si se escogiese un tren de aterrizaje retractil se generarian mayores

costos en la fabricacion y ademas el peso se incrementa.

Figura 93. Caracteristicas del groundloop para una configuracion de tren de

aterrizaje triciclo.

ASSUMED
|GROUNDLOOP
TRALK

TAILWHEEL TRICYCLE
NOTE: CF 15 DESTABILIZING CE 1S STABILIZING
r‘rhu.w»-l:si,
AIRPLANE & *_/
m —_
o Y Ty ¢
m —_
TREAD - 2
- NOTES: |. AT AFT €.&. MoMeETuM
WIND 15 MORE DESTABILIZING

THAN AT FWD. C.6&6.

2. LARGE TREAD 1S BETTER
THAN SHALL TREAD

3 IF TAILWHEEL SuneELs
FREELY 1T RIDES wiTH
THE DEVELCPIHG LOOP

Fuente: Jan Roskam, Airplane Design, Tomo IV.
B. Tren Triciclo: Esta configuracion que se muestra en las Figuras 94, 95 y

96, ha sido la mas usada debido a las diversas caracteristicas que lo hacen

una buena opcién de uso:
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e Buena velocidad sobre la nariz en operacion en tierra.

e Estabilidad en contra de coleo en tierra (groundloop). (ver la Figura 93).
e Buenas caracteristicas de direccion.

e Bajo peso, pero alta drag.

e Baja complejidad y costos.

e Buena velocidad de rotacién en despegue.

¢ Nivel de piso durante la estadia en tierra.

Figura 94. Geometria para el calculo de cargas estaticas para trenes triciclos.
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Fuente: Jan Roskam, Airplane Design, Tomo Il.

Figura 95. Caracteristicas de disefio para el tren de aterrizaje triciclo.

5 ® P
e o)
t ) __.I 4']
Wheel base-£ —

Fuente: Daniel Raymer, Airplane Design.

C. Localizacién de las llantas: A partir de la linea W.L. de la aeronave, se

pueden estimar que el tren de nariz esta localizado a 0,5ft y el principal a
3,8 ft. Otras distancias medidas desde el centro de gravedad trasero, vienen

dadas por la Figura 94, como: |, =2,05ft y | =0,25ft

170



D. Carga del tren de aterrizaje principal (MLG): 70% < Carga<90% del peso
en despegue. En este caso:

o _ Wip=l) (10Lb*2,05ft)
MLG — a,+1,) B (2,05 ft + 0,25 ft)

=8,913 Lb (212)

E. Carga del tren de aterrizaje de nariz (NLG): 10% < Carga<30% del peso
en despegue. En este caso:

o Wi*l,)  (10Lbx0251)
N T 1) (2,05t +0,25 ft)

~1,087 Lb (213)

Figura 96. Angulo de la cola respecto al tren de aterrizaje principal.

L— BASE -*—'j

Fuente: Jan Roskam, Airplane Design, Tomo Il.

Figura 97. Angulo de tip-back para el tren de aterrizaje.

> Tipback angle
\ .'__‘_‘

l\
2
- ,‘.
» "
<7
Static taildown angle Tipback angle

Fuente: Daniel Raymer, Airplane Design.

F. Angulo de tip-back: Para el avion, tenemos un angulo de 15°.
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G. Angulo de tip-over: Para este caso se determind un angulo de 30° como

el que mejor se acomoda al avién, cumpliendo la condicion que y <55°,

Figura 98. Angulo de tip-over para el tren de aterrizaje.

yg|s5°

MG.

MOST AFT C.G.

NOTE : FOR TAILDAAGGERS

THIS AFPPLIES AT THE
Lateral Tip-over Criterion
Fuente: Jan Roskam, Airplane Design, Tomo II.

Tabla 26. Datos estadisticos para dimensionar las llantas.

Diamcter Width
A B A B

British: Main wheels diameter or width (in.) = A W%
General aviation 1.51 0.349 0.7150 0.312
Business twin 2,69 0.251 1.170 0.216
Transport/bomber 1.63 0.315 0.1043 0.480
Jet fighter/trainer 1.59 0.302 0.0980 0.467

Metric: Main wheels diameter or width (cm) = A WY
General aviation 5.1 0.349 23 0.312
Business twin 8.3 0.251 3.5 0.216
Transport/bomber 53 0.315 0.39 0.480
Jet fighter/trainer 51 0.302 0.36

0.467

Wy = Weight on wheel.

Fuente: Daniel Raymer, Airplane Design.

4.26.1. Dimensiones de las llantas del tren de aterrizaje principal y de nariz:

Para estimar el diametro y ancho de las llantas del tren de aterrizaje principal y de

de nariz se asumen algunos datos de la Tabla 26, para determinar lo siguiente:
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Dy,c = A*W2 =151%(4,4565 Lb)>* = 2,5438in (214)

Dyc = A*W.2 =151 (1,087 Lb)®**° =1,5546 in (215)
Wy o = A*W2 =0,715* (4,4565 Lb)**** =1,1397 in (216)
Wy = A*W,’ = 0,715 (1,087 Lb)"** = 0,7339 in (217)

Figura 99. Fuerzas que actuan sobre las llantas.
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Fuente: Daniel Raymer, Airplane Design.

Ahora para determinar las diferentes cargas a las que se somete el de tren de

aterrizaje principal y de nariz se tienen algunos datos hallados segun la Figura 99:

N, =2,05ft N, =1,62ft M, = 0,68t M = 0,25 ft

B=23ft W =10 Lb F.S. Landing gear =16
. N, 2,05 ft

(MaxStaticLoad) :?*W = an % (10 Lb) =8,913 Lb*1,6 = 14,2609 Lb (219)
. M 0,68 ft

(MaxStaticLoad ), ; = T*W = (10 Lb) = 2,9565 Lb*1,6 =4,7304 Lb  (220)

o M, 0,25 ft

(MinStaticLoad ), = 5 W= (10 Lb) =1,087 Lb*1,6 =1,7391 Lb (221)

Tan (15° L) L (222)
- ~ Tan(15°)
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Con una deceleracion de 10£2 y un coeficiente de friccion de frenado de 0,3:
S

(DynamicBrakingLoad ), = 10H=*W _; 0157 Lb

g*

Figura 100. Geometria para el tren de aterrizaje.

W,

iL Tire
Wheel

| |
(£ 3)

Fuente: Daniel Raymer, Airplane Design.

4.27. CALCULO DEL COEFICIENTE DE MOMENTO PARA PITCH.

Para un plain flap, el AC

m?

(223)

cuando los flaps estan abajo, se puede encontrar a

través de la Figura 34. Aqui es posible tener un coeficiente de momento puro; su

dependencia con la sustentacion se expresa por la deflexion del flap.
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Figura 101. Curva de coeficiente de momento de pitch contra el coeficiente de
sustentacion, para el ala.

Cu, UNCTABLE
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Fuente: Jan Roskam, Airplane Design, Tomo VI.

Figura 102. Incremento del coeficiente de momento de pitch debido al plain flap.
’ FLAP DEFLECTION, 'SE (deg)
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_ﬁh— 4
: . ~5.50-29
P I | [ !

Fuente: Hoak, D. E., et al, USAF Stability and Control Datcom, Flight Control

Division, Air Force Flight Dynamics Laboratory.

AC, =-017. Para despegue con: 5, =15°

AC, =-0,25. Para aterrizaje con: 5, =30°.

Ahora se procedera a calcular el coeficiente momento de pitch cuando la
sustentacion es cero, sabiendo que este método aplica para aeronaves
subsonicas con alas convencional recta con un angulo de sweep inferior de 45° y

una relacién de aspecto superior de 2,5.
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AR, *Cos’|A C..+C
Cmow _ w ( c/4w) % mo rw mo tw T ACmO *gt (224)
AR, +2%Cos (A4, ) 2 £

Como el ala tiene el mismo perfil NACA 23012, tanto para la raiz como para la
punta, entonces, por medio de la Tabla 25, es posible determinar el coeficiente de
momento de pitch cuando la sustentacion es cero como:

Crom =Crow =—0,014

[ACW ] : Se puede encontrar con la ayuda de la Figura 103.
gt

Figura 103. Efecto del twist sobre el coeficiente de momento de pitch del ala.

(&) A=18
=031~ T
[
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ACe i
— )il ]
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II.-.-'-"—--.-."-'.-—"""".-'-.-(";’/m--'- 34 | et
H_'_‘_,_..- --—""'_-'_ .____;___.-;I-—'—"-_._r
| — |
. E"’H—-"""_-—-—-—" [ J L3

L] III} i o 40 L Loy
OUARTER-CHORD SWEEF ANGLE, A (deg)

Fuente: Hoak, D. E., et al, USAF Stability and Control Datcom, Flight Control
Division, Air Force Flight Dynamics Laboratory.

(ACmOJ: 0
gt

_| 569xCos?(0°) ~0,014+(-0,014)

C *
o [5,69+2*Cos(0°)} ( 2

J+ (0)*0 rad = -0,01036
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En bajos rangos de angulos de ataque, el incremento en el coeficiente de
momento de pitch del ala, es debido a los flaps ubicados en el borde de salida.

Tomando como referencia un valor de X, se puede encontrar a partir de:

ARSW j * (ACL ref w)*Tan (Ac/4)w +

K HA?:CJAC . (3” K, *[0,25*% [(z) (zm
T (G

Figura 104. Efecto de la sustentacion sobre el momento de pitch para la referencia

AC,, = (X —025)%(C,,), + K, *(

del ala.
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Fuente: Hoak, D. E., et al, USAF Stability and Control Datcom, Flight Control
Division, Air Force Flight Dynamics Laboratory.
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e X, =0,27: Representa el valor intermedio entre el centro de gravedad mas

delantero y mas trasero.

o . Es el coeficiente de sustentacion del ala, cuando los flaps estan abajo.

C.. ), : Es el coeficiente d tent del al do los fl tan ab
(C..), =13 Flaps arriba es la misma condicion de coeficiente en limpio.

e C,,: Coeficiente de sustentacion del ala, cuando los flaps estan arriba.

C., =16 Flaps abajo se toma la condicion de coeficiente de aterrizaje.

Figura 105. Factor de envergadura parcial del flap.
SUBSONIC SPEEDS

i e =ii=
g7t
WA
. N 1
ST 7
A/
[ WY /
[ I/
J W/
Ly

FRACTION OF WING EEHISI‘“N,‘Q

Fuente: Hoak, D. E., et al, USAF Stability and Control Datcom, Flight Control

Division, Air Force Flight Dynamics Laboratory.
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Figura 106. Factor de conversién que cuenta para una parte de la envergadura de

los flaps sobre el sweep del ala.

o SUNSONIC SPERDS

@A=1 |

o = |
v I
. Yy LS
it

Y“%x

1
o K & B e
FRACTION OF WING SEMISPAN, n

Fuente: Hoak, D. E., et al, USAF Stability and Control Datcom, Flight Control

Division, Air Force Flight Dynamics Laboratory.

c . .
—: Es el radio al que los flaps extienden, la cuerda del ala, que con un flap
C

retractil. Para conocer el valor de este parametro se analiza la Figura 104.

¢ _07913ft _,
¢ 07913ft

[Aéc u J: Se puede obtener a partir de la Figura 104.

Lref w
C 1
G _ 019781t _ e ACy | o6
¢ 0,7913ft AC,

K, : Es el factor de envergadura del flap. Ver las Figuras 80 y 105.

K, : Es un factor de conversion que cuenta para una parte de la envergadura

del flap sobre el sweep del ala. Se escoge segun las Figuras 80 y 106.
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K, =0,5459-0,1459=0,4 K, =0,061-0,03=0,031
e C,,: Es el coeficiente de momento de pitch del ala producido cuando los flaps
estan retraidos, es igual a: C,, .

e AC . Es el incremento de sustentacion debido a los flaps, para un ala de

L ref w
referencia definida, por ejemplo: Flap que ocupa la totalidad de la envergadura

del ala, con AR, =6y A, =0° Esto puede ser determinado, con los datos

antes calculados para dimensionar los flaps.

AC, ..., =AC (225)

L ref w Lw

Con los datos calculados para los flaps se determina que:

Para aterrizaje: ¢, =30°=0,5236 rad por tanto: AC, ., =0,4729

Para despegue: ¢, =15°=0,2618 rad por tanto: AC, ., =0,3621

Teniendo todos estos datos ahora, procedemos resolver:

AC,, =0,07518 Para aterrizaje con: o, =30°.

AC,,, =0,06366 Para despegue con: ¢, =15°

El coeficiente de momento de pitch de toda la aeronave sabiendo que cumple con
la condicion de flujo subsonico C,,, se puede estimar como sigue:
Cmo = Cmo wf + Cmoc + Cmoh (226)

. Es el coeficiente de momento de la unién ala — fuselaje cuando la

* Cmowf '

sustentacion es cero y se puede encontrar a partir de:

) )y
cmowf - (Cmow + Cmo f ) m (227)
o Cpot = {%} * DZ? [(Wfiz)* (iw + Qo g g )* AX; ﬂ (228)

(k, —k,): Se encuentra a partir de la Figura 107.
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(k, —k,)= 0,94

Figura 107. Efecto del fuselaje sobre el aparente factor de masa.

1.0

@z"ﬁb * -

1

r4
B

0 4 L] 12 16 0

FUSELAGE FINENESS RATIO~ ‘ts/{ii

Fuente: Hoak, D. E., et al, USAF Stability and Control Datcom, Flight Control
Division, Air Force Flight Dynamics Laboratory.

v (Axi): Es la longitud del segmento del fuselaje de andlisis, que se puede ver en

la Figura 108. Cada seccién del fuselaje esta separado a una distancia como

se describe a continuacion:

(Ax,)=0,1706 ft (Ax,)=0,7218 ft (Ax,)=1,1155 ft
(Ax,)=1,0499 ft (Ax, ) =1,0499 ft (Ax,)=1,3123ft
(Ax, )=0,5249 ft

v (wﬁ): Es el promedio de los anchos de los segmentos del fuselaje, que se

puede ver en la Figura 108. En este caso:

(w,,)=01157 ft (w,,)=0,3023 1t (w, 5 )=0,5906 ft
(w,,)=0,5906 ft (w,5)=0,3556 ft (w, ¢ )= 0,056 ft
(er ) =0ft

v (iCI ; ): Es el angulo de incidencia de la linea relativa de camber del fuselaje, al

plano de referencia del fuselaje (FRP). La convencion de signo positivo se

ilustra en la Figura 109. Hay que notar que este angulo es negativo para
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camber debajo de la nariz del fuselaje, asi como para camber encima del cono
de cola del fuselaje: (icI ; ): 5°=0,0873 rad

Figura 108. Secciones que conforman el fuselaje.
1817

180

Figura 109. Segmentacién y camber del fuselaje.

winNGg

alslel7 8 |9 w12 12

MEASURED AT INCREMENT CENTER

G
FRP = FUSELAGE usr57 g (NEGATIVE FOR INCREMENT 2 AND 11

PLANE AS SHOWN)
o SIS

Ge) ™ 1= /

BODY CAMBER LINE

Fuente: Hoak, D. E., et al, USAF Stability and Control Datcom, Flight Control

Division, Air Force Flight Dynamics Laboratory.

Figura 110. Definicion del ancho maximo de fuselaje, para algunas secciones.
Gy fm)

N S
SEVERAL FUSELAGE cnomm
SHOWING CAMBER LINE VERTICAL LOCATION

Fuente: Hoak, D. E., et al, USAF Stability and Control Datcom, Flight Control

Division, Air Force Flight Dynamics Laboratory.
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La linea de camber del fuselaje es determinada por una vista lateral del mismo
por el llamado sitio de maxima anchura el cual se presenta en torno a la
distribucién de las secciones transversales del fuselaje. Esto se puede ver en
la Figura 110, donde aparecen tres ejemplos de anchos de fuselajes.

v C,oc Y C.ons SON los coeficientes de momento de pitch debido al canard y al

estabilizador horizontal respectivamente. Su suma se puede expresar asi:

)* C,,=0 (229)

Cmoc+cmohZ(Xacc+x_)*CLoc_(X X

ref ach ~ /Mref

Este valor se toma porque el perfil utilizado en el estabilizador horizontal es

simétrico y porque no existe una configuracion con un canard.

- X . ., s
X == Para cualquier seccién o valor, esta es la definicion.
CW

v X, : Es la localizacion de referencia o centro de gravedad que determina el

coeficiente de momento de la aeronave. Se debe anotar que esta cantidad es
positiva cuando esta detras del borde de atague de la cuerda media

geométrica del ala (m.g.c) y negativa en caso contrario. En cuanto a C, . ¥

C son siempre positivos, aunque es una inconsistente convencion de

mo h?
signos. Es normalmente seleccionada como una localizacion entre el centro de
gravedad mas delantero y el mas trasero. Es posible observar lo anterior por
medio de la Figura 111.

Figura 111. Ejemplo de la localizacion del centro de referencia.

Xpef

Fuente: Jan Roskam, Airplane Design, Tomo VI.

i=1

[i 2 ) i, + g+ ) A%, ]} — 0,1207
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Chrot = 0’942 %0,1207 =1,0622x10°°
36,5*3,5561 ft? * 0,7913 ft

C
Con la Figura 112, ahora podemos determinar la relacion M como:
mo M=0w
(Cmo)M w -3 -3
o=l Crour = (~0,01036 +1,0622x10° )*1 = —9,2967 x10
mo M=0w

Figura 112. Efecto del numero de Mach sobre el coeficiente de momento de pitch

para un ala con sustentacion igual a cero.

1.6
/
14
C
Mo /M /l/
C r
'm =
( O)M -1.02 // |
|1
—_..-F’
__—T |
10— T
2 3 4 .5 K 7 F] 9

MACH NUMBER

Fuente: Hoak, D. E., et al, USAF Stability and Control Datcom, Flight Control

Division, Air Force Flight Dynamics Laboratory.

Por ultimo se tiene que:
C,, =-9,2967x10°°
El incremento de coeficiente de momento de pitch de la aeronave debido a los

flaps AC,, se puede estimar como:

S_*cC — S —
ACm =Ame _'_Acmcnc(Sc >l<_<:]—i_AC:Lc()(elcc + Xref )+CLah *nh(s_hj*(xach - Xref )*Agf

*C w

cuenta para el cambio del momento de pitch debido a los flaps de

w w

Donde: AC,,,,

las alas (ya estén en el borde de ataque o de salida). AC,,., Usado para el cambio

de momento de pitch debido a los flaps del canard (usualmente instalados en el
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borde de salida Unicamente); si no posee flaps, esta cantidad es igual a cero, tal y

como sucede en este caso. AC, ., Se obtiene con una apropiada sustitucion de los

parametros que posea. Utilizando también la Figura 113, se determina:

b
M 2200514 5903 Aff*ARw*/bW .

b, 4,4982 ft = 231
% e (231)

Lw

Figura 113. Incremento en el angulo de downwash al estabilizador horizontal

debido a los flaps.
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Fuente: Hoak, D. E., et al, USAF Stability and Control Datcom, Flight Control
Division, Air Force Flight Dynamics Laboratory.

Ag. = 20*AC,,, = 20+0,729 = 41555 Para aterrizaje con: 8, =30°.

" AR *b/ 5,69 0,4
w bw

20%A
Ag, = 0*AC,, = 20*0’3621=3,1816 Para despegue con: ¢, =15°

AR, + b%v 5,69+0,4
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AC_ =0,07518+0+0+|3,9614 rad *1*[

j (0,29 -0,27)* 4,1555 | = 0,155

0,8621ft*
3,5561 ft*

AC, =0,06366+0+0+|3,9614 rad *1*(

J (0,29 -0,27)+3,1816 | = 0,1248

0,8621ft*
3,5561 ft*

El primer dato corresponde en aterrizaje con: ¢, =30° El segundo dato es para

despegue con: 5, =15°.

Ahora se procederd a calcular la variacion del coeficiente de momento con
respecto al coeficiente de sustentacion, pero antes es necesario conocer la
localizacion del centro aerodinamico de todo el avion, en fracciones de la cuerda
media aerodinamica. Para esto se utiliza:
dC
dcm = Xref - Xac

L

(232)

Figura 114. Parametros para la localizacién del centro aerodinamico del y el centro

de momento de referencia.

MOMENT KEF.
CENTER

a.Ce

\:‘
I
o
m
m
1
C
»
L
N
m
—

AFT C.4. Fa
|

i Xac. Xacy,
+ AS SHOWN + AS SHOWN

| Xyer & As swown !

Fuente: Jan Roskam, Airplane Design, Tomo VI.
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(Xacwf *CLaVVf)+|:77h*CLah*( _dghj*(ShJ*m} (233)
da S

+ AX (234)

AX,.¢ : Es el cambio en el centro aerodinamico, causado por agregar en el avion

el fuselaje al ala. Es siguiente método solo aplica para aeronaves con numero de
Mach hasta M =0,9.

N ¢ B E LN RN

q*Sw*a*CLaw

Para ambos casos, C,, debe estaren deg™.

Law

Figura 115. Efecto de la localizacion del segmento de fuselaje o nacelle en el

gradiente de upwash.

Q.D \ }
- 30
TN
2) FOR
20 \\‘ B/
[ —
N
—~—__ () For *ifc,
" |
0 4 .B 12 16 2.0
Xi or &s
e <,

Fuente: Jan Roskam, Airplane Design, Tomo VI.

de . . . y
(d—gl : Toma el valor dependiendo el segmento del fuselaje en consideracion.
a .
I

Para las secciones 1 y 2 se utiliza la curva 1 de la Figura 115, obteniendo lo

siguiente:
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Figura 116. Contribucion del nacelle o fuselaje a la localizacion del centro

aerodinamico del avion.

%, (ForRwarRD OF
WING)

% (BEWIND wing)

Xn

NOTE : *
SHOULD
ALWAYS BE
COUNTED
POSITIVE
(YA — X=Lg
Fuente: Jan Roskam, Airplane Design, Tomo VI.
Xy BLATH 50007 de/ ) -1
C, 083221t da ),
X,y 2,6685 ft — 32066 (dgda) _1
C, 083221t 2

En la seccion 3 se utiliza la curva 2 de la Figura 115, obteniendo:

AXy _ LAISSH oo ( d_gj 178
3

C, 08322ft da

Para las demas secciones se puede utilizar lo siguiente:

e L0

d‘g] :(0’5249ﬂj*(1—0,3712):0,1264 (d“’"] :(2’756ft]*(1—0,3712)=0,6637
4 6

da 2 6113ft da 2.6113ft
de | _[L5748M) (1 03712)=03793 de | _[367451) 1 _03712)- 08849
da ), \26113ft dar ) |\ 26113ft
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-1
dM _ (6,2529 Psf ]*(0,07674 deg j* 0.9154 015042

da 36,5 0,08
AXop == 02’15042 — =-0,08815
6,2529 Psf *3,5561 ft? *0,7913 ft * 0,07674 deg

X .o =0,25+(—0,08815)=0,16185

Sh Xy =V, +| 20 X, = 08606

SW SW
X,., =355

| de S ]
(Xacwf *C Ly wr )+|:77h *Clyn *( _d;]*[ " J* Xach:|
X, = " =0,5716
CLa

Finalmente se calcula:
dcC,

L

=0,27-0,5687 = -0,3016

Después de todo esto podemos determinar algunas de las pendientes que se

referencia del coeficiente de momento, como sigue:

Cma =CLan *(Xcg o xacwf )_CLah *\/_h*nh *(1_3_8) = _116060 (237)
a
S, (— —
Coin =—Coran *1, *?*(Xach - Xcg):_CLah *17, ¥V, =-31691 (238)

Cm de = _Cla h * nh >k\/_h * 7'-e = _3a9614 *1* 0,8 *1 = _3,1691 (239)
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Cmowf
C =% —_0,01175 (240)

mac wf

w

M, s =Coowt *0*S, *C, = —0,2067 Lbx ft (241)

— ~mac wf

Cm :Cmacwf +(CLowf +CLan *a)*(xcg _Xacwf )_CLoh _CLah *M *z_h*(xach _Xcg )*

¥la—| &, +—*a [+, +7,%0,
da
C, =0,3098 (242)

M, =C_#q*S=*c, =54502 Lbx ft (243)

Por ultimo se establece el angulo de incidencia para el estabilizador horizontal,
realizando una sumatoria de momentos alrededor del centro de gravedad mas

trasero y se determina:

LW*XW‘CQ +Mow =Ly * Xy, -

Lw :WTO
L,#X,| +M, _
L s +Macwr _ 9,0665 Lb*0,20 ft + (- 0,2067 Lb* ft) _ 09277 Lb (24
leg 2,6113ft
Ly 09277Lb 17519 (245)

o= s, T 62520 Psf * 086211t

v &, =2° Upwash en el estabilizador horizontal, se determina por experimentos
en el tinel de viento montando el estabilizador horizontal y luego comparando
con el flujo del estabilizador horizontal -fuselaje unido.

v a =0° Asumimos condicion total para crucero.

C. =a, *(a, +&,)=39614 rad * = (0°+2°) = 3,9614 rad * = (0,03491 rad) = 0,1383
Este valor no es el coeficiente de sustentacion en crucero, por lo que se hace
necesario tener un angulo de incidencia para el estabilizador horizontal.

Ch=a, (i, +&,) i, =—8,5405x107° rad
0,17211=3,9614 rad * * (i, +0,03491 rad) i, =—0,4893°
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4.28. METODOS PARA PREDECIR EL DRAG.

Para hallar la fuerza de drag, se debe tener en cuenta el coeficiente de drag, la

presion dinamica y el area del ala.
D=C,*q*S,

Para calcular del coeficiente de drag(C, ), se tiene que:

CD:CDng+C +C +C

+C

D empenaje + C

, +C

D fuselage + C

4 +C

D nacelle/ pylon D flaps

D canopy / windshiel D trim tal D interference

4.28.1. Coeficiente de drag del ala.

C :CDOW+CDLW

D wing

D landing gear + C

(247)

+
(248)

(249)

e Coeficiente de drag del ala con sustentacion igual a cero (C,,): Se

obtiene de:

- —\ 4
: S
CDOW=(RWF)*(RLS)*(CFW)*|:1+ LW*[E] +100*(£J ]* \getw

C w

w

(250)

v Ry : Es el factor de interferencia ala - fuselaje. La cual por medio de la

Figura 117 se puede calcular, conociendo el valor de Ry ;e

=3,1906 x10°.

Con este valor se va a la Figura 117 y se escoge el valor de R, . En este

caso seria de:
Ry =107

v Ry : Es el factor de correccion de la superficie sustentadora la cual se

puede encontrar en la Figura 118, con un angulo A, =0° se puede

calcular:
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COS(A(%)max) =Cos(0°)=1

Figura 117. Factor de interferencia ala-fuselaje.
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FUSELAGE REYNULDS NUMBER, RNfus

Fuente: Hoak, D. E., et al, USAF Stability and Control Datcom, Flight Control

Division, Air Force Flight Dynamics Laboratory.

Figura 118. Factor de correccion para las superficies sustentadoras.
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Fuente: Hoak, D. E., et al, USAF Stability and Control Datcom, Flight Control

Division, Air Force Flight Dynamics Laboratory.
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Con este valor de 1 se determina que: R =1,08
v C., : Es el coeficiente de friccion del ala, que se puede encontrar en la Figura
118, que esta en funcion del namero mach M =0,0784 y el numero de

Reynolds: R, = 4,2476x10°. Cry =0,0053

Figura 119. Coeficiente de friccion turbulento promedio de la piel.

ST

S

AN I
it

. l L
. 1 5 6

0% 107
REYNOLDS NUMBER, Ry

10°

Fuente: Hoak, D. E., et al, USAF Stability and Control Datcom, Flight Control

Division, Air Force Flight Dynamics Laboratory.

Figura 120. Parametro para localizar el espesor del perfil.
[ d

B

Xe '
s 1.2 FOR ("-/c}mt AT Xy >0.30C
2.0 FOR ('V‘)mu AT X, £0.30C

L
v

Fuente: Jan Roskam, Airplane Design, Tomo VI.
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v Lu: Es el parametro de ubicacion del espesor del perfil, teniendo en cuenta

la Figura 119, tenemos:

Lw =2, porque % esta localizado cuando: X, <0.3+c,,

v Suaw - ES el &rea mojada del ala y se calcula asi:

%)

tw
7, = W =0,5882 (251)
t
Circunferencia = 2 xc,, * [1+ (0,25 * (lj H =1,64191ft (252)
c
S orsisn = Circunferencia *c,,, =1,3663 ft? (253)
fuselaje
= - s — 2
Sran = S~ Sy = 21898 (254)

Con esto ya se puede calcular el area mojada del ala:

Suw = 2%, *| 1+ 0,25*(1] A 61756 (255)
CJmw 1+ 4,

Finalmente con todos los valores anteriormente calculados se pude encontrar

el valor de C,, :0

4,6175 ft?

35561ft7 001074

Cpow = (1,07)#(1,08)*(0,0053) [1+ 2% (0,15)+100 * (0,15)" |

Coeficiente de drag del ala debido a la sustentacion (C, ,): Se obtiene a

partir de:

:&4.(2;[*(: *g *V)+(47z'2*(g )Z*W) (256)
DL w ﬂ*ARW*eW Lw t t

v C,,: Es el coeficiente de sustentacion del ala que se calcula asi:

cLW:cL_CLis*SuCLg*Sh

w w

(257)

194



Donde c representa el canard y h el estabilizador horizontal, en este caso el
UAV solo tendra superficie horizontal.

CLW: LW
q*S,

=0,4077

cruise

v El factor de eficiencia (e) esta definido por:

1,1*(me ARWJ
e, = (258)

{R *(Cw ARWJJF - R)*ﬂ}

R es el parametro de succion del borde de ataque, segun la Figura 121.

_ PV g,

Ry terw = P (259)

Figura 121. Pardmetro de succién del borde de ataque.
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wl R — ]
“I3 92+
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BB~ Ry peat gy u’l_- N 1:03"\,_1
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REIEEE IR o o M
L ! A

R cot Ay 1 - M? cosia cos A
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Fuente: Hoak, D. E., et al, USAF Stability and Control Datcom, Flight Control

Division, Air Force Flight Dynamics Laboratory.
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Figura 122. Morfologia del perfil NACA 23012 12%.

paes

Fuente: Software Profile.

Donde |, es el radio en el borde de ataque del ala y se determina por
construccion o por las caracteristicas del perfil.

l.erw =158. Porcentaje de la cuerda promedio del ala.

| _LS8xc, 158+07913ft
HRMT1000 100

= 0,0125 ft (260)

2376910 S0/ +84.4 o (0,0125ft)

— _ 3
Ry terw = 27379107 Lbx % 2 = 6,7099x 10
! t

AR *A, _ 589*09 o0 61)
Cos(A,), Cos(053°)

w

Ry erw *COt (A g, )1~ M2 % Cos?(A ) = 7,2331x10° (262)

Debido a que el valor anterior es mayor a 1,3x10° es necesario utilizar la pequefia

gréfica que aparece en la Figura 121, para determinar el valor de R.
R =0,967

Finalmente el factor de eficiencia (e,) es:

=1

El angulo de twist del ala (¢,) es:

&, =0deg = Orad

Como este valor es cero, el segundo y tercer término de la ecuacion del

coeficiente de sustentacion debido a la sustentacion son cero, por lo tanto se llega

a obtener que el coeficiente de drag del ala debido a la sustentacion (C,, ) sea:

196



_ (0,4077)

L = +0+0=7,4932x10" (263)
7%5,60%1

Finalmente con todos los valores anteriormente calculados se pude encontrar el

valor de Cp

C =0,01074 +7,4932x10"° = 0,01823

D wing

4.28.2. Coeficiente de drag del fuselaje (Cp, (g )-

C =C +C (264)

D fuselage DO fuselage DL fuselage

o Coeficiente de drag del fuselaje con sustentacion igual a cero (Cpg ) :

Se calcula de la siguiente forma:

3
I f I f Swet fuselage
CDO fuselage — RWF * CF fuselage *11+/ 60 di + 0’0025 * d_ S— + CDb fuselage
f f w

v Ry : Es el factor de interferencia ala-fuselaje, el cual se determin6 antes para

el coeficiente de drag del ala cuando la sustentacion es cero.
Ry =1,07

v C : Es el coeficiente de friccion de la piel del fuselaje, el cual se calcula

F fuselage

de la siguiente forma: Para R =31906x10° con M =0,0784 y la Figura

N fuselage

119. Se conoce el valor del coeficiente de friccion del fuselaje que es:

CF fuselage = 0'0036
v Cpp nselage - CO€iciente de drag el cual se calcula de la siguiente forma:
_ . -
0,029 * (‘% j
f Sfus
CDb fuselage — * (266)

%S
S w
|:C Do fuselage—base * ( %fus ):|

Para conocer este valor se debe tener en cuenta los siguientes pardmetros:
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1. Diametro de la base del fuselaje d,,.

2. El area de la base del fuselaje S no existe en este avion, ya que el

b fuselage

fuselaje termina en punta, entonces:

4
db = _*Sb fuselage =0
T

3. Diametro maximo del fuselaje d,

4. El area del fuselaje maximo S de este avion es:

fuselage

S = *ax*h=7+0,3281ft*0,2953 ft = 0,3044 ft” (267)

fuselage

Figura 123. Seccion transversal del fuselaje.

Nota: Como el didmetro de la base es 0 entonces el coeficiente de drag del
fuselaje de la base es 0.
C =0

Db fuselage

v Area mojada del fuselaje: S

wet fuselage *

f 2 % 1
ﬂ’f :I:9’0584 Swet fuselage :”*df *If *(1_ﬂ_J * 1+/1_2 :10’5018ﬁ2

f f

Finalmente el coeficiente de drag del fuselaje con sustentacién igual a cero es:
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10,5018 ft?

Co0 fuselage = Ll07 *0,0036* {“ 35561 ft>

00 . +0,0025*(9,0584)}*

(9,0584)

}L 0=0,014795

e Coeficiente de drag del fuselaje debido a la sustentacion (Cp ) S€
calcula de la siguiente forma:
20% *S, n*Cy *a® %S
C _ uselage + c plf fuselage 270
DL fuselage SW SW ( )
v' «a :Es el angulo de ataque el cual se calcula de la siguiente forma:
|:( W j_CLO:|
q*S,
afrad]= s =0,01334 rad (271)

Figura 124. Definicion del angulo de ataque para el fuselaje.

FUSELAGE REF. LINE

Fuente: Jan Roskam, Airplane Design, Tomo VI.

El area de la base del fuselaje es S, (... =0 porque no tiene area el avion. El
area de la plataforma del fuselaje S . S€ define, se segln la Figura 125. Por

lo tanto se va a asumir que la base del fuselaje se forma a partir de una elipse asi:
I, d; 2
S plf fuselage — T * ? * 7 = 3,06318 ft (272)

El radio de la drag 7 se halla, segun la Figura 126:
n=0,68

Para determinar el valor de c,, se utiliza la Figura 127:

M_ =M #*Sin (a) = 0,0784x Sin (0,01334 rad ) =1,0452x 10" (273)
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Figura 125. Definicion de los parametros del fuselaje.

S"‘f us

@““\Q{‘\\\‘\\‘\\—\\\\\\\\\\\\\\\

a\‘:-. ‘\\““ AN \\\X\_\\-‘-}‘\\\:‘t‘?‘-“'ﬁﬁ: i

WITH AREA
by,

—ZEvs

QD ﬂ]i EQUIVALENT dp:

2 - 1o .4//&{= Tﬂ[sf”
o —

3 EQUIVALENT d}:

4 7 ""tfus _—
z ? =\/4
' % % el S

Fuente: Jan Roskam, Airplane Design, Tomo VI.

Figura 126. Radio del coeficiente de drag de un cilindro circular de longitud finita

contra un cilindro de longitud infinita.

1.0
RN
s 1
R ———
n == I_'___,_,..-'----"""' ] -
7 -—_;—--E':J +
'.-_J'
.6
5

6 &4 & 12 16 20 24 28 32
BODY FINENESS RaTIO , R£/dg

Fuente: Hoak, D. E., et al, USAF Stability and Control Datcom, Flight Control
Division, Air Force Flight Dynamics Laboratory.

Por lo tanto: C,, =1,2

En conclusion, el coeficiente de drag del fuselaje debido a la sustentacién es:
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Figura 127. Coeficiente de drag para flujo de estado estable

circulares en dos dimensiones.

para cilindros

20
|1 | HEE
L8 | | L[ [ 1 M= m
1 71 | o
1.64 : 4 AN
€y | f \I [ )
o ! f | . 1 i
1.4 w4 1 < i
_ | S
12 , — _ _ !
5 | [ | |
LGD 2 i f | £ l i tl. L£ 3 0
CRoss Flow © T T S -
MACLH NUMBER € M.

Fuente: Hoak, D. E., et al, USAF Stability and Control Datcom,

Division, Air Force Flight Dynamics Laboratory.

0, 068% (1,2)*(0,01334rad)’ = 3,06318ft>

C =
DL fuselage 3,5561ft2

=19635x10"°

El coeficiente de drag del fuselaje (C qgage) ES:

C =0,014795 +1,9635x10°° = 0,0148

D fuselage

8.28.3. Coeficiente de drag del empenaje.
CDempenaje = SUM i l(CDo empenaje )i + (CDL empenaje ),J

Flight Control

Nota: La letra (i) significa el nimero de superficies de empenaje que haya en la

aeronave; pueden existir algunas de estas tres superficies:
v Estabilizador horizontal.
v' Canard.

v' Estabilizador vertical.

En la aeronave que se esta disefiando se tienen dos superficies de empenaje que

son el estabilizador horizontal (1) y estabilizador vertical (2), siendo i = 2.
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e Coeficiente de drag con sustentacion igual a cero del empenaje

(CDO empenaje )i. Se calcula asi:

(C Do empenaje )i = (C Do empenaje )1 + (C Do empenaje )2 (274)

El procedimiento, primero se aplicara al estabilizador horizontal:

—_ —\ 4
: S
(CDoempenaje )1 = (RWF )*(RLS )*(CFh)*[1+ Lh *(%j +100*(E] ]* \g/eth (275)
h h h

v' R, : Factor de interferencia ala - fuselaje. En este caso se asume que es:
Rye =1
v' R, : Factor de correccion de la superficie sustentadora, la cual se puede

encontrar en la Figura 118; con un angulo A, = 20° se puede calcular:
Cos(AM ) = Cos(20°) = 0,9397

Con este valor de 0,9397 se determina que:
R, =108

v' Cg : Es el coeficiente de friccion del estabilizador horizontal, que se puede
encontrar en la Figura 119, que esta en funcién del nimero mach M =0,0784 y
el nimero de Reynolds R, =2,7866x10°.
C., =0,0058

v Ln: Es el parametro de ubicacion del espesor del perfil, con la Figura 120:

Ln =2, porque %max esta localizado cuando: X, <0.3+c,

v Suan - ES el &rea mojada del estabilizador horizontal y se calcula asi:

te)

th
. = — 0,5882
(/]
A rh
Circunferencia = 2+, * [1+ [0,25 ] (3 }] —0,9176 ft (276)
h
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S = Circunferencia *c,,, = 0,4725 ft* (277)

porcion
fuselaje

Sneta = Sh =S porcién 0,3896 ft2 (278)

fuselaje

Con esto, ya se puede calcular el &rea mojada del estabilizador horizontal:

Syern = 2% S ¥ 1+ 0,25*(1] o 220" | 0,8066 fi? (279)
C/m 1+ 4,
Finalmente con todos los valores anteriormente calculados se pude encontrar el
valor de (CDO empenage )1 ;
2
(Covempene ), = (1)*(1,08)# (0,0058)# L+ 2+ (015) + 100 * (0,15) |+ 8226%22 —5919x10~

Ahora se repite el anterior procedimiento pero para el estabilizador vertical, por lo

tanto se tiene:

— —\ 4
: S
(C Do empenage )2 = (RWF )* (RLS )* (C Fv )* [1+ Ly * (1} +100 * (lJ } * \g/etv (280)

c c .

v
v R, : Factor de interferencia ala - fuselaje. En este caso se asume que es:

Rue =1
v' R : Factor de correccion de la superficie sustentadora, la cual se puede

encontrar en la Figura 118; con un angulo A, = 45° se puede calcular:
COS(AW) ) = Cos(45°) = 0,7071

Con este valor de 0,7071 se determina que:
R, =097

v' C., : Es el coeficiente de friccion del estabilizador horizontal, que se puede
encontrar en la Figura 119, que esta en funcién del nimero mach M =0,0784 y
el nimero de Reynolds R,, =5,2424x10°.
C., =0,005
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v L.: Es el parametro de ubicacién del espesor del perfil, teniendo en cuenta la

Figura 49, tenemos:

Lv =2, porque % est4 localizado cuando: X, <0,3*c,

v S,y . ES el &rea mojada del estabilizador vertical y se calcula asi:

%)

tv
7, = W ~ 0,5882 (281)
Circunferencia = c, * [1+ [0,25 * (%J }] =0,5216 ft (282)
h
S oreisn = Circunferencia*c,,, = 0,321ft’ (283)
fuselaje
Sneia = Sy =S porcien = 0,06695 ft (284)

fuselaje
Con esto, ya se puede calcular el &rea mojada del estabilizador horizontal:

Sy = 2% S, ¥ {1+ (0,25 " H ; {Mm — 041339 ft? (285)
C ) 1+ 4,

Finalmente con todos los valores anteriormente calculados se pude encontrar el

valor de (CDo empenage )2 :

01339 ft?

0370 fe - 22608 x107°

(Cooemmmge), = 1)%(0,97)% (0,008) fL+ 2 (015)+ 100+ (05)* ]+

Por ultimo se suman los coeficientes de drag de los estabilizadores, para conocer

el correspondiente coeficiente para el empenaje:

(C =5919x10"° +2,2608x10~° =8,18x10°°

DO empenage )i

e Coeficiente de drag debido a la sustentacion del empenaje (CDLempenaje)i. Se
calcula asi:
(C DL empenage )i = (CDL empenage )1 + (C DL empenage )2 (286)
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El procedimiento primero se aplicara al estabilizador horizontal:

| ©w)y |, s
(C DL empenage )1 = [m * S_ (287)

v C, : Es el coeficiente de sustentacioén del estabilizador horizontal, calculado
antes: C, =01721

» El factor de eficiencia (e,) esta definido por:
11 Cﬂ
AR,

GRS

Donde R es el parametro de succion del borde de ataque, por la Figura 121:

e, = (288)

*\ x|
Ry Lern = p = (289)

7]

Donde | .;, es el radio en el borde de ataque del estabilizador horizontal y se

determina por construccion o por las caracteristicas del perfil.

| ern =0,272. Porcentaje de la cuerda promedio del estabilizador horizontal.

0,272%¢,
I, =527 _12029%10°° ft 290
LER h 100 ( )

2.3769x10° U9/ 84,4 ™/ 4 (1,2020x10° ft)

ft3

R = = 6,4569 x10°
e 3,7372*10" |b*%t2 "

M =3.396

COS (A LE )h

Ry vern * COt (A ¢, J¥ 1= M2 Cos?(A ¢, ) =15973x10°

Debido a que el valor anterior es menor a 1,3x10° es posible utilizar la grafica

izquierda que aparece en la Figura 121, para determinar el valor de R.
R=0,93
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Finalmente el factor de eficiencia (e,) es: e, =1

Con los anteriores datos, ahora se calculard el coeficiente de drag debido a la

sustentacion para el estabilizador horizontal:

2 2
(CDL empenage )l = |:(O’1721) :| * 0,8621ft = 3,6211)(10_4

r*45%1| 35561ft°

Normalmente un estabilizador vertical instalado simétricamente tiene un
coeficiente de drag debido a la sustentacion cero.
(c -0

DL empenage )2
Finalmente, el coeficiente de drag para el empenaje debido a la sustentacion es:
(c =3,6211x107* +0=23,6211x10"*

DL empenage )i

Concluyendo, el coeficiente de resistencia aerodinamico total del empenaje es:
(c )=818x10"° +3,6211x10* =8,542x10"*

D empenage

8.28.4. Coeficiente de drag de los flaps: Es el coeficiente producido por la

deflexion de los flaps y se puede estimar asi:

CD flaps = ACD prof flaps + ACDi flaps + ACD int flaps (291)
Sut
ACD prof flaps — (ACdp Ac/4=0 )* Cos (Ac/4 )w * S_ (292)

w

v (Acdp AC,4:()): Es el incremento en el perfil de la drag debido a los flaps para dos

dimensiones. Se estima con la Figura 128.
(ACdp Ae/a0 ): 0,022. Para despegue o, =15°.

(ACdp Ac ,4:0): 0178. Para aterrizaje 6, =30°.
v S, : Es el area de localizacion del flap en el ala. Dado por la Figura 129. La

localizacion del flap ya se estim6 como el 40% de la mitad de la envergadura

del ala, asi que:
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Figura 128. Incremento en el perfil de la drag para un plain flap.

a3 |
A
| ‘...r,
= ‘ Flalm Flaps
r 7
C
L
ab fanaling + £r = 40® I —
9 4 EERVES
; |
! ]
/’/
ore (: ;l::) I
/G take—nff
#] ] f' m'
= 7
I -
. | | ° | |
oo ar aa (cfff.} ad

Fuente: Anonymous, Aircraft Design, Part 1ll (in Dutch), Dept. of Aeronautical

Engineering, Technological University of Delft.

Figura 129. Clases de flaps tipicos.

TRAILING EDGE FLAPS LEADING EDGE FLAPS

1
sru 7 SLAT

C - S

307 Fowie l\ ¢
l
[

-,

TEBE | e,

SINGLE SLGTT‘ER

Fuente: Jan Roskam, Airplane Design, Tomo VI.
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S, :[%ijn*g :(%J*OA*O,NBﬂ = 0,7119 ft? (293)

” o1, 0,7119 ft? 5 parad .

AC 5 prot fiaps = 0,022 % Cos (0°) 25561f - 4,4041x10 ara despegue &, =15°.
2

AC 5 prot f1aps = 0,178 % Cos (0°) % = 0,03563 Para aterrizaje &, = 30°.

ACD int flaps = Kint * (ACD prof flaps) (294)

v K,, =0 Valor tipico para plain flap.

Figura 130. Ejemplo del comportamiento de la curva coeficiente de sustentacion

contra el angulo de ataque con flaps arriba y flaps abajo.

CL FLAPS DOWN

o] =% =4
Fuente: Jan Roskam, Airplane Design, Tomo VI.

ACD int flaps = O AC = K ? * (ACL flaps )2 * COS (Ac/4 )w (295)

Di flaps
v K: Es una constante empirica la cual se puede determinar con ayuda de la

Figura 131. Como ya se habia estimado: b, =0,6562ft y b, =21274ft

b, b
D _08562ft 0 \c Do _ 212741t _ ) 100g (296)

b, 44982 ft b, 4,4982 ft

w
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Figura 131. Factor de drag inducida por la ininterrupcion de los flaps.

aé
b;"fj
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o.f |
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e 2

Le ieEoaiD
On BUTROARD

Fuente: Anonymous, Aircraft Design, Part 1ll (in Dutch), Dept. of Aeronautical

Engineering, Technological University of Delft.

Por lo tanto, se estima que: K =0,28
AC o 15 = (0,28)% %(0,3621)” * Cos (0°) = 0,01028 Para despegue &5, =15°.

ACy; 15 = (0,28)% #(0,4729)” * Cos (0°) = 0,01753 Para aterrizaje &, = 30°.

Por ultimo se determinara el coeficiente de drag asi:

Ch faps = 44041x107° +0,01028 + 0 = 0,01468 Para despegue &, =15°.
Cp iaps = 0,03563+0,01753 + 0 = 0,05317 Para aterrizaje o, =30°.
Co fiaps =0 Para crucero §; =0°

4.28.5. Coeficiente de drag del tren de aterrizaje.

w

(Co aing gear) = SUM{[(CD parcio ) + P *C {(SS—)D (297)

i =3 Porque existen dos partes del tren de aterrizaje principal y una en el de nariz,

en total hay tres ruedas.
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v (CDgearCLzo): El coeficiente de drag del tren de aterrizaje cuando el coeficiente
de sustentacion es igual a cero, basado en su propia area de referencia (Sgea,)

Ver las Figuras 132y 133.
(CDgear CL:O): 0,565 Segun la Figura 132.

(CDgear CL:O): 0,24 Segun la Figura 133.

Con ayuda de la Figura 89, se puede determinar otro coeficiente para el tren de

nariz, asf:
e 0,35ft_ *12|n:2,7017 a 0,5ft_ *12|n:3’8595
D, 15546in 1ft D, 15546in 1ft

(CD gear CL=0 ): 0’53

(CD gear CL=0 )MLG =0,565+ 0,24 = 0,805
(CD gear CL=0 )NLG =0,53+0,24=0,77

Figura 132. Incremento de la drag de las ruedas: Trenes fijos unidos al ala o
fuselaje tipos 3 al 5.

0, /)
: %

e

Without wheel fairing : ED-{J.EEi
With fairing type B : Cn-ﬂ.i#
With fairing type C 1 CD-CI.M

N

' . ETREAMLINE T
Sl WTRIT

Fuente: Anonymous, Aircraft Design, Part 11l (in Dutch), Dept. of Aeronautical

Engineering, Technological University of Delft.

v (Sgear )i - Area de referencia para el coeficiente de drag cuando la sustentacion
es igual a cero. (Sgear):bt * D, donde b, es el ancho de la rueda y D, es el

diametro de la rueda. Ver las Figuras 132 a 134. Todos los valores de C, son
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referenciados a una ruda, pero aplica a todo el tren de aterrizaje, incluyendo el
drag inducido.

Figura 133. Incremento de la drag de las llantas.

o Q)

7 U

A B ¢
Wheel without ., o _ .24 0,24 0,24
fairing D
Wheel with

: - 0,22 0,19
;fairing : Cns 0,12 0,14 »

Drag Coefficients of Wheels With Fairings
Fuente: Anonymous, Aircraft Design, Part 1ll (in Dutch), Dept. of Aeronautical
Engineering, Technological University of Delft.

(Syear ) =b, %D, =0,7339 in*1,5546 in = 1,1409 in?
NLG
s... ) . =b,*D, =11397 in* 25438 in = 2,8992 in’

gear /.

(299)

Figura 134. Incremento de la drag del tren de nariz.

|
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Fuente: Anonymous, Aircraft Design, Part 1ll (in Dutch), Dept. of Aeronautical

Engineering, Technological University of Delft.
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Figura 135. Factor del drag del tren de aterrizaje.

Bl

c— s — p = negligible

J N\

Fuente: Anonymous, Aircraft Design, Part 1l (in Dutch), Dept. of Aeronautical

Engineering, Technological University of Delft.

v' p: Un factor que cuenta para la variacién de la drag de la rueda con presencia

de sustentacion. Vea la Figura 135. Por lo tanto: p=0.

Por ultimo, con estos datos calculados se determina lo siguiente:

1,1409in2* 1ft?
3,5561ft* 144 in?

2,8992in2* 1ft?
35561ft> 144 in?

(CD landing gear ) NLG — ([0’77 + 0]* |: :D = 117155 X1073

(Cb tanding gear JnLe = ([0,805 n 0]*[ D =45576x107°

Por lo que el coeficiente total para el tren de aterrizaje queda:

(Co tanding gear ) = 1,7155x107° +4,5576x10™° = 6,2731x10™°

4.28.6. Coeficiente y fuerza de drag total: Después de haber calculado todo

esto, es necesario determinar el coeficiente de drag total (CD) y la fuerza de drag
(D)como sigue:
b eise = 0,01823+0,0148 +8,5419x107° + 0+ 6,2732x 10 = 0,04785

C
Coro =0,01823+0,0148+85419% 10 +0,01468 + 6,2732 x10° = 0,06253
Co Lanaing = 0,01823+0,0148 +8,5419%10°° +0,05317 + 6,2732x 10~ = 0,10101

D, =0,04785+6,2529Psf 35561 ft2 =1,0639 Lb
D, = 0,06253*6,2529Psf *3,5561ft* =1,3904 Lb
Dianang = 0,10101% 6,2529Psf *35561ft? = 2,2461 Lb
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25C, *C
C,, =~ _01835 (300)
7 * AR, *e,

CDih :CDde =0

4.29. POTENCIA REQUERIDA CONTRA LA DISPONIBLE PARA EL STOL.

T=D= D0+Di :(q*sw*CDO)+(q*SW*CDi)z(Q*SW*CDO)+(KW*CL2*q*sw)

K, = L = L = 0,04507 (301)
e, *7*AR, 1*x7z*5,69

1,0639 Lb = (C 5o *6,2529Psf *3,55611t? )+ (0,04507 * (0,4077)° * 6,2529Psf *3,5561t* )
C DO cruise — 0’04036

2 2
w K,*S, (W
T(q*sw*CDO)-’-I:KW*q*SW*(q*SW] }(q*SW*CDO)-Fl: q *(Ej :|

2
[qZ *SW*CDO]q*T+[KW*SW*(Sﬂ] ]O

2 2 2
T+ T2—4*(SW*CD0)* Kw*Sw*(Wj L + L —4xC,, xK, * ﬂ
SW S S DO w S
q:

2*(SW*C:DO) ) 2>l<c:DO
2 2
1, e (ST, s,
2 2%Co,
l_(lj*ﬂ T=Db
s, W)/ (s, L=W
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(302)

4%Cpo *K,,

-z

(303)

11,724

=11,723

04507
2+ 0,04036

KW
2%Cpy

Figura 136. Curvas de potencia requerida.
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C
(C;J _ CDo +(KW*CL2)_(2*KW*CL2):O CDo _(Kw*CLZ) -0

oC, (CDO +KW*CL2)2 (CDO +KW*CL2)2

Las curvas de potencia que se muestran en la Figura 136, indican las
caracteristicas que el avion tendra a diferentes velocidades en cuanto al empuje o
la fuerza de drag en un instante determinado. Aqui lo que se busca es un minimo
en la curva de empuje requerido y empuje disponible, es aqui donde se encuentra

la rata de ascenso es la mas éptima.

CDo -K, *CLZ =0 C. = P B o
L 4« S 4= C =S
CDO 0104036 q ’ L W
CL = = =0,9463 1 W
K, 0,04507 PRl
2 CL*S,
% =\/ 2:Wro 201D [ B 50’0042&
C *S,*p 0,9463 * 3,5561 ft* * 2,3769 10~ i u%3 S

4.30. DRAG POLAR.

Para cualquier cuerpo aerodinamico, la relacion entre C, y C,, puede ser

expresada como una ecuacién o una grafica. Ambas formas son llamadas Drag
Polar. Toda la informacién aerodinAmica sobre una aeronave, necesaria para un
analisis de rendimiento esta envuelta en esta grafica. Si se traza una linea

tangente a la gréfica del Drag Polar desde el punto del origen de los ejes (0,0), se

puede localizar el punto de maximo % gue pueda tener la aeronave; algunas

veces este punto es llamado: Punto de disefio de la aeronave, es alli, donde se
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encuentra el coeficiente de sustentacion de disefio C,, mas sin embargo alli no

esta el punto de minimo drag C,. La ecuacion que representa el Drag Polar es:

Couniee = Coo + (K, *C, 7 )=0,04036 + (0,04507 + C 2 (304)

D cruise

Figura 137. Curva de C, contra C, .
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4.31. DIAGRAMA DE TRIM.

Para determinar las graficas de trim, se tienen los datos de coeficientes de
sustentacion calculados en capitulos anteriores, al igual que la geometria del avion
en cuanto a sus superficies.

C.,, =0 Paralas colas con perfiles simétricos.
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C.=C, +(CLa *05)+(Cuh * ih)+(CLde *5e) (305)

CL=Cilom +(CLawf *0‘)+(th 1 *2—“}*[0{—(50 +(Zgh *aj+ih +(Te *59):|+CLoh
a

w

Figura 138. Diagrama de trim: Para una aeronave estable, convencional, con

estabilidad de pitch interrumpida.

Cm=0 =
Co T G E”'_S J

Xngisi

(Ean.8.180)
Ac”‘c&-rtf‘

C]_=3-s . T /
. trim o o
/ — 'L COR e — o =10 +10
ﬂCIh to trim
A _— Y
A — e 2] =)
o oL - Cm
*ref

Fuente: Jan Roskam, Airplane Design, Tomo VI.

Primero, se evalla las variaciones del coeficiente de sustentacion contra el angulo

de ataque, para diferentes deflexiones del elevador.

C = {mef +(CLah *Mh *z_hJ*(ih _80)+CLoh:|+|:(CLah *Mh *:_hJ*(Te *@)}"‘

w w

+{(CL0‘Wf *a)+(CLah *1, *:—:J*( —%)*a} (306)
C, =0,3358+(4,9933* )+ (0,9603* 5, )
Luego, se evalla las variaciones del coeficiente de momento contra el angulo de
ataque Yy el coeficiente de sustentacion, para diferentes deflexiones del elevador y

a diversos cambios en el centro de gravedad de la aeronave (desde el punto mas

delantero al mas trasero, tomando algunos puntos de referencia y relacionando las
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distancias en fracciones de la cuerda promedio del ala) a partir del diagrama de
excursion o del centro de gravedad.

Cm=Cm0+[:g':*CL]+(Cmih*ih)+(Cmde*59)
0C,  Cpu (v v\ (-
SM =~ g = (X - Xo )=(Xo - X3,) (307)
dc

de *C,, =—9,2968x10~° —(-0,3016 *0,3831) = 0,10627

L

mo mo

Figura 139. Diagrama de trim, coeficiente de sustentacién y angulo de ataque.
1,8

1,6
1,4
1,2

14
0,8 A

0,6

Coeficiente de sustentacion

0 2 4 6 8 10 12 14 16
Angulo de Ataque (deg)

Corir = Corin dgm %C_,y = ~3,1691 (~0,3016 *0,9603) = —2,8794
L
dc,
Cote =Conte = g *Cree = 31691~ (~0,3016 +0,9603) = ~2,8794 (308)
L

Cn :C_mo“‘(jgm *CL]+(m*ih)+(Cmde *5e)
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Figura 140. Diagrama de trim, coeficiente de sustentacion y de momento.

0,7

Figura 141. Diagrama de trim, coeficiente de momento y angulo de ataque.
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Coeficiente de momento

Coeficiente de sustentacion

¢
-0,2 A

0,05

35

Angulo de ataque
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C,, =0,08167 —(0,3016 *C, )—(2,8794%5,)
Cm :Cmo+(Cma*a)+(cmih*ih)+(c *5e)
C,, =-0,03636 —(1,6060 * o) (31691+* 5, )

m —

m de

(309)

Después de tener las Figuras 139 y 141, se determina un tridngulo de trim, tal

como el de la Figura 142.

Figura 142. Triangulo de trim, relacion entre los centros de gravedad mas

delantero y mas trasero.

< —— forward

— after

—— Angulo
maximo

Coeficiente de sustentacion

0,2 0,1 0 -0,1 -0,2 -0,3 -04
Coeficiente de momento

4.32. CALCULO DE LA FUERZA LATERAL.

Fo =C, *q*S, (310)

C,=C,o+Cpy# f+C g *R+C,y * O (311)
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Generalmente:C ,=C, ., =0

La derivativa de la fuerza lateral con respecto al &ngulo de sideslip se calcula

como: C ,=C,,+C ,+C ,, (312)

La contribucion generada por el ala se estima como:

C,pw = —0,00573 [T, | = —0,00573 |0 deg| = 0 (313)

En esta formula el angulo de diedro T, esta expresado en grados.

Figura 143. Factor de interferencia de la union ala fuselaje K.

y—r—TT T T T T T T T T T T T 1. T T T T T 1T
| 2w = distance from body centcrline to quarter-chord point of exposed wing root chord,_|
positive for the quarter-chord point below the body centerline _I
B d{. maximum body height at wing-body i i
! /
/
/
1.6 /
4
K, /
4
1.4 /
LOW / HIGH
—+ WING / WING
L2
7
y
/
1.0
1.0 a - -1.0
%y’z %E/Z -

Fuente: Hoak, D. E., et al, USAF Stability and Control Datcom, Flight Control

Division, Air Force Flight Dynamics Laboratory.

Ahora la parte generada por el fuselaje se calcula como:

S
Cysi :—2*Ki*?° (314)

yp
Donde K, es definida por la Figura 143y S_ es la seccion transversal del fuselaje

en la seccion x, que depende de la distancia x, estas se correlacion en la Figura
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145 a la 147; este ultimo valor es igual a la estacion del fuselaje donde la

derivativa d%x primero llegue a su maximo valor negativo. La contribucion del

fuselaje es virtualmente independiente del niumero de Mach.

Figura 144. Definicion del parametro del ala: z,,

N

Bw d
Ep>o !/fa

Ml

a)low wing b) high wing

Fuente: Jan Roskam, Airplane Design, Tomo VI.

Figura 145. Determinacion de S

m

F
> .
X 254/ox
5 TS
I
" "o X X, Xo + X
Lg

Fuente: Jan Roskam, Airplane Design, Tomo VI.

%o _ 0,378+ 0527 % 22 —0378+0527*(ﬂj—06573
PR ' L) ' 59439 ft)

X, =0,6573%5,9439 ft = 3,9068 ft

S, =0,1616 ft’

g~ S ZOBS82M o e z /df =1
Vo2 2 A
K, =185
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Figura 146. Estacion del fuselaje respecto al area transversal.
0.40
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Area seccién transversal [ft 2]

0,00
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Espaciamiento [ft]

Figura 147. Estacion del fuselaje donde el flujo llega a ser viscoso.

1.0

oo ()

“es |

P

o ¥-]
Xy
e
Fuente: Hoak, D. E., et al, USAF Stability and Control Datcom, Flight Control
Division, Air Force Flight Dynamics Laboratory.

2
C,, =—2+185+ 200001 _ 416814
3,5561 ft
Para cola vertical simple:
do S,
Cyﬁ'v =_KV*CLav*(1+@j*nv*§ (316)
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Donde K, es dado por la Figura 148.

Figura 148. Factor empirico para estimar la fuerza lateral debida al sidesilp de la

cola vertical simple.

bv/zr;'

Fuente: Hoak, D. E., et al, USAF Stability and Control Datcom, Flight Control

Division, Air Force Flight Dynamics Laboratory.

r, Es la profundidad del fuselaje en la seccion del cuarto de la cuerda del

estabilizador vertical.

r, =0,0292 ft b, = 0.78791t =13,4914 K, =1 (317)
2*r,  2+0,0292 ft

C,,, Encontrado con la apropiada sustitucion de los parametros del estabilizador

Lav
vertical por lo parametros del ala. La relacién de aspecto del estabilizador vertical

A . debe ser sustituida por A en la misma ecuacion usada para determinar la

pendiente en el ala. La relacion de aspecto efectiva del estabilizador vertical se

obtiene de:

Adr) (A |
A, o :( A ]* A, *[1+ K, *{(WJ—lﬂ (318)
AR,

AR Es el radio de la relacion de aspecto del estabilizador vertical en presencia

del fuselaje con el de un aislado estabilizador vertical. Esta puede ser determinada

en la Figura 149.
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AR )
AR,

=1

Figura 149. Radio de la relacion de aspecto del estabilizador vertical en presencia

del fuselaje al que se aisla la cola.

...
1A 50
3

Yo <]
Ko AT\

Avg A’ Q'\
Ay 12 <3

/
//

// = VERTICAL TAIL SPAN MEASURED FROM
CENTERLINE

by
2r, = FUSELAGE DEPTH IN REGION OF VERTICAL TAIL

e = VERTICAL TAIL TAPER RATIO BASED ON SURFACE
MEASURED FROM FUSELAGE CENTERLINE

A w(f) = RATIO OF THE ASPECT RATIO OF THE VERTICAL
A v PANEL IN THE PRESENCE OF THE BODY TO THAT
OF THE ISOL‘\TED PANEL |
| L |

] !
2 H H b’/Z:'.{

Fuente: Hoak, D. E., et al, USAF Stability and Control Datcom, Flight Control

Division, Air Force Flight Dynamics Laboratory.

A
(e) Es el radio de la relacion de aspecto del estabilizador vertical en presencia

AR 1)
del estabilizador horizontal y el fuselaje a aquel en presencia del fuselaje solo.

Este radio se determina de la Figura 150.

_In _ 02202 X _ 04154
bV CV
AR
v(hf) —09
AR, )

K,, Es un factor que cuenta para el tamafio relativo del estabilizador vertical y

horizontal. Se determina con la Figura 151.

2
Sy _0862Lft1
S, 0,3879 ft?

225



Figura 150. Radio de la relacion de aspecto del estabilizador vertical en presencia

del fuselaje y el estabilizador horizontal junto con el fuselaje solo.

L6 /
Avinf) o
A\rtﬂl LN
"‘"‘?\\\\5 "
— \\ 1
w
A | ’ OF
s T"L'E = RATIO OF THE VERTICAL PANEL  J HORIZONTAL f
w(F)  AYPECT RATIO IN THE PRESENCE OF | TAIL
THE HORIZONTAL TAIL AND BODY br
TG THAT OF THE PANFL IN THE —tn
4 PRESENCE OF THE BODY ALONE 1 y l
2/¢v = PARAMETER ACCOUNTING FOR 1 1)
L RELATIVE POsITIONS OF THE FUSELAGE CENTERLINE
l | HORIZONTAL AND|VE&T{C.\L TAILS
: N N
0 =2 -4 -6 -8 =1.0

Fuente: Hoak, D. E., et al, USAF Stability and Control Datcom, Flight Control

Division, Air Force Flight Dynamics Laboratory.

Figura 151. Factor que cuenta para el tamafio relativo del estabilizador horizontal y

el vertical.

———
"]

/""'E:- = FACTOR ACCOUNTING FOR REUATIVE

¥h SIZE OF HORIZONTAL AND VERTICAL

3 /"' TAILS
Vs S = HORIZONTAL TAIL AREA
7 Sy= v!:nﬂcu. TAIL AREA, MEASU
M FUSELAGE CENTERLINE

th P / be -\rmnml. TAIL SPAN, MEAS
/ FROM FUSELAGE CENTERLINE

/ h —\"ER'ITCAL DISTANCE BETWEEN
ORIZONTAL SURFACE ROOT CHORD
AND FUSELACE CENTERLINE, ITIVE
FOR SURFACE BELOW FUSELAQE
CENTERLINE
——

A A 12 Lé 20

Sn/s,
Fuente: Hoak, D. E., et al, USAF Stability and Control Datcom, Flight Control

Division, Air Force Flight Dynamics Laboratory.

K,, =115
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A =1%16%*(1+115%[08-1])=1,232

B =+1-M?) =/(1-(0,0784)?) = 0,9969 (319)
Ciy w0y = 0,109 deg™ = 6,2452 rad (320)
(Ciu)voov 6,2452rad™
C = = = 6,2647 rad 321
( Ia)M \Y ﬂ 0,9969 ra ( )
(Ci.)uy  6,2647 rad ™
_ - - 22
Ky 2 27 rad ™ 09971 (322)
27 % AR, .
C.., = =1,416 rad (323)

2 " 2 2 %
2+[(A\Rveﬁﬂ}*[l+ Tan([\C/Z)V]+ 4:l
KVZ ﬁZ

4.)

S

w 10,4% 2% 1 0,009% AR, =1,3421 (324)
+COS (Ac/4w)) Zf

1499 |u . —0,724+306+
dg (L

2
Cyﬁv = —1*1,416 rad -1 *1’3421*m - _0,27552
3,5561 ft

C,; =0+(-016814)+ (- 0,27552) = —0,4437
Por ultimo se calcula el coeficiente de la fuerza lateral en relaciéon al rudder como

sigue:

o = Cuou ity 11,2 (325)

ydr = YLav
w

a4 =0,5 Se obtiene con la relacion S 0,3 y la Figura 152.
c

\

C,q =01026

Si f=6,=0
C, =0+(-0,4437+ )+ 0+(0,1026* 5, ) =0
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Figura 152. Efecto de la relacion de cuerdas de la superficie de control en .

.8
//
6 v
* =
s
4 —
g~
c —_
/
.2 /
0
0 .2 4 .e .8
Ce/c

Fuente: Hoak, D. E., et al, USAF Stability and Control Datcom, Flight Control

Division, Air Force Flight Dynamics Laboratory.

Estas dos ultimas ecuaciones dependen del angulo de side slip al que se calcule y

la correspondiente deflexion del rudder.

F,, =C, *q*S, =0

4.33. CALCULO DEL MOMENTO DE YAW.

NA =CI *q*sw*bw
Cn =Cno+Cnﬂ*:B+Cnda*5a+Cndr *&

Generalmente:C,, =C, ., =0

(326)
(327)

La derivativa del momento de yaw con respecto al angulo de sideslip (también

llamada estabilidad estética direccional) puede ser encontrado a partir de:

Cnﬂ :CnﬂW+Cnﬂf +Cn,8v
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La contribucion del ala solo es importante a altos angulos de ataque, por lo que
para disefio preliminar se puede asumir:
Cnﬂ w O

Figura 153. Factor de la unién ala fuselaje que influye con la estabilidad

longitudinal.
|—-Xm—T——-
h f . Sa' = Body side area
:“i_,_’ ﬂ w = Maximum body width
ry 1,
L = =
s's_,,-//f// / A
=73 —— h d
e |1 L] Y [
//:j ; /://;/ hy x/; 1,2/14./5/
//’f»,/ e X
///7:::/.-?:,4;—:7._#_ //
Esc=caal) /4
=Ny
a2 4 5 ]
l’)
L
0 X
o \§\\\\\ LS
g
002 T ——X\\“\s\
6
= o3 §\\\“~
N Y
004 \'\
006 \\

Fuente: Hoak, D. E., et al, USAF Stability and Control Datcom, Flight Control
Division, Air Force Flight Dynamics Laboratory.

La parte que aporta el fuselaje se encuentra de:
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st*lf
Copr =873 Ky * Ky x| = (329)

Donde:

e K, Esun factor empirico determinado de la Figura 153.
e S,y I, Son definidos en la Figura 153.

e K;, Un factor dependiente del numero de Reynolds y se obtiene de la Figura

154,
Xo _ 2260 _ 4005
I, 59439ft
2
d, 2 |
S = xl, *— = 61264t 57668
2 Se
I I
~ 1486 3%-L = 44579t
4 4
h, = 0,563 ft h, = 0,2219 ft
ﬁ =15928 L = M =11382
h, w, 05906 t
K, =0,003
Ky =122
2
C,p( =-573%0,003+1,22 | SL2OTIL ¥ _ 177
3,55611t7 4,4982 ft

La contribucion del estabilizador vertical es dada por:
(I, *Cos (a)+z, *Sin (a))

Copy =—Cypy * . =0,16 (330)
C,, =0+(-0,4774)+0.16 = —0,3174
C C SN g 05048 (331)
=— ko, *p ok =-0,
ndr Lav dr 77v SW *bW
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Figura 154. Efecto del nimero de Reynolds sobre la estabilidad direccional de la

union ala fuselaje.

T [T

ll'-nluy

A A R

11k

e

r_'_r[ !J+[ AT l:’IT

Fuente: Hoak, D. E., et al, USAF Stability and Control Datcom, Flight Control

Division, Air Force Flight Dynamics Laboratory.

Si f=6,=0
C, =0+(-0,3174% 3)+0+(-0,05248% 5, )= 0

Estas dos ultimas ecuaciones dependen del &ngulo de side slip al que se calcule y
la correspondiente deflexion del rudder.

N, =C,*q*S, *b, =0
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4.34. CALCULO DEL MOMENTO DE ROLL.

I‘A:CI *q*sw*bw (332)

Ci=C,+C,*B+C ¥, +C,y ¥, (333)

r

Generalmente: C,, =C,,, =0

La derivativa del momento de roll con respecto al angulo de sideslip (también
llamado efecto de diedro) puede ser encontrado a partir de:

Cp=Cipuw +C 5, +C (334)

| gv

La contribucion de la union ala fuselaje es dada por:

c... *[(CwJ * Ky * Ky +(—C'ﬁ] ]Jr
C C
L /Acl2w LA
Ci ACy, =
+F|:[(T]KMF +( T + (ACW )zw + gtTan (AC/4W &y *Tan (AC/4W)

Cipw =57,3%

Donde:

Figura 155. Contribucién del sweep del ala en el momento de roll debido al angulo

de sideslip.
A (deg)
-20 ? 20 40 60 _8|EI
.002 -
(a) A = 1|
o %
CL/Acs2 = \-\:\ "
(perdeg) =004 k\:\‘
p N
*.Oﬂ'u 2
-.008 \\4
\s
-010 8

Fuente: Hoak, D. E., et al, USAF Stability and Control Datcom, Flight Control

Division, Air Force Flight Dynamics Laboratory.
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C.. Es el coeficiente de sustentacion de la combinacion ala fuselaje. Para

cualquier valor dado del coeficiente de sustentacién de la aeronave, este puede
ser obtenido al restar los coeficientes de sustentacién de la cola y/o el canard

(pero basado en el area de ala). Para propositos de disefio preliminar puede ser

aceptable asumir: C_, =C,

C - e )
° ( %j Es la contribucion de un ala con sweep, se determina con la
L/ Aci2w
. Cy
Figura 155. C =0
L
Acl2w
Figura 156. Factor de compresibilidad debido al sweep del ala.
12

2.0

T
!

|

" [
1/
/

I
A/
u oo
1.2 /jv(/rff/‘:‘__/.-'-""'s
,.-—:f_,i/ .
ol L T 3
0 . H H 10

"WCOS A,
Fuente: Hoak, D. E., et al, USAF Stability and Control Datcom, Flight Control

Division, Air Force Flight Dynamics Laboratory.

e K. Es lacorreccion de la compresibilidad para el sweep. Se encuentra en la

Figura 156.
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AR, 569
Cos (A,),,,) Cos(-0,53°)

M *Cos (A.,,,, )= 0,07835+ Cos (- 0,53°) = 0,07835
Kur =1
e K, Es el factor de correccion del fuselaje obtenido de la Figura 157.

l; 2,50643 ft

L= =0,55721. K¢ =0,98.
b, 4,4982ft

Figura 157. Factor de compresibilidad debido al sweep del ala.

£g/\,
k] "-\ ) "\H\ LT
/A Y\\ o~
I+ —{—-—» ™ J‘:\
A s

Fuente: Hoak, D. E., et al, USAF Stability and Control Datcom, Flight Control

Division, Air Force Flight Dynamics Laboratory.

o (C% j Es la contribucion de la relacion de aspecto obtenida de la Figura
L/ A
158. [C'ﬂc J =-0,0017
LA

C . .
o ( '%) Es el efecto del diedro de ala encontrado de la Figura 159.
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Figura 158 Contribucion de la relacion de aspecto del ala en el momento de roll

debido al sideslip.

ASPECT RATIO, A
] 4 5 _!
(i'!) 0 L "'"--___..._.
C ] |
L A o I,I
(per deg) / /
- 004 l/
0
--008"‘—.5/
=012 I,

Fuente: Hoak, D. E., et al, USAF Stability and Control Datcom, Flight Control

Division, Air Force Flight Dynamics Laboratory.

C.ﬁ/ _
( Fj =-0,00021

e K, Es lacorreccion de compresibilidad del diedro, obtenido de la Figura 160.

Kur =1

Figura 159. Contribucion del diedro geométrico del ala en el momento de roll

debido al sideslip.

@ a=1 Az
L—" .

[~ +40°

cly oo ]
T A%i.—- ___..—iﬁﬂo

(per deg?) /ﬁf
-.0001 i
0
0 2 4 6 8 10

ASPECT RATIO, A
Fuente: Hoak, D. E., et al, USAF Stability and Control Datcom, Flight Control

Division, Air Force Flight Dynamics Laboratory.
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Figura 160. Correccién de compresibilidad por el diedro del ala.

1.8
I
' OSAy | 1
K '.i
14 -
//,r!‘
7
1.2 / //4
_/ _.-""‘
10 --""""'—’-""""—‘H I"".""...z
0 2 .l“m & ¥ | 1.0
A

Fuente: Hoak, D. E., et al, USAF Stability and Control Datcom, Flight Control

Division, Air Force Flight Dynamics Laboratory.

AC . . :
o ( '%) Es el efecto inducido del fuselaje sobre la altura del ala, encontrado

asi:
(Ac'ﬁj 0,0005% AR (d’ jg 326
—_— | = — %k %
==, Y (326)
d,. - Area seccion transversal fuselaje |7 0,5906 ft % 0,6722 12602 ft
0,7854 0,7854
AC ?
2 |- _0,0005+5,69+ 220021} _ 5 533,10 (328)
r 4,4982 ft
}/ Z, df ave -3
(ac,) =0,042%(AR,)" o | | =17578x10 (329)
[ ac, g : -
o Y | Es un factor de correccion el cual se obtiene de la figura 161.
gt *Tan (Ac/4w)

AC
g — -0,0000345
& *Tan (Ac/4w)
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Figura 161. Contribucion del twist del ala en el momento de roll debido al sideslip.
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Fuente: Hoak, D. E., et al, USAF Stability and Control Datcom, Flight Control

Division, Air Force Flight Dynamics Laboratory.

Cu =0,03872
Ahora se procedera a calcular la contribucién generada por el estabilizador
horizontal:
S, *b,
Cipn=Cipm * S, *b, (330)

Cysn Es el efecto del diedro del estabilizador horizontal y se obtiene de igual

forma que en la union ala fuselaje calculado antes solo que se reemplazan los

datos por los del estabilizador.

C C
Clp* i} *KMA*Ker(iJ +
CL Ac/2h CL A

Cypny = 57,3 £ *Tan (A, )+

C AC
+T, * (—llﬁJ* KMF+( r'ﬁj+(AC,ﬁ)ZW+ [ AC,, J
h

Ep ¥ Tan (Ac/4h)
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(C'ﬂc ) =-0,0017
L/ Acl2h

AR, 45
Cos (A,,,) Cos (17,1405)
M *Cos (A, )= 0,07835  Cos (17,1405) = 0,07487

=4,7092

Ky, =1
|

I _49883ft oo

b, 2,2884ft (331)
K, =09

C'ﬂc ) =-0,002
LA

CI/:’ —
r) =-0,00018

KMF =1

- AC
p —-0,000033
& *Tan (AMW)

C,yn = -0,03481

La contribucion generada por el estabilizador vertical:

Cy,. =C,, »{Zv *Cos (“2)_ , *Sin (“)] — -3,00876x10°° (332)

w

I, y z, Son definidos en la Figura 162.

Figura 162. Geometria para la localizacion del estabilizador vertical.

NERTICAL Taiy
ASRODYNAMIC CENTER

\ i
BODY X-Axis " Ty 70 AS SHOWN
Xg Yot i i
STABILITY X _/i 2., ‘J1
- AX15 AIRPLANE C.6,

Fuente: Jan Roskam, Airplane Design, Tomo VI.
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Cyy =Cipu +Cyn +Cyp, =—0,07152

18 v

SV * XV S
=0,3282
b

SW*W

CIdr =CL(1V >l<O[dr >kqv *

Si f=5,=0
C, =0+(~0,07152* 8)+0+(0,3282%5,)=0

Estas dos ultimas ecuaciones dependen del angulo de side slip al que se calcule y
la correspondiente deflexién del rudder.
L,=C,*q=*S,*b, =0

4.35. ESTIMACION DE LOS MOMENTOS DE INERCIA CON EL RADIO DE
GIRO.

El método Clase | para estimar la inercia de un avién depende de la suposicién,
que con cada categoria de aeronaves se haga para identificar el radio de giro,

R,.,.. Los momentos de inercia de un avion son entonces encontrados a partir de

las siguientes ecuaciones:

(R, =w R, w R, +w
X Iyy = Izz = (333)
g g g
El radio de giro adimensional puede ser asociado con cada componente de R, de
la siguiente manera:

2R, R—_2*Ry R—_Z*RZ b, +L 334
b, y L 1T e e=—p (334

R, =

L representa la longitud total del avion.
Aeronaves de la misma mision tienden a tener valores similares de radios de giro

adimensionales. El procedimiento para estimar las inercias es:
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1. Liste los valores de W;,, W, b,,y L ademas calcule e.

Identifique el tipo de aeronave.
3. Seleccione los valores adimensionales de radios de giro correspondientes

tanto para W,;,, como W_, es mas importante que la masa se diferencia entre

s

Sl.

4. Calcule los momentos de inercia de la siguiente forma:

Wy + (R, Wy (R, Wy =R,
_ b,” *W; *(RX) | = L * W, *(R, | = e” *Wr, *(R, (335)
XX 4 % g vy 4 % g z 4% g
Tabla 27. Radio de giro no dimensional para aeronaves bimotor de hélice.
Airplane Type GW Wing Total e = ﬁx ﬁy R Number of
Span, Length, (b+L)/2Z, z engines and
lbs b. ft L, ft ft disposition
Beech 55 4,880 7.8 25.7 31.8 0.260 0,329 ©.3%9% 2 on wing
Beech 95 4,000 37.8 25,3 31.6 0.251 0,327 ©0.39%91 2 on wing
Beech D-50 6,500 45,9 31.5 38.7 0.240 0.313 0.384 2 on wing
Beech D18S 9,000 47.7 34,2 41,0 0.232 0.360 0.396 2 on wing
Cessna 402* 5,000 39,9 36.3 38.1 0.414 0.278 0.502 2 on wing
Cessna 402 6,200 39,9 36.3 38.1 0,373 0,269 0,461 2 on wing
Cessna 404* 4,851 46,7 39.5 43,1 0.324 0.318 0.446 2 on wing
Cessna 404 g,400 46,7 39.5 43,1 0.340 0.284 0.445 2 on wing
Cessna 441+ 5,642 49.3 39.0 44,2 0,285 0.345 0.429 2 on wing
Cessna 441 9,925 49.3 39.0 44,2 0.256 0.212 0.336 2 on wing
*at HE
Fuente: Jan Roskam, Airplane Design, Tomo V.
Para el avion anerkennung que es bimotor tenemos segun la Tabla 27:
R, =0,2975 R, =0,3035 R, =0,4189 e =5,22104 ft
Para W, :
2 2 2
l,, =0,02749 slug x ft I, =0,02861slug x ft I,, =0,0545 slug x ft
Para W; :

| _[61162Lb
* | 10 Lb

6,1162 Lb
Ly = ——

j* 0,02749 slug x ft* =0,01681 slug x ft*

%0,02861 slug x ft* = 0,0175 slug x ft?
10 Lb
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| _[61162Lb
“~| 10Lb

j* 0,0545 slug x ft* = 0,03333 slug x ft?

4.36. CALCULO DE LAS DERIVATIVAS DE ESTABILIDAD LONGITUDINAL Y
LATERAL.

Antes de proceder a calcular estas derivativas que determinan la estabilidad de la
aeronave se determinaran una serie de coeficientes y datos necesarios para luego
proceder a dar el valor de las mismas:

(_CLO_CLih*ih)*Cmde+(Cmo+C >kih)*CLde

St o = min — _0,0718 rad 337
BeLe (CLa *Cmde _Cma >kCLde) ( )

oC oC
=M D _ D _
CDU l* aM O 6I\/| O
c, = _*C, =0,018301 (338)
1-M,
ac:m Y -3
Cpy =M, #11= =M, #C, *AX = 2816110 (339)
C.=0
Da

v+ 4¢ (340)

C . =2+Cppy iy #Vy * o =23522
I dg A -

sz; :_Z*CLah *1h >kvh >l‘E*(Xach - Xcg): _CL; >l‘(Xach - Xcg): —1,7625 (341)
Cpq =0
1, = (X, - X, )=33 (342)
Co =2%C, *1, '=§_ ~8,01 (343)

Cy w
Cpo ==22%C,,, *17, *V, #(X ., — X, )= -23,0082 (344)
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C,, =-C, =-0,04785 (345)

X

C;, =-3%C,;, =-01436 (346)
C,. =-C,_ =-0,23901 (347)
z S
C,,=-2%C_,, * (—SJ k77, (—Vj =-0,02484
b, S (348)
C, =2+Cy,, *| X [y, [ 2]z 021
b, S, (349)
z 'S * Xvs Sv _
C =2% Cszv [ bW2 ]* n, * (QJ = 0,012699 (350)
X ’ S,
C,. :—2*cm*(b—“j *”V*(s j 0,10734 (351)
2
Cip=-2%Cy,, *(;—] *1), *(i j ~150234x10°° (352)
X, *Z (353)

C|r:2*CLav’{ ve Vsj*nv*(:j 0,012699

Cada derivativa dimensional representa la aceleracion linear o angular impartida a
la aeronave como resultado de un cambio de unidad en su variable asociada de
movimiento o de control. Las siguientes son las derivativas de control para la

sustentacion, respecto al estabilizador, al elevador:

4.36.1. Calculo de las derivativas de estabilidad longitudinal.

—q, *S,, *\Cp, +2%C
Xu _ ql ( Du Dl) _0 08118 ft/s (354)
m=U, ft/s
2
Xa _ _ql * SW *(CDa _CLl) 216,0539 ft/S (355)
m rad
—0. %S *xC
X4, :Mzo (356)
Jrleur2vc)
_~0*S, *\C, +2%Cy, ft/s
Z =-0,7212
‘ m*U, ft/s (357)
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—q,*S, *(C_, +C 2
z, = h3 Cuo+Cor) _ 50 gagy /s
m ra
-q,*S,*c, *C . 2
Z. = i _ 078951/
a 2xmx*U, rad/s
—q,*S, *c, *C 2
7, = 2GS0 rCl L, gagy TS
2xm=*U, rad/s
—q, *S *=C 2
7, =B Cle 1675031/
m ra
xS #c, *(C_ +2%C 2
M, = B S *C C.. m1):4,5354rad/s
I, *U, ft/s
* S *E_*C 2
M, =9SO g7 14970
I, rad
—\2
*S x|c *C 2
M. =25 o) +Co — 46306 ™29/5"
a 21, *U, rad/s
ql*sw *(E)z >ka rad/32
M, = o = _663777——
2# 1, *U, rad/s
%S %c *C 2
M,, = 3500 “Coee __yq49155520/s

vy

4.36.2. Calculo de las derivativas de estabilidad lateral.

rad

*S *xC 2
v, =272 T 317658 ft/s
m rad
*S xp *C 2
oGS0y g7 fUS
2+m=U rad/s
*S xp *C 2
=SS D Gy ygss U
2*m=*U rad/s
Yda _ ql*Sw >kcyda :0
m
*S, *C 2
S AT F Y1) ft/s
rad
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_ ql*sw*bw*cn

rad/s?

N, £ = -582,6318
I, rad (372)
ql*Sw*bwz*Cnp I’ad/32
N = =0,6211
P 21 *U rad/s (373)
q, *S, *b,” *C rad/s’
N, = =-5,25005———
' 2#1,*U rad/s (374)
G, *S,, *b, *Cq
N === =0 (375)
*S xp *C
N, = 35S0t Coa _gg 5pq rad/st (376)
I, rad
*S xp *xC
L, = G *Su*By*Cos _ 969 9641 20/S” (377)
I, rad
%S xp 2 2
Lp _ 0, w w P _ 39,5022 rad/S (378)
2%, *m rad/s
*S xp 2y C
L= a, *S,, *b, _10314700/8% rad/s? (379)
2%, *U, rad/s
Lda _ ql * Sw wa >l<CIda _ 0 (380)
xS *xb, *C 2 381
L, =" - 110410502 rari{js e

XX

4.37. METODO DE CONTROL DE LA ACTITUD DE PITCH, ROLL Y YAW DE
ANERKENNUNG

4.37.1. Implementaciéon de un ducted fan: Es de pleno conocimiento que el
control de estabilidad durante la primera fase de vuelo (Fase de Vuelo Vertical)
presenta un alto nivel de complejidad, esto debido a que el desplazamiento es de
manera vertical y las superficies convencionales no ejercen ningun tipo de control

sobre la aeronave. Por tal motivo se ha pensado en un sistema conjunto
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electrénico — mecanico cuya funcion es la de prestarle estabilidad a la aeronave
en las diferentes actitudes de vuelo vertical.

Antes que nada es importante recordar que el presente proyecto posee una
configuracion de tipo Tilt — Rotor lo que indica que sus motores giran con respecto
a un punto fijo ocasionando de esta manera que exista una variacion progresiva
en la variacion de empuje. Sumado a esto, se ha pensado en la implementacion
de un Ducted Fan, el cual basicamente tiene la funcién de direccionar el flujo de

aire que previamente ha sido energizado imprimiéndole velocidad.

Figura 163. Ensamble ducted fan, bancada, motor y superficies de control

Al igual que el empenaje, que es usado para darle mayor estabilidad al avion en
cuanto a la actitud de yaw y pitch presente durante la fase de vuelo horizontal o
convencional; para la fase de vuelo vertical se optara por la implementacion de
superficies de control cuyo unico fin es el de brindar control en los tres ejes
primordiales del avion; sin embargo cabe destacar la diferencia en la ubicacién de
la superficies, ya que para el caso estas iran ubicadas en la parte posterior del
Fan.

4.37.2. Dimensionamiento de superficies post — fan: Para el dimensionamiento

de estas superficies se utilizaran algunas formulas utilizadas con anterioridad pero

interpretadas de manera diferente, ya que el caso difiere con respecto al anterior.
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Figura 164. Superficies Post — Fan.

1. Superficie control Yaw

2. Supericie control Pifch

3. Superficie control Rolf

En este caso el principal propésito del sistema de aletas deflectoras ubicado en la
parte posterior del Fan, es el de contrarrestar los momento generados en el plano
longitudinal y lateral direccional; de esta manera como se puede ver en la Figura
164, se tiene la superficie numero 1, que se movera de manera contraria a la que
se encuentra ubicada al otro extremo del ala, este movimiento en sentidos

diferentes contrarrestara cualquier momento de yaw generado con anterioridad.

En el disefio de la superficie del estabilizador vertical se plante6 una relacion
directamente proporcional con la envergadura del ala b, debido a que era esta la
Unica que influia en este momento; al contrario con lo dicho anteriormente, en este
caso tanto el ala como el mismo estabilizador vertical seran los que perturbaran el
momento de yaw generado sobre la aeronave, por lo que es de esperarse que la

superficie este relacionada por un lado con la envergadura del ala b, y por el otro

con la cuerda del estabilizador vertical a Asi se tiene que la superficie post — fan

para el control de yaw esta definida como:

S _ S S _ VSPF(yaW) * Sv * Cv VSPF(yaW) * SW * bw
SPF(yaw) — “SPF(yawl)v + SPF (yaw)wing — X + X (382)
SPF (yaw) SPF (yaw)
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v _
S _ SPFOa (g ¢S b, ) (383)

SPF (yaw) — XSPF(yaW)
Donde  Sgoriyay Y Sspramwing  SON las superficies que se necesitan para
contrarrestar los momentos generados por el estabilizador vertical y el ala
respectivamente; Vg, ., €s €l coeficiente volumetrico de la superficie post-fan;
S, Y S, son las superficies del estabilizador vertical y del ala respectivamente;
finalmente X (.., €S la distancia que hay desde el centro aerodinamico de la

superficie al centro de gravedad de la aeronave.

De igual manera la superficie numero 2 tiene la funcién de compensar cualquier
actitud de pitch que se presente; esto lo hara deflectandose de manera simultanea
y en el mismo sentido de la aleta que se encuentra en el otro extremo del ala. Asi,
de igual manera como se habia dicho con antelacion, en este caso es tanto la

superficie del estabilizador horizontal S,, como la del vertical S, las que se

v
relaciona con el movimiento de pitch a subsanar; inclusive también se debe tener
en cuanta la cuerda media del estabilizador horizontal a y la envergadura del
vertical b, , por lo tanto se tiene que la superficie post — fan para el control de pitch
esta definida como:

Veor (piteny * Sy #B, Vpe piteny * S *Cp

SSPF(pitch) = SSPF(pitch)v + SSPF(pitch)h = X X
SPF (picth) SPF (pitch)

S (384)
\V . _
S SRR (g 4 S, C, )

SPF (pitch) —
(P ><SPF(pitch)

Donde Vg iy €S €l coeficiente volumetrico de la superficie post-fan'y X ien)

es la distancia del centro de gravedad de la aeronave al centro aerodinamico de la

superficie.
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Por ultimo se tiene la superficie numero 3, esta superficie posee la tarea de
equilibrar el momento de roll generado durante la fase de vuelo vertical ya sea por
un sideslip u otro fendmeno presentado en esta instancia. Aunque para el calculo

de la anterior superficie se tuvo en cuanta cada una de las superficies (S,) VY la

cuerda promedio de la misma (c, ) de manera independiente, en este caso no sera

de igual forma, ya que el momento de roll se ve influido como en un principio por
dos dimensiones importantes b, y b, ; de esta manera se tiene:

S . S S VSPF(roII) * Sv >l<bv VSPF(roII) * Sh * bh
SPF(roll) = “~SPF(roll)v + SPF(roll)h — +

><SPF(roII) >(SF’F(roll)
(385)

\Y;
S spE(rolly = M(vav + Shbh)

SPF (roll)
Donde S, ,S, son las superficies del estabilizador horizontal y vertical, Vg oy €S
el coeficiente volumétrico de la superficie post-fan, E es la envergadura del

estabilizador vertical, b, es la envergadura del estabilizador horizontal, y X spr (roll)

es la distancia del centro de gravedad de la aeronave al centro aerodinamico de la

superficie.

Es necesario mencionar que los coeficientes volumétricos son iguales para las

superficies que controlan el yaw y pitch, siendo:Ve .. =Veer ieny = 0,094; sin
embargo el coeficiente volumétrico de la superficie que controla el roll es mucho

mas alto con relacion a los anteriores, para finalmente ser Vg (.., =0,2.

4.37.3. Célculo superficie Post-Fan (Yaw): Como primera medida es importante
determinar la ubicacién del centro aerodinamico de la superficie a trabajar; ya que
aun no se han fijado las dimensione es imposible pensar en encontrar de manera
matematica este punto anteriormente mencionado, por lo que serd necesario

hacer un estimativo de la posicibn de este punto con respecto al centro de
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gravedad, mediante planos de construccion aproximados. De la mano con lo
anterior, cabe destacar que la distancia del centro aerodinamico de la superficie al

centro de gravedad de la aeronave X, difiere en cada uno de los casos, ya que

los ejes de los momentos a eliminar son diferentes.

Figura 165. Distancia centro aerodinamico superficie (yaw) al centro de gravedad

de la aeronave

n
********** -"F*********?
b . /
Hf‘ L:”\n, |
©— FeEHT
|| | | ﬁll N R A —L"r
| | (R 0 B ity =
b L Ly —Jﬁ

De esta manera se tiene que:
X spr yawy = 1119,84mm = 3.674005 ft

VSPF(yaW) * Sv * Cv VSPF(yaw) * Sw * bw

SSPF(yaw) = SSPF(yawI)v + SSPF(yaw)wing = X X
SPF (yaw) SPF (yaw)
Sepecmy = —FE0m (G g h ) 386
SPF(yaw) — X va + w™w ( )
SPF (yaw)
0,094

S =————((0,387943 ft*)(0,502665 ft) + (3,556074 ft*)(4,498228 ft
o) = 7573005 X )+ X )

Sepr(yawy = 0,414250 ft2

Debido a que son dos las superficies que hacen parte de este sistema, una a cada
lado, es necesario:
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S 2
SSPF(yaW) _ SPFZ(yaw) — 01414250 ft — 0’207125 ft2

_ Sspraw _ 0,207125ft?
Cerian = T 0,6314ft
SPF (yaw) '

= 0,328041ft =99,9869mm

4.37.4. Calculo Superficie Post-Fan (Pitch): Al igual que en la parte anterior, la

distancia del centro aerodinamico al centro de gravedad de la aeronave X g ien

debe ser hallada mediante una estimacion como sigue:

Figura 166. Distancia centro aerodinamico superficie (pitch) al centro de gravedad
de la aeronave.

De esta manera se tiene que:
X gpr oy = 137,51mm = 0.4511469 ft

SSPF(pitch) = SSPF(pitch)v + SSPF(pitch)h -

VSPF(pitch) * Sv * bv + VSPF(pitch) * Sh * Ch

X SPF (picth) X SPF (pitch) (387)

VSPF( itch) —
SSPF(pitch) = ¢(vav + Sh Ch)
SPF (pitch)

0,094
Sspr (pitchy = 0.4511469

Sepr (i) = 0143113 ft?

((0,387943t?)(0,787851 ft) + (0,862053 t*)(0,442227 ft))
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. Sepr(pieny 0143113 ft?
SSPF(pitch) = 5 =

=0,07155609 ft*

Sser(picn) _ 0,0715569 ft?

Copr (pitch) = =0,113330 ft = 34,543179mm
SPF ( pitch) bspp(pitch) 0,6314 ft

4.37.5. Célculo Superficie Post-Fan (Roll): Para el célculo de esta superficie es

necesario de igual manera estimar la distancia del centro aerodinamico de la

superficie al centro de gravedad de la aeronave X o) -

Figura 167. Distancia centro aerodinamico superficie (roll) al centro de gravedad

de la aeronave.

Por tal motivo se tiene que:
X spe oy = 146,63mm = 0,481068 ft

VSPF(roII) * Sv >l<bv +VSPF(r0II) >kSh >l<bh

SSPF(roII) = SSPF(roII)v + SSPF(roII)h = X X
SPF (roll) SPF(roll)

(388)

V
SspE(rolly = M(vav + Shbh)

SPF (roll)
s ~ 0,2
SPE(l) " 0,4810681 ft
Spr(rany = 0,832948 t?

((0,387943t?)(0,787851 ft) + (0,862053 ft*)(1,969578 ft))
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. SSPF(roll) _ 0,832948 ft?

S spF (roll) = 2 =0,416474 1t*

i _ Sseron _ 0,416474 ft°
SPF (roll) bSPF(m”) 1,312335ft

=0,317353ft =96,7292mm

De esta manera se tiene que cada una de las cuerdas respectivas de las
diferentes superficies de control post-fan son:
Copr (yaw) = 99,9869mm Copr (piten) = 94043179MM  Copp oy = 96,7292mm

Por los que serd necesario aproximar todas las cuerdas a un valor en el cual se
homogenicen los valor, todo esto en busca de facilitar el proceso de construccion y
confirmar el animo de establecer un factor de seguridad en cuanto al
dimensionamiento de este tipo de superficies. Asi el valor al cual se veran

restringidas estas cuerdas Son: Cgor(yan) = Cspr(pitcn) = Cspr(rony =100mMm

Ahora es claro que no basta simplemente con el célculo anteriormente realizado,
sino que es importante desarrollar un sistema electronico mecanico capaz de
accionar las diversas superficies post-fan, esto con el &nimo de darle cierta
autonomia al proyecto en cuanto al control de estabilidad durante la fase de vuelo

vertical.

4.38. SISTEMA DE ESTABILIDAD Y CONTROL ELECTROMECANICO.

El control manual de las superficies de las cuales se hablo anteriormente, como
alternativa de mando teniendo como referencia un cambio subito en la actitud de
la aeronave, conlleva un alto nivel de complejidad y exactitud, ya que cualquier
respuesta ante un repentino momento, cualquiera que fuese, debe ser de manera
automatica y veloz; sin olvidar lo sensible que debe ser la respuesta ante una

tendencia momentanea.
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Figura 168. Esquema Sistema de Estabilidad y Control Electromecénico Fase de
Vuelo Vertical.

_—)
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Es por este motivo que se ha pensado en un sistema de estabilidad y control

electromecanico, el cual esta en la capacidad de realizar de manera autbnoma e
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instantanea las diferentes correcciones necesarias para mantener la aeronave en

condiciones estables durante la fase de vuelo vertical.

Para lograr que este sistema electromecanico funcione de manera satisfactoria, es
necesaria la implementaciéon de diversos dispositivos electronicos de alta
tecnologia, que sumados a diversas conexiones eléctricas y mecanicas, hacen del
sistema una manera viable para cumplir el objetivo de estabilizar el avion. De esta
manera es sustancial mostrar mediante la Figura 168, el esquema basico del

sistema electromecanico que se pretende utilizar.
Donde cada uno de los componente se identifican mediante la Tabla 28.

Tabla 28. Descripcion de Componentes del Sistema de Estabilidad y Control

Electromecénico.

ABREVIATURA NOMBRE

e Bateria LiPo e Bateria compuesta de Litio y
Polimero, cuyo peso es menor

e Servo S-Al, S-A2 e Servos  Acelerador motor
izquierdo y motor derecho

e Servo S-NLG e Servo Tren de Nariz

e Servo S-AL1, S-AL2 e Servo Aleron izq y der

e Servo S-F1, S-F2 e Servo Flaps izq y der

e Servo S-HT1F e Servo alto torque izq delantero

e Servo S-HT1A e Servo alto torque izq trasero

e Servo S-HT2A e Servo alto torque der delantero

e Servo S-HT2A e Servo alto torque der trasero

e Servo S-Y1 e Servo digital para Yaw izq

e Servo S-R1 e Servo digital para Roll izq
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e Servo S-P1 e Servo digital para Pitch izq
e Servo S-Y2 e Servo digital para Yaw der
e Servo S-R2 e Servo digital para Roll der
e Servo S-P2 e Servo digital para Pitch der
e Servo S-ELE1, S-ELE2 e Servo Elevador izq y der

e Servo S-RUD e Servo Timén

e SW 1, Potenciometro 1 e Switch y potencibmetro Izq
e SW 2, Potenciometro 2 e Switch y potencidmetro der
e Gyro Yaw e Dispositivo Gyro para Yaw
e Gyro Roll e Dispositivo Gyro para Roll
e Gyro Pitch e Dispositivo Gyro para Pitch

Ya sabiendo de antemano la nomenclatura utilizada en el esquema del sistema, se
puede incurrir en hablar del mismo sobre su funcionamiento y comportamiento.
Claro esta que es primordial entender que este sistema parte de la base que no es
completamente autonomo, debido a que basicamente se restringe su
funcionamiento a la necesidad de corroborar la actuacion en vuelo del disefio
VITOL, sin embargo cabe destacar que durante la fase de vuelo vertical si tendra
una conducta de tipo autonoma, en donde el mismo sistema esta en la capacidad
de censar el comportamiento de la aeronave en sus tres ejes, para asi hacer las
correcciones necesarias; por el contrario durante la fase de vuelo horizontal, la
aeronave esta controlada por medio de un sistema radio controlado, donde las
diversas actitudes de la aeronave estan sujetas tanto al disefio en esta faceta de
vuelo como a la pericia del piloto.

El sistema esta conformado elementalmente por 20 servo motores, de los cuales 7

son digitales, 4 de alto torque, 2 mini servos y 7 son convencionales; 3 Gyros

electrénicos, 2 potenciometros, 2 switches secuenciales, un receptor, un regulador
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de voltaje, 2 baterias LiPo y finalmente un transmisor. Asi de esta manera se

empezara con el andlisis de la primera fase de vuelo (vuelo V/TOL).

En primera instancia cuando el avibn empieza su movimiento en sentido vertical,
los gyros empiezan su funcionamiento censando la inclinacién de la aeronave, es
relevante mencionar que los gyros estan ubicados de manera estratégica con el fin
de actuar como se requieren; asi conforme los gyros estan censando el
movimiento, también envian sefales eléctricas cuyas amplitudes son directamente
proporcionales a la inclinacion de la aeronave en un eje especifico, esta sefial,
también llamada ganancia, es dirigida al receptor el cual tiene la funcion de
redireccionarla al servo control con mas fuerza, para que de esta manera el servo
control que puede ser cualquiera de los servos ubicados en el ducted fan
(dependiendo de que gyro fue accionado), active la superficie de control post-fan
gue puede ser la de Yaw, Roll o Pitch. Asi, teniendo en cuenta lo mencionado con
anterioridad, se puede ver una imagen del movimiento de la superficie que

controla el yaw como sigue:

Figura 169. Deflexidon de superficies exteriores post — fan para control de Yaw
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Como se puede ver en la Figura 169, las superficies exteriores accionadas por los
servo control, se mueven de manera inversa, lo que genera un par torsor
controlando el yaw dependiendo de la actitud de la aeronave 6 a comodidad. De
la misma manera como se vio previamente, en la Figura 170, se podra contemplar
como la superficies internas post — fan se deflectan en el mismo sentido, ante un
cambio subito de la normal actitud de la aeronave o en su defecto por que asi lo
ha dispuesto el piloto.

Figura 170. Deflexion de superficies internas post — fan para control de Pitch

Finalmente se puede ver mediante la Figura 171, como actua el sistema de control
de roll, que accionado por el gyro que interviene en este eje, mueve en el mismo

sentido las superficies centrales post-fan.

Seguidamente cuando la aeronave ha logrado una altura determinada, que esta
en funcion de lo el que el piloto dictamine, se empezara el cambio de vuelo vertical
a vuelo horizontal o0 mas comunmente llamado “vuelo de transicion”; es durante

esta fase de vuelo en donde el sistema dejara de funcionar de manera progresiva,
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ya que como se habia calculado con anterioridad, existe un angulo y tiempo de
rotacion de motores determinado en el que la aeronave no entrara en stall, es en
este instante donde el sistema de control y estabilidad V/TOL dejara de trabajar.
Esta parte del sistema se logra mediante le implementacion de un switch
progresivo que sumado a la instalacibn mecanica de un potencibmetro ira
abriendo el circuito de alimentacion de los servos control que como se habia dicho
con anticipacion son gobernados por los gyros. De este modo la secuencia de
desconexién tiene relacion tanto con la capacidad que tienen las superficies
convencionales de actuar sobre la aeronave, como la de la ingerencia de un
momento con respecto a un eje en un mismo instante del vuelo de transicion o lo
que es lo mismo, que plano de movimiento o eje de rotacion requiere mas cuidado

por lo que es importante no desconectarlo con antelacion.

Figura 171. Deflexion de superficies centrales post — fan para control de Roll

Habiendo dejado atrds la fase de vuelo de transicion el avidn se controlara
mediante la configuracién que este tiene de manera inherente, de la mano con

esto se tiene predispuesto una serie de servo motores que seran los encargados
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de accionar las diversas superficies como alerones, flaps, elevador y limon; no
obstante cabe resaltar que el sistema de control entrara de nuevo a pleno
funcionamiento cuando se requiera que la aeronave aterrice de manera vertical,
accionando el sistema de manera contraria a como este fue desactivado, todo esto
sin prescindir de la posibilidad de aterrizar de manera convencional que también

es posible.

Por otro lado es primordial mencionar el método empleado para girar el grupo
motriz desde su posicion inicial, en sentido vertical hasta 90 grados en direccion
de frente y viceversa desde su posicion horizontal hasta 110°, este movimiento se
realiza para la fase de aterrizaje vertical. Para ejecutar esta tendencia se ha
dispuesto dos servo motores de alto torque conectados en tandem y ubicados en
cada punta de ala, asi este movimiento se acciona de manera radio controlada,
previendo que la velocidad de rotacion de los motores no se encuentre por debajo

de lo calculo con anterioridad.

4.39. SISTEMA DE AUTOPILOTO DEL UAV.

4.39.1. Autopiloto: Los sistemas UAV son monitoreados o controlados desde una
estacion en tierra, donde todos sus movimientos y actitudes son conocidas desde
tierra, estas estaciones de tierra se conocen como GCS (Ground Control System),
este centro de control es de vital importancia en el vuelo del UAV, y tiene que
tener concordancia, similitud y compatibilidad con al autopiloto; es por eso que se
tiene que seleccionar un paquete completo que cumpla con estos requerimientos y

ademas que se pueda acoplar y adaptar facilmente al UAV Anerkennung.

Para que el avion tilt rotor sea completamente autonomo y para completar con los

objetivos que se proponen con este trabajo de grado, es importante seleccionar un
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sistema de autopiloto disponible en el mercado que pueda acoplarse al UAV, y
gue pueda controlar éste. El sistema que se seleccion6 es de mucha importancia
ya que por sus caracteristicas técnicas se puede deducir que es el perfecto para

controlar a este UAV.

Figura 172. Paquete completo del sistema autopiloto.

Fuente: http://www.micropilot.com/prod_mp2028Irc.htm.

Este sistema es de la compafia Micro Pilot, que es una compaiiia lider mundial
en el disefio y fabricacién de sistemas de autopiloto para aviones no tripulados. El
sistema que se selecciond es el MP 2028 LRC, la descripcion y especificaciones
son las siguientes: Esta equipado completamente con los sistemas de UAV para
aire y para tierra, las siglas LRC significan long range communication, que es uno
de los beneficios mas recalcables de este producto, también tiene un sistema
integrado, redundante de conexiéon de comunicaciones que permiten que el UAV
tenga con el centro en tierra una comunicacion a una muy larga distancia y

también que este sistema sea flexible.

Las caracteristicas generales de este sistema son como siguen:
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Tabla 29. Caracteristicas generales del piloto automético.

Redundancia = Fidelidad

El la “unidad de aire” del MP2028LRC tiene el
autopiloto MP2028 y se caracteriza por su
pequefio tamafo y peso

Peso = 28 gramos

Incluye receptor de GPS

Largo = 10 centimetros

Ancho = 4 centimetros

El modem del LRC provee una comunicacion fiel
para la telemetria y un control originado en tierra
por el GCS en un rango de hasta 50 kildmetros
Controlar el vuelo a través del radio control es
posible con la capacidad de este modem ya que
permite volar manualmente el UAV también en un
rango de hasta 50 kilometros, y los mas
importante es que es compatible con el transmisor
gue se selecciond y compro para el UAV que es
marca Futaba

EL disefio del radio modem doble, permite para
dos frecuencias distintas para el control manual
debido a las interferencias de radio

Micro procesadores redundantes proveen un
control manual en el evento de que el autopiloto
falle completamente

EL LRC es pequefio, de bajo peso y su robusta
capa de aluminio protege la electronica y es

conveniente instalarla en los diferentes tipos de
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estructura que existen para UAV
Con los tres modos de control, incluyendo

autopiloto, piloteado manualmente y emergencia,

se puede tener plena confianza que el UAV volara

sin problemas en diferentes escenarios. Un switch

automatico entre piloteado manualmente vy
emergencia, direcciona el modo de los servos
para que se restablezca instantdneamente.

EN el evento que el autopiloto y Ilas
comunicaciones fallen se activa un seguro que

desengancha el paracaidas

Fuente: http://www.micropilot.com/prod_mp2028Irc.htm

4.39.2. Camara: La camara es uno de los elementos mas importantes para un
UAV, que muestra la situacion en tierra de lo que se esta vigilando o buscando,
por eso es importante seleccionar una camara capaz de transmitir imagines y
video hacia la estacién de tierra que tenga una buena calidad en la imagen y que
sea compatible con los sistemas de piloto automéatico y también con el sistema de
control en tierra; es importante también anotar que la cadmara debe tener la
capacidad de tomar imagenes de noche, ya que probablemente para cumplir con

las misiones del UAYV, los vuelos seran nocturnos.

Figura 173. Camara.

Fuente: http://www.micropilot.com/prod_camerasl.htm
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La cadmara seleccionada también es de micro pilot, ya que es compatible con el
sistema completo de piloto automético, su peso no excede de 0,9 kilogramos. Es
una camara de alta resolucion capaz de tomar fotos de 800K pixeles, tiene un
zoom de 25x y tiene un sistema de video. La camara opera con un sistema que
solo consume 3watts de potencia. También tiene un sistema para imagenes en
condiciones nocturnas. Los costos de estos sistemas no estan disponibles en los
medios electronicos encontrados, por lo que se envié un mail a los fabricantes
exponiendo el proyecto y la viabilidad de adaptar estos sistemas al UAV-
Anerkennung; hasta la fecha no ha sido posible la comunicacién directa con el
departamento técnico, pero se espera que en un lapso de tiempo corto se pueda

establecer la viabilidad y los posibles costos que implicaria para el proyecto.

4.40. CONSTRUCCION ANERKENNUNG.

Una de las ultimas etapas de disefio es la construccion, esta etapa es de vital
importancia ya que con ésta, se puede hacer una validacion del disefio, se pueden
observar y analizar los diferentes parametros de vuelo, evaluar las diferentes fases
de vuelo, hacer unas descripciones de conductas y actitudes del avion cuando se
estén haciendo las pruebas de vuelo. Construir un modelo para verificar estas
condiciones, hacen gque este proceso sea ejecutado de una manera muy precisa,
sin errores ni equivocaciones para que todo el proceso sea limpio y que al final se
obtenga un producto bien terminado donde se pueda usar para hacer las
operaciones que se necesiten y se pueda lograr el cumplimiento de la misién del
UAV.

Para iniciar un proceso de construccion hay que analizar varias alternativas de

solucién, desde la seleccibn de materiales, herramientas, andlisis de la

infraestructura, asesoria técnica, recursos econdmicos y seguridad en el trabajo
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entre otros. Se puede decir que se hizo un barrido de todas estas alternativas, se
hizo uso de estos medios de la ingenieria para poder establecer un proceso de
elaboracion del modelo a escala de un UAV para verificar condiciones de vuelo.
Todos estos procesos deben estar de acuerdo y deben ir acorde con lo que se
quiere en el proyecto para poder cumplir satisfactoriamente la mision, por lo tanto,
siempre se tendra presente que el UAV es de despegue y aterrizaje vertical, lo que
quiere decir que se debe pensar todo el tiempo en disminuir el peso maximo de
despegue en todas las etapas de construccion, sin atentar contra la seguridad e

integridad estructural del mismo.

En ésta época de renovacion de construcciones modernas y donde el uso de
materiales compuestos, en un numero muy elevado en la aviacion, es muy
frecuente, se toma como foco inicial estos materiales para realizar el proceso de
construcciébn, ya que estos materiales son altamente eficientes tanto
econémicamente, relacion costo-beneficio, como mecénicamente, relacion peso-

resistencia, dureza e inteligencia estructural.

4.40.1. Construccion del molde del fuselaje — primera fase: Lo primero que se
penso y ejecuto fue la fabricacion de un fuselaje en materiales compuestos. Para
la fabricacion de éste, lo primero que se tiene que hacer es un molde perfecto para
que el resultado final sea 6ptimo; se pensaron en diferentes alternativas de
materiales para poder realizar este molde, como madera, poli estireno expandible
y poliuretano. Al seleccionar una de estas alternativas se pensé en la facilidad de
manipulacion del material, costos, y tiempo de ejecucién. Se analizaron estas
variables y se concluyd que para la elaboracion del molde del fuselaje la mejor

alternativa era el poliuretano.
Lo primero que se hizo fue un bosquejo de vista lateral del fuselaje para poder

dividirlo en estaciones asi como se muestra en la imagen de la Figura 174. Luego

se procedid a ejecutarlo en un programa de moldeamiento de sélidos para darle la
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forma que se queria; pero para poder hacer el molde de éste, es necesario hacer
una especia de estructura que serviria de guia para que el sélido quedara
completamente perfecto y sirviera, como se queria, como molde principal (positivo
del molde), de donde mas adelante se obtendria el molde secundario (negativo del
molde), por eso la importancia en que este sdlido estuviera perfecto en su disefio y

Su proceso de construccion.

Figura 174. Dibujo estaciones del fuselaje.
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En la siguiente etapa de construccion de este molde se le dio forma al fuselaje,
donde se tendria como condicion y limitante las especificaciones de disefio, altura,
largo y ancho de éste. En la Figura 175, se muestra la forma solida que se le dio al

fuselaje.

Las lineas transversales que se ven a lo largo del fuselaje se les llamé “mamparos
guias para construccion”, éstos se usaron para hacer la estructura que guia la
formacion del sélido para poder hacerlo en poliuretano. La siguiente etapa seria

entonces, construir estos mamparos y hacerles unas guias para poder acoplar
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unas vigas que irian paralelas al eje longitudinal del fuselaje y asi construir esta
estructura guia, los mamparos fueron cortados con laser para que la forma tuviera
mucha exactitud y precision. En la Figura 176, se ve como quedaron disefiados y

dibujados los mamparos con los orificios guias.

Figura 175. Vistas del fuselaje —primera etapa.

Figura 176. Tres primeros mamparos guias de la nariz del fuselaje, con los

agujeros guia para acoplar las vigas longitudinales.
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Figura 177. Cajon de madera para molde de fuselaje.

Luego que se disefiaron y dibujaron todos los mamparos se imprimieron y se
cortaron con laser. La medida de los agujeros guia variaba segun los diametros de
vigas redondas que se encontraba en el mercado, los didmetros de estos agujeros

son: de 15mm, 20mm y 10mm.

Para usar el poliuretano de una manera adecuada es necesario hacer que la
estructura guia para el modelo esté dentro de un recipiente cerrado donde se
pueda verter y moldear la geometria deseada, es por eso que se fabricé un cajéon
en madera donde la estructura se ajustara completamente. Luego que el cajon de
madera estuviera listo y terminado se instalo la estructura de mamparos guias con

las vigas guias en el interior

Figura 178. Estructura guia para el molde del fuselaje.
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4.40.2. Fundicién del poliuretano: “El poliuretano es uno de los componentes
mas conocidos en la industria especialmente para el uso de moldeo de piezas, asi
como aislante térmico y espuma resiliente, elastomeros durables, adhesivos y
selladores de alto rendimiento, pinturas, fibras, sellos, empaques, juntas,
preservativos, bajo alfombras, partes automotrices, industria de la construccion,

del mueble y otras aplicaciones mas.

El poliuretano es por lo general .la mezcla de dos componentes o sistema

bicomponente, el Ay el B en una proporcion estequiométricamente definida por el

quimico que disefa la férmula. Existe ademas el poliuretano mono componente
que es usado exclusivamente para la industria de la construccion.

e Componente A: En el Poliol que es una mezcla cuidadosamente formulada y
balanceada de glicoles, alcoholes de elevado peso molecular. Se encuentran
en mezcla con agentes espumantes y otros aditivos tales como aminas,
agentes siliconados, agua, propelentes y catalizadores organometélicos que
son lo que le dan las caracteristicas a la espuma final. La apariencia es como
miel viscosa y puede tener un fuerte olor amoniacal.

e Componente B: El componente B es un Isocianato prepolimerizado (pre-
iniciado) con un contenido de funcién NCO que puede variar desde los 18 al
35% en funcionalidad. Algunos son café marréon muy viscosos (3000-5000 cps-
Viscosimetro Brookfield) y otros son casi albos y fluidos y son mantenidos en
atmosfera seca de nitrogeno. Tienen ademas propiedades adhesivas muy
apreciadas por lo que también sirven de pegamentos para hacer bloques poli-
materiales™

En la Figura 179, se muestran los dos componentes A y B que se usaron para

obtener el poliuretano.

Los componentes se precalentaron con una lampara para activarlos, al mezclarlos

era mucho mas efectivo el crecimiento de la espuma que si no hubiesen sido pre

® Tomado de la pagina de Internet: http://es.wikipedia.org/wiki/Poliuretano
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calentados. EL isocianato es de color Pardo Oscuro y el poliol es el del color
ambar. Previo a la mezcla de preparacion del poliuretano la estructura debe estar
en la caja para poder verter la mezcla, cabe anotar que los componentes
mezclados tardan en reaccionar 20 segundos aproximadamente, por eso se tiene
que actuar con rapidez para que cuando empiecen a reaccionar ya, el poliuretano,
esté dentro del recipiente rodeando a la estructura guia, para que estos dos
componentes reaccionen es necesario hacer una mezcla vigorosa, para conseguir
esto se instalo e la punta de un taladro una propela para ayudar a agilizar y hacer
la mezcla uniformemente. Cuando los dos componentes se mezclan, tienen una

reaccion exotérmica y se presenta por aproximadamente 1 a 2 minutos.

Figura 179. Componentes A y B del poliuretano.

Luego de hacer este procedimiento una y otra vez se obtiene el resultado final que
es la estructura completamente cubierta por poliuretano, a partir de este momento
se retira de la caja y se empieza a cortar y lijar hasta encontrar los vértices o el
perimetro de los mamparos guias. Este proceso es dispendioso y demorado, y es
necesario hacerlo lo mejor posible ya que de esto depende que el molde quede
perfecto. En las Figuras 180 a 183, se muestra el proceso de lijado de la

estructura completamente cubierta por el poliuretano.
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Figura 180. Reacciéon de los componentes A y B (poliuretano) en la caja con la

estructura guia.

03/06/2007

Figura 182. Molde de fuselaje cubierto con estuco plastico (izquierda) y con pintura

vinilo (derecha).
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Figura 183. Molde del fuselaje cubierto con resina poliéster.

Para que el sdlido de poliuretano sirva como molde, es necesario hacerle un
acabado superficial que no sea tan poroso como lo es este terminado, por eso se
tiene que pensar en resina para suavizar y dejar el sélido listo para aplicar el
material compuesto. Inclusive con este nuevo recubrimiento no se alcanza la baja
porosidad requerida, ademas este terminado superficial quedé muy rugoso, por lo
tanto se tomoé la decision de darle un terminado superficial mas fino, y se aplico
una capa delgada de resina poliéster como se muestra en la Figura 184. Como
este terminado no dio el resultado esperado se procedié a aplicar una capa
delgada de otro tipo de resina que se dejara lijar y que le pudiera dar el resultado
deseado.

Figura 184. Molde del fuselaje liso.

El resultado del terminado superficial fue excelente, pero se observaron algunas
discrepancias en la simetria original que tenia el molde; éste no quedd como se
esperaba ya que el eje longitudinal no quedd preciso; hubo una ligera desviacion

en la punta trasera. En este momento se tomd una decision respecto a este
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molde, no tomarlo en cuenta ya que no llenaba los requerimientos técnicos para el

disefo de un molde.

Se analizaron otras alternativas de construcciéon del fuselaje, y las mas precisa
para los requerimientos que se necesitaban y ademas por la facilidad en el disefio
y construccién, manejabilidad y ejecucién, se iniciod el proceso de elaboracion en
poli estireno expandible (icopor), esta vez se inicié el proceso de construccion de

los planos primero y luego siguio el fuselaje de icopor reforzado.

4.40.3. Construccion de los planos — segunda fase: Para la construccion de
los planos se seleccion6 la madera, que es uno de los materiales mas usados
para aviones pequefios (aeromodelos) acd en Colombia, ademas que es un
material muy comercial y es también muy econdmico; sin olvidar la larga
experiencia que tienen los aeromodelistas con éste, se trabajaron dos tipos de
madera: madera balsa y triplex. Estos dos tipos de madera cumplian los
requerimientos técnicos de disefio para la disminucion de peso total del UAV y la

rigidez y dureza necesaria para poder fabricar los planos del avion.

Figura 185. Costillas del plano

En la Figura 185 se puede observar la estructura del ala hecha con madera balsa

y triplex; las costillas centrales y la de los tips son hechas en triplex, ademas hay
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una viga circular de aluminio que atraviesa toda el ala de tip a tip. Esta viga le da
al ala, la rigidez necesaria para poder soportar el peso de los motores (ducted
fan), el de los tanques de combustibles, el peso de la aeronave y ademas la fuerza
de sustentacion del ala y la fuerza de empuje de los motores. Los adhesivos que

se usaron para la fabricacién del ala fueron los que se indican en la Figura 186.

Figura 186. Adhesivos — construccion ala, de izquierda a derecha (resina epoxica

6 minutos, cianocrilato y colbén madera).
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Figura 187. Refuerzos en el ala - izquierda, refuerzo tipo sandwiche; derecha,

refuerzo con webs.

El ala terminada y lista para el cubrimiento con monocote, igual que los alerones y
los flaps se muestra en la Figura 187 y 188; cabe anotar que se le hicieron unos
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refuerzos entre costillas llamados webs (en triplex y madera balsa), también se le
hizo un refuerzo estructural en forma de “sandwiche” en la parte central del ala
(con unas vigas de pino de 3mm x 3mm; los alerones y los flaps quedaron con un
refuerzo estructural con dos vigas en el trailing edge, en la parte donde van los
servo-motores que mueven las superficies de control se hizo un refuerzo de

triplex).

Figura 188. Estructura del ala terminada.

El ala quedé completamente terminada y lista para recubrirla con monocote,
ademas quedo lista para la instalacion de los servomotores, es importante anotar
que por el agujero de aligeramiento que tiene, se instalaron diferentes cables de
colores con el fin de guiar los cables de conexion de los servomotores y todos los
cables de electronica que el avidn tiene (conexiones del receptor del avién a los
gyros, a los servomotores de las superficies de control, a los servomotores de alto

torgue que giran los motores).
4.40.4. Construccion del fuselaje en icopor — tercera fase: Se inicia la
construccion del fuselaje, haciendo los planos, tanto del fuselaje como de las

plantillas guias para hacer el corte sobre el icopor.

Una vez hecho los planos e impreso éstos, se compran los bloques de icopor, se

cortan segun la longitud de cada seccion, el corte de todas las secciones y corte
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con las plantillas sobre el fuselaje en el icopor, se hace con un alambre caliente,
gue no es otra cosa que una resistencia al paso de la corriente, y se controla
mediante un generador.

Figura 189. Fuselaje con las nuevas secciones — plantillas guias.
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Figura 191. Cortes de bloques de icopor.

Se fueron cortando los bloques de icopor a la medida que estaban las secciones
en el plano del fuselaje, luego se dibujaron, sobre el icopor, las lineas medias que
unian las plantillas de las diferentes secciones, esto con el fin de que al momento

de cortar y unir las diferentes secciones no haya ningun error. Una de las partes
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mas criticas para el ensamble quede perfecto, es el corte de la silla del ala sobre
el fuselaje, este corte es de mucha importancia y es el que se debe hacer primero
gue cualquier otro corte; esta silla debe tener la forma exacta de la seccion del ala
gue esta en contacto con el fuselaje. Para hacer este corte es necesario hacer la

plantilla.

Figura 192. Corte de la silla del ala.

Figura 193. Corte de la seccion central del fuselaje.

Luego que se hace este corte se hacen los demas a lo largo del eje longitudinal
del fuselaje. Después se hizo el mismo procedimiento para todas las secciones del

fuselaje, para asi, teniendo todas éstas, unirlas con un adhesivo fuerte.
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Figura 194. Secciones cortadas del fuselaje.

En la Figura 194, se puede ver que dentro de algunas secciones del fuselaje hay
una especie de semi-mamparos, éstos van hacer que el fuselaje tenga una rigidez
mayor, ademas que son el soporte transversal de la estructura donde van
empotrados los trenes principal y delantero. También se puede observar unos
canales en la periferia de las secciones, éstos servirdn de conducto para unas
laminas transversales, larguerillos, que mejoraran la rigidez estructural, estas
laminas iran puestas por estos orificios longitudinales de mamparo a mamparo y
son cortadas con una profundidad de 2 cm; éstas son de triplex con un espesor de

2mm.

Figura 195. Secciones del fuselaje del UAV.
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Cuando ya se ha terminado todos los cortes del fuselaje y se termina de
ensamblar los larguerillos se hace el “plancking”, que es ponerle una lamina de
madera balso en la superficie del fuselaje, esta capa tiene un espesor de 1,5mm;
le “plancking” se hace para poder solventar dos problemas principales, el primero
es darle una rigidez estructural general al fuselaje y el segundo para poder hacer

el recubrimiento final con monocote.

Figura 196. Recubrimiento de imperfecciones.

En la anterior Figura se puede observar como se hacen los recubrimientos de las
imperfecciones del fuselaje con resina epdxica y con polvo de balso, para que esta

superficie quede perfecta y lista para poder hacer un plancking preciso.

Figura 197. Resina Epoxica y polvo de balso.
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Para hacer el recubrimiento con las laminas de balso (plancking) del empenaje y
del fuselaje se uso resina epoéxica, pero para esto se uso una mezcla diferente a
las anteriores, donde la velocidad de reaccion era mas rapida (6 minutos), se uso
esta nueva resina con el fin de tener tiempo para poder ubicar las diferentes
laminas de balso sobre el fuselaje en icopor, antes de que éste reaccionara; el
tiempo de reaccién de la resina con el endurecedor es de aproximadamente 12 a
18 horas.

Figura 198. Resina Epoxica para plancking y Thinner.

La siguiente figura muestra el proceso como se peg6 las laminas de balso y como
guedo el resultado final. El moldeo de las laminas de balso para que adoptaran la
forma exacta del fuselaje se hizo aplicandole agua y luego se le dio forma curva
usando una pistola de calor, esto se hizo con todas las laminas que iban a cubrir la
forma curva del fuselaje, cuando se necesitaban ldminas mas anchas para poder
cubrir mas area del fuselaje se pegaron éstas en su borde con cianocrilato liquido

delgado

La siguiente etapa de construccion es acoplar los refuerzos estructurales a lo largo
del fuselaje, luego ensamblar el soporte estructural de los trenes, acondicionar un
soporte estructural para instalar los equipos electrénicos, servomotores, baterias,
conductos de energia; luego ensamblar los ducted fan con los motores en la

punta de las alas, ensamblar los tanques de combustible y hacer las conexiones al
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motor; cuando se haya hecho esta preinstalacion se puede empezar a recubrir el

ala de monocote.

Figura 199. Fases de plancking del fuselaje y empenaje.

En las siguientes figuras se puede ver algunos apartes de las diferentes fases de
construccion de los denominados ducted fans. En primera instancia se disefiaron,
cortaron, pulieron y ensamblaron los mamparos que conformaron la parte
estructural del tambor. El proceso de ensamble fue realizado con sumo cuidado ya
que fue importante que cada mamparo quedase paralelo al siguiente, esto sin
olvidar que cada mamparo se encuentra unido por unas varillas de fibra de vidrio,

las cuales tenian que quedar completamente paralelas entre ellas.
Posteriormente cada tambor se recubrié con ldminas de balso, para seguidamente

aplicarle masilla plastica con el &nimo de minimizar las imperfecciones, finalmente

se pulio todo el interior y el exterior del tambor con el fin de dejarlo listo para el
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proceso de monocoteo. Por otro lado también se realizaron las diferentes
superficies Post fan, cuyo proceso de fabricacién se asemeja mucho al del ala, ya

gue también posee costilla de balso como base estructural.

Figura 200. Estructuras ducted fan.

Figura 201. Ducted fan y superficies post-fan.

De la mano con la fabricacion de esta parte del ducted fan, también se
construyeron montantes para los servos digitales que iban a ir localizados en las
varillas de fibra de vidrio, todo esto sin olvidar las aletas de aluminio de las cuales

se sujeta el motor y la bancada del mismo, al tambor del ducted fan.

Figura 202. Accesorios ducted fan.
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Finalmente se ensamblaron todas las partes anteriormente presentadas, en
conjunto con las bancadas y los motores, para de esta manera tener un ensamble
previo probando como posteriormente deberan ir todas las partes que conforman
el ducted fan. Es importante mencionar que el tambor del los ducted fans deben
tener un revestimiento en fibra de vidrio en las caras internas, esto con el animo
de fortalecer e impermeabilizar la parte interna de los tambores; la
impermeabilizacion es primordial debido a que el aceite que desprenden los

motores impregnaria el balso y aumentaria el peso de la aeronave.

Figura 203. Ensamble del motor en el ducted fan.

Al terminar el proceso de construccion de los ducted fans se procedié a continuar
con la fabricacion del fuselaje, de este modo habiendo recubierto todo el fuselaje
con laminas de balso, fue necesario determinar la ubicacion de unos orificios de
acceso por medio de los cuales se pretenderia acceder al interior, esto con el
animo de facilitar las conexiones de la parte electronica; de igual modo también
fue necesario hacer los soportes en la ubicacion donde se habia calculado tanto el
tren de nariz como el tren principal; al igual que los soportes de los trenes también
fue necesario realizar los soportes internos de la parte electrénica, los tanques de
combustible, el switch de encendido del avién y los alojamientos de los diferentes

servos que se encuentran en el fuselaje y que accionan diversas superficies.
Luego de haber terminado esta parte de la construccion fue importante hacer los

alojamientos del los servos de alto torque, por lo que se penso que fuese como

muestra la siguiente figura. De esta manera podemos observar que se tienen
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cuatro alojamientos para servos de alto torque a cada lado del ala, esto se debe a
gue inicialmente se pensoé localizar este tipo de servos de manera invertida, es
decir: dos servos ubicados en la parte inferior de la cuerda de un lado del ala y los
otros dos servos ubicados en la parte superior de la cuerda del perfil en la punta

en el otro extremo del ala.

Figura 204. Alojamiento de servos y equipo electronico en el fuselaje.
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Asi de esta manera se procedié a realizar la instalacion de los servos de alto
torque con el simple animo de verificar su funcionamiento, inicialmente se opto por
hacer la instalacion de los servos de manera invertida como se habia mencionado
con anterioridad; pero posteriormente se determino que el sistema de
servomecanismos era mas eficiente si ambos conjunto de servos se encontraban

ubicados de manera simétrica.

Figura 206. Mecanismo de movimiento de los ducted fan.

De la mano con lo anterior también se instalaron todos los servos
correspondientes a las diferentes superficies de control, tanto los del empenaje,

como los ubicados en el ala, ducted fan y fuselaje en general.

Figura 207. Servos del tren de nariz y de los estabilizadores.

Seguidamente de haber hecho toda la instalacibn correspondiente a los
servomotores, fue indispensable pensar en toda la instalacion electrénica
relacionada con los gyros, circuito secuencial y todos aquellos componentes que
de este hacen parte. En el caso del sistema de control fue indispensable

desarrollar dos circuitos secuenciales, los cuales tenian como funcién desactivar
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de manera progresiva las diferentes superficies post fan conforme existia una

rotacion en los motores en el momento del vuelo de transicion.

Posteriormente con el animo de fortalecer la estructura del ala fue necesario la
implementacion de struts, los cuales se encuentran sujetos desde la base del tren
principal hasta aproximadamente un tercio del ala partiendo desde la raiz hasta la
punta.

Figura 208. Componentes adicionales en el avion gyros y potenciometro.

-

= &

Figura 209. Ubicacion de los Struts entre las alas y fuselaje.

Figura 210. Proceso de pintura.

Luego que todo estd debidamente probado con un preensamble, es importante

pasar al proceso de pintado en el cual algunas piezas correspondientes al ducted
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fan deben ser protegidas contra los desechos expulsados por el motor ademas de

darle un acabado estético a la parte interna de los mismos.

Después del proceso de pintado de los diversos componentes que hacen parte del
ducted fan se contintio con el proceso de monocoteado de todas las partes del
avion como: fuselaje, alas, superficies de control, superficies hipersustentadoras,
ducted fan y superficies post fan; para finalmente ensamblarlo y realizar pruebas

de funcionamiento de las diversas superficies.

Es importante anotar que después que el avion esté listo para volar hay que hacer
unas pruebas de funcionamiento de los equipos electronicos y funcionamiento de
los equipos mecanicos, ademas hacer las correcciones que se necesiten; éstas
pruebas de funcionamiento se hacen primero con los motores apagados y luego
con los motores en marcha, para verificar el comportamiento de los equipos

electronicos ante las vibraciones que se puedan presentar.

Al finalizar las pruebas de funcionalidad y operatividad de los equipos internos del
UAV, se hacen las pruebas de vuelo; éstas consisten en verificar el
comportamiento y actitud que pueda tomar el avidon en operacion normal. Para
esto se requiere la presencia de uno o dos pilotos experimentados en
aeromodelismo, ya que por disefio es un avidon poco comun, y se necesita un
piloto experimentado tanto en vuelos verticales (helicGpteros) como en vuelos Stol.
Durante estas pruebas de vuelo, donde se evalta el comportamiento de todo el
sistema en conjunto del avion, se hacen correcciones necesarias para

contrarrestar actitudes de vuelo peligroso, sobre todo por la misidén que tiene éste.

Es importante anotar que después que el avion esté listo para volar hay que hacer
unas pruebas de funcionamiento de los equipos electronicos y funcionamiento de
los equipos mecanicos, ademas hacer las correcciones que se necesiten; éstas

pruebas de funcionamiento se hacen primero con los motores apagados y luego
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con los motores en marcha, para verificar el comportamiento de los equipos

electrénicos ante las vibraciones que se puedan presentar.

Figura 211. Proceso de monocoteado, acabado y ensamble final.

I\"-JI ‘il

Al finalizar las pruebas de funcionalidad y operatividad de los equipos internos del
UAV, se hacen las pruebas de vuelo; éstas consisten en verificar el
comportamiento y actitud que pueda tomar el avion en operacion normal. Para
esto se requiere la presencia de uno o dos pilotos experimentados en
aeromodelismo, ya que por disefio es un avidon poco comun, y se necesita un
piloto experimentado tanto en vuelos verticales (helicopteros) como en vuelos Stol.
Durante estas pruebas de vuelo, donde se evalta el comportamiento de todo el
sistema en conjunto del avion, se hacen correcciones necesarias para

contrarrestar actitudes de vuelo peligroso, sobre todo por la misidén que tiene éste.
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4.41. PRUEBAS OPERACIONALES DE ANERKENNUNG.

Luego de haber finalizado el proceso de construccién se deben realizar pruebas
funcionales al avion en conjunto, para asi determinar que las conexiones y los
dispositivos electrénicos se encuentran en buen estado y operan sin ningun tipo
de restriccién, se debe verificar el funcionamiento de los motores teniendo en
cuenta si la ubicacién de los tanques es la mas optima, ya que es posible que
debido al tamafio de la linea flexible de combustible, sea necesario
independizarlas dejando cada motor con su respectivo tanque individual, ademas

hay que analizar el movimiento de las superficies de control y de los ducted fan.

Para esto se debe configurar el radiocontrol llamado transmisor con cada canal ya
designado y determinar los ajustes necesarios para una operacion segura. Hay
que recordar lo siguiente:

Canal 1: Alerones.

Canal 2: Elevadores.

Canal 3: Aceleracién motores.

Canal 4: Rudder y direccion del tren de nariz.

Canal 5: Rotacion de ducted fan y rudder.

Canal 6: Rotacion de ducted fan y rudder.

Canal 7: Ganancia del gyro.

Canal 8: Ganancia del gyro.

© ® N o kR 0N RE

Canal 9: Ganancia del gyro.

Luego de haber determinado el rango de accion de cada componente se procede
a encender el interruptor, el transmisor y verificar la posicion inicial de las
superficies y otros componentes que es dada por los servos, se debe corregir

cualquier posicién incorrecta configurando nuevamente el transmisor.
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Se procede a verificar las uniones electronicas, asegurar todos los componentes y
ubicarlos dentro del avion segun la posicion que corresponda; en este punto la
aeronave ya se encuentra lista y es necesario efectuar pruebas de
comportamiento en conjunto con motores encendidos tanto en tierra como en aire.
Estando en la pista se procede a iniciar motores, para calibrar y establecer un
rango de operacion simétrico, pero en esta etapa se comprueba que la aceleracion
de un motor con respecto al otro es diferente, por lo que es necesario graduar la
aceleracion de uno para bajar empuje ya que la aeronave tendria tendencia para ir
hacia un costado y no en linea recta. En el transcurso de la realizacién de esta
prueba se pudo percatar que la ubicacion de cada uno de los motores induce a
este inconveniente, por lo que una futura modificacion seria ubicar los motores con
sus cilindro hacia un mismo sentido, para que la salida de los gases y la ubicacion
del muffler, sea la misma, por lo que seria necesario redimensionar la bancada y

las aletas estructurales de Aluminio dentro de cada uno de los ducted fan.

Figura 212. Ensamble de ducted fan.

El problema anteriormente mencionado se estructura en la ubicacion de los
motores, ya que uno de ellos se encuentra con el muffler hacia arriba, lo que
impide que los desechos de combustion salgan de manera eficiente y por ello
tiende a recalentarse en mayor medida, esto origina que el rendimiento del mismo
sea menor que el que estd ubicado al otro extremo y asi su empuje también varié

en gran medida.
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Otras consideraciones que se pueden tener para tratar de corregir el problema de
diferencia de empuje seria la de realizar un cambio de transmisor de 9 canales
pasando a 14 canales, con ello se ganaria mas libertad para operar cada motor de
forma independiente, por ejemplo trimear uno mas que el otro. El problema de

esta opcion es el costo del radiocontrol, sin embargo se podria tener en cuenta.

Otra solucion a este problema es la de disefiar un sistema electronico con un
comparador que garantice que las revoluciones de los motores se encuentren en
un rango determinado y asi controlar las revoluciones de uno con respecto al otro.
También se podria hacer la consideracion para el cambio de motores por unos
eléctricos, ya que estos pueden ser mas simétricos en términos de empuje, son
mucho mas estables y menos variables que los de gasolina; ademas solo se
dependeria casi que exclusivamente de una variable que es el voltaje, para esto
seria necesario adicionar un generador movido por un motor a gasolina, para no

depender solo de la bateria, sino que se independiza este aspecto.

Luego de haber superado parcialmente el inconveniente descrito antes, se
proceden a efectuar pruebas de taxeo arrojando resultados positivos, sin embargo
se descubre la necesidad de aumentar la altura un poco de los trenes de
aterrizajes, ya que esta muy cerca al piso y por la configuracion que tiene la pista
(hecha de césped) se pueden golpear los ducted fan contra el suelo.

Posteriormente se hicieron pruebas de hover (movimiento vertical); este tipo de
pruebas no fueron muy largas ya que basicamente consiste en mantener el avion
cerca a la tierra para evitar un incidente que afecta la estructura de la aeronave,
esto se limita por el inconveniente del manejo de los motores. En esta
configuracion se evidencia que el motor trata de moverse hacia la zona donde hay
menos empuje, aungque para esta actitud de vuelo se previ6 la superficie post fan

de control de roll, la fuerza generada por esta es insuficiente para contrarrestar el
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roll generado por los motores, este problema se atribuye a que el brazo con el cual
actla esta superficie no es lo suficientemente largo para generar un par que

contrarreste la fuerza anteriormente mencionada.

En este punto nos pudimos dar cuenta que las superficies post-fan pueden tener
un rendimiento mas grande segun la ubicacion que el motor posea en el ala, asi
como el brazo que estas tengan respecto al centro de gravedad de la aeronave.
Las mas eficientes fueron las de control de yaw, debido a que el brazo es muy
largo e incluye la envergadura del ala asi como el diametro del ducted fan; la
superficie para control de pitch, también fue eficiente, debido a que lo que debia
mover era muy poco Y la distancia respecto al centro de masa de la aeronave era
proporcional, sin embargo el brazo respecto al centro de gravedad sigue siendo
pobre. La menos eficiente de las superficies post-fan fue la de roll debido a que el
brazo al centro de gravedad es muy pequefio, ademas a esto hay que sumarle
gue la masa que debe mover se encuentra muy cerca de si mismo, sin olvidar la

inercia de los ducted fans cuya condicién hace mas complicada su operacion.

Finalmente es claro afirmar en base a lo mencionado que seria viable aumentar el
area de las superficies post fan, o inclusive aumentar el brazo del centro
aerodinamico de la superficie al centro de gravedad de la aeronave, pero
cualquiera que fuere el método a utilizar incurriria en un aumento desmesurado en
el tamafo del ducted fan, por lo que no seria la mejor manera de solucionar el
problema; por lo que para el caso de control de roll se podria recurrir a dos
posibles soluciones, en primera instancia se podria pensar en adicionar otras
superficies de esta naturaleza de manera paralela a la que ya existe con el &nimo
de mejorar la funcion de control de roll; también se podria pensar en una mejor
ubicacion de los ducted fan, que estuviesen ubicados mas cerca del fuselaje, asi el

momento a contrarrestar debido a la disminucion del brazo seria menor.
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4.42. COSTOS PARA DESARROLLAR EL PROYECTO ANERKENNUNG.

En esta seccion se tendra en cuenta las principales necesidades a la hora de
hacer el estudio econémico de un proyecto de esta magnitud; por tal motivo se
evaluaran elementos requeridos para la investigacion, desarrollo, construccion y
produccion del UAV, con el fin de determinar un valor estimado del proyecto y un

precio determinado segun el cual se puede hacer la venta del avién.

v INVESTIGACION Y DESARROLLO.
Los valores equivalentes para la investigacion y desarrollo son asignados asi:
3 Ingenieros; Costo por cada uno: COL$1'300.000.
Pension, vacaciones, primas, cesantias, EPS, ARP, Compensacién por
ingeniero (todo esto equivalente al 60% del salario): COL$1'300.000 X 60% =
COL$ 780.000
Total / Ingeniero = COL$2'080.000
Total / 3 ingenieros mes = COL$6'240.000
Total / 3 ingenieros afio = COL$74'880.000
Costos de inflacion anual por ingeniero:
e Al segundo afio:
Total 3 ingenieros afio X 5% inflacion: $74'880.000 X 5% = COL$3'744.000
Total = COL$78'624.000
e Al tercer afio:
Total 3 ingenieros afio X 5% inflacion: $78'624.000 X 5% = COL$3'931.200
Total = COL$82'555.200
e Al cuarto afio:
Total 3 ingenieros afio X 5% inflacion: $82'555.200 X 5% = COL$4'127.760
Total = COL$86'682.960
e Al quinto afio:
Total 3 ingenieros afio X 5% inflacién: $86'682.960 X 5% = COL$4'334.148
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Total = COL$91'017.108

v EQUIPOS DE OFICINA.
e Computadores: 3; costo por cada uno: COL$$2'000.000
e Gastos varios en un afo (cables, software, tonners, forros, imprevistos,
papeleria, etc): COL$800.000
e Arriendo més servicios al afio: COL$9'500.000

e Impresora (1 Laser multifuncional), muebles y accesorios de oficina:
COL$2'000.000

v COSTO TOTAL PARA EL DESARROLLO UAV ANERKENNUNG.

Representa la suma de los costos estimados hasta el momento.

3 Ingenieros a los cinco afos: COL$ 91'017.108
3 Computadores: COL$ 6'000.000
Gastos varios: COL$ 800.000
Arriendo mas servicios en un afio: COL$ 9'500.000
Impresora, muebles y accesorios de oficina: COL$ 1'000.000
TOTAL: COL$108'317.108

v' CONSTRUCCION DE MODELOS.
Los costos analizados correspondientes a la construccion de 3 prototipos para
Testing and Structural Testing basados en el disefio desarrollado. Se asume
gue este paso se realiza en 1 afio. Lo primero es determinar los equipos y

herramientas necesarios para la construccién de los prototipos:

Uso de maquinaria industrial: COL$ 1'000.000
Pintura: COL$ 800.000
Moldes: COL$ 1'000.000
Herramientas y utensilios: COL$ 500.000
TOTAL: COL$ 3'300.000
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Ahora segun los materiales de construccion que se utilizan para las areas

correspondientes al fuselaje, alas, empenajes y demas, se determina la

cantidad de material compuesto necesario para la construccion de los

prototipos:

Motor O.S. 1.20 AX: USD$523,97 = COL$1'205.131. (Nota: El cambio de
las cuentas en dolares, asumiendo que el este tenga un valor aproximado a
COL$2300).

Materia prima en materiales compuestos: COL$1'500.000

Elementos restantes como equipos de navegacion basicos, llantas, equipos
hidraulicos (bombas, cilindros, motores, etc.) y otros que no se hayan
considerado: COL$3'000.000.

Total equipos y herramientas: COL$ 3'300.000
Motor O.S. 1.20 AX: COL$ 1'205.131
Materia prima en materiales compuestos: COL$ 1'500.000
Elementos restantes para las tres aeronaves: COL$ 3'000.000
TOTAL: COL$ 9'005.131

En esta parte se suman los costos totales de: investigacion y desarrollo del

UAYV, costos de los prototipos asi:

Total proceso de investigacion y desarrollo: COL$ 108'317.108
Total proceso de construccién de prototipos: COL$ 9005.131
COSTO TOTAL DEL PROYECTO: COL$ 115'822.239
PRODUCCION.

Para la produccion se realizara el calculo de los costos que implican realizar

una aeronave en un mes determinado para ello se tendra en cuenta que la

produccién estimada de aeronaves en la fabrica sera de 3 aviones

mensualmente y por ello los siguientes valores:
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Valor total de nomina: COL$ 6'240.000
Arriendo del establecimiento de trabajo y servicios: COL$ 791.667
Materiales necesarios para la produccion de aeronaves: COL$ 5'705.131
El costo total de este calculo para gastos es de: COLS$ 12'736.798

Esto nos dice que cada aeronave tendra un costo de COL$ 12'736.798, Pero si se
producen 2 aeronaves mensuales a un costo de COL$ 6’368.399 se puede
determinar que el punto de equilibrio en donde la inversibn en el mes 10 es
recuperada, luego de producir y vender 20 aeronaves UAV ANERKENNUNG.
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5. PRESENTACION Y ANALISIS DE RESULTADOS.

Para lograr el desarrollo de este proyecto y cumplir con sus objetivos, se realizd
primero una seleccién de la misién para esta aeronave, luego se determinaron una
serie de configuraciones y bocetos que le dieron forma a ésta, donde en cada
boceto se analizaron las ventajas y desventajas y al final se seleccion6 un boceto
que cumplia con los requisitos técnicos y fisicos preliminares para que el avion
pudiera cumplir con su objetivo, que es despegar y aterrizar verticalmente, los
indices de medida para estas configuraciones y para poder escoger una, fueron
varias, entre las que se anotan los siguientes pardmetros de seleccion:
disminucion de peso, estabilidad y control en despegue y aterrizaje vertical,
facilidad de construccion, costos; asi se siguié ese modelo en la etapa de disefio y
calculos preliminares, hasta la construccion de un modelo a escala para analizar

su comportamiento en vuelo.

El disefio preliminar de esta aeronave se realizd satisfactoriamente, también se
hizo un desarrollo del proceso de disefio de aeronaves de este tipo; ya que
primero se disefid el avion como un stol (short take off and landing) y luego se
hicieron varias modificaciones y optimizaciones para poder convertirla en una
aeronave de despegue y aterrizaje vertical, esto se hizo a través de una
optimizacion del ala del avion stol, también se hall6 el angulo de ubicacion de los
motores en posicion vertical para contrarrestar el momento de torque producido
por los motores; se disefidé un sistema ducted fan que permite el control de los
momentos de roll, pitch y yaw en el momento que el avion tiene una actitud de
vuelo vertical, estos momentos se controlan a través de unas aletas o superficies
deflectoras de flujo, que se encuentran a la salida del flujo de la hélice y que estan
detrds del motor, guiado por el ducto. Este sistema en particular, es de vital

importancia para el buen desempefio del vuelo vertical de la aeronave, sin este
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seria imposible el control desde tierra o manual del UAV; es importante anotar que
se seleccionaron varios objetos mecénicos que controlan estas superficies de
modo automatico, como los gyros, los servo motores, y un circuito electronico
automatico que cortaba el funcionamiento de los servos, que mueven estas
superficies deflectoras, cuando el avién se encontraba en vuelo de transicion de
vertical a horizontal, ya que estas superficies no son usadas en esta fase de vuelo
horizontal, asi mismo este circuito conectaba el funcionamiento de estos servos
cuando el avion pasaba de vuelo horizontal a vertical. (Del funcionamiento de este
sistema de control y estabilidad, se explica detalladamente en el capitulo

“Desarrollo Ingenieril” en la seccién 4.37.

En este momento como el enfoque principal de avion era su fase de vuelo vertical,
fue necesario construir un banco de pruebas de empuje de los motores
seleccionados, para poder establecer la fuerza que estos motores realizarian para
poder levantar en vuelo al UAV, estas pruebas también se llevaron a cabo y los
resultados obtenidos y analisis se encuentran plasmados en el capitulo “Disefio

ingenieril” seccion 4.13.

Asimismo y de la mano con los disefios que se iban planteando y ejecutando, se
fueron moldeando en sdlidos para darle la forma geométrica final, de estos moldes
se hicieron varios planos de los diferentes componentes de la aeronave, se
empezaron a dar ideas de construccion del modelo a escala y se hicieron varios
andlisis para iniciar la construccion; se comenz6 con la idea de plantear las
construccién del fuselaje en materiales compuestos, pero se observaron y se
obtuvieron resultados no esperados al momento de terminar de hacer el molde de
éste, y quedd descalificado por completo el trabajo obtenido por los errores
cometidos, en los que se pueden anotar los siguientes: inexperiencia con el uso
adecuado de materiales compuestos, mal uso de las propiedades fisicas del
poliuretano, mal procedimiento y ejecucion de los pasos para realizar el molde del

fuselaje, ademas se queria hacer un trabajo perfecto en esta etapa, y no se

297



lograron los resultados, sin embargo se hicieron otros analisis de materiales que
cumplian con los requisitos que se necesitaba para el avion, fue asi como se inicio
la construccion de los planos del avion con una estructura en madera y refuerzos
con materiales compuestos, también con una viga principal que transmitia todas
las cargas del ala, inclusive el peso y las fuerzas de los motores en la punta de
ésta; también se inici6 la construccion de del fuselaje en poliestireno expandible
(icopor), con refuerzos en materiales compuestos y madera. La construccion se
finalizo satisfactoriamente y esta etapa quedd a la espera de hacerle las pruebas
de vuelo y funcionamiento del UAV (el desarrollo de la metodologia para la
construccién mas detallada, se encuentra en el capitulo de “Desarrollo Ingenieril”

en la seccion 4.40).

Con las pruebas de vuelo se quiere analizar el comportamiento del UAV en vuelo,
y si es necesario hacer las modificaciones de disefio que se requieran para poder

mejorar la eficiencia en sus fases de vuelo del avién.

Se selecciond también un sistema de control de piloto automatico disponible en el
mercado para aviones de este tipo, que incluia: el piloto automatico, el programa
para la estacion en tierra, y los sistemas de comunicacion con la aeronave,

también se seleccion6 una cdmara compatible con este sistema.

Se presentaran el andlisis de vuelo de esta aeronave en el momento que se llegue
a realizarlos, hasta este momento no se ha hecho el vuelo inaugural de
Anerkennung, ya que se estan ultimando detalles respecto a los sistemas de
control, en su mayor medida al circuito electronico abordo, en cuanto a su
funcionamiento, eficiencia, durabilidad y continuidad; es importante aclarar que si
este dispositivo electronico, que apaga y enciende los servo motores que mueven
las superficies de control post fan falla en vuelo, el avion practicamente quedaria
incontrolable y seria una pérdida material grave y podria causar algun accidente;

sin embargo se estan tomando todas las medidas de pruebas en tierra primero
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para poder establecer su viabilidad de ponerlo a bordo y realizar las pruebas de

vuelo con éste instalado y acoplado.
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6. CONCLUSIONES.

En el presente proyecto cabe destacar la vision del proceso de disefio que
se adoptdé desde un principio, donde en primera instancia se concibio el
disefio preliminar de una aeronave convencional, para posteriormente
hacerle modificaciones y adiciones en diferentes aspectos de disefio. Todo
esto con al animo de lograr establecer un antecedente en el disefio de

aeronaves de este tipo, que para el caso carece de biografia.

En la primera etapa de disefio se analizaron varias configuraciones de
aeronaves Vtol, considerando los aspectos positivos y negativos de cada
una de ellas sumado a la facilidad de construccion, se eligié una aeronave

tipo tilt rotor con un sistema de ducted fan con superficies post fan.

Se desarroll6 el disefio preliminar de una aeronave no tripulada de
despegue y aterrizaje vertical, con un sistema de rotacion de motores tilt

rotor.

Se logroé realizar un procedimiento matematico, mediante el cual se pudo
determinar parametros importantes en cuanto al vuelo de transicion se

refiere.

Se realiz6 un programa en una hoja de calculo donde se recopila gran parte
de la informacion del disefio del UAV; este programa se usoé
frecuentemente para hacer las optimizaciones del disefio y disminuyo el

tiempo de ejecucidn de éstas.
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Se efectud el disefio y construccion de un banco de prueba de motores, con
el cual se pudo calcular la fuerza de empuje a un régimen determinado.
Este valor fue necesario determinarlo debido a que era una variable
primordial en el proceso de optimizacién alar y célculo de velocidad de

rotacion de motores.

Se establecié un método por medio del cual, fue posible la optimizacién del
ala, esto debido a que la superficie inicialmente calculada para una
aeronave convencional, excedia lo necesario para la aeronave Vtol. Por lo
gue parte de la sustentacion seria cobijada por la componente vertical del
vector de empuje y la restante por la superficie alar, luego si se hubiese

usado la superficie inicial se incurriria en un sobredimensionamiento.

Como respuesta a la problematica de no poder adquirir motores
contrarotatorios, se pudo idear un modo de como contra restar el fenébmeno
que esto generaba, acordando un par torsor en sentido contrario que me
contrarrestara aquellos momentos. Esto se logré6 mediante la incursion de

un angulo entre los ejes longitudinales de los motores.

La fase de despegue y aterrizaje vertical se caracteriza por el riesgo que
incurre la aeronave a perder el control y estabilidad, es por eso que se ided
un sistema de control electromecanico; accionado primordialmente por tres
gyros electrénicos encargados de censar la actitud de la aeronave en los
planos longitudinal, transversal y lateral-direccional.

Al mismo tiempo con el disefio del sistema de control fue necesario la
materializacion de lo censado por el mismo, en movimientos contrarios a los
que se pretendian corregir, por esto fue importante adoptar superficies que

pudiesen mover todo el conjunto. Esto fue posible mediante la
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implementaciéon de diversos procesos matematicos adaptados a las

necesidades.

Se llevé a cabo el proceso de construir el plano de la aeronave en una
estructura con diferentes tipos de madera, reforzando ésta con materiales

compuestos y una viga principal circular de aluminio.

Se planted y ejecuto inicialmente la elaboracion del fuselaje en materiales
compuestos, labor que fue desechada debido al resultado final del positivo
del molde, esto debido a falta de experiencia en el manejo de este proceso

de manufactura.

La mejor opcion para la fabricacion del fuselaje era en un material de bajo
costo liviano y que se pudiera manipular facilmente, ademas que le diera la
rigidez necesaria a la aeronave, por eso se ultimé el poliestireno expandible

(icopor) como el insumo principal en la construccion del fuselaje.

Esta aeronave es un vehiculo aéreo no tripulado UAV, sin embargo es
controlado desde una estacion en tierra por medio de un transmisor; para
que esta aeronave fuera autonoma completamente seria necesario la
instalacion e implementacion de un sistema de piloto automatico
comandado desde tierra por medio de un software, motivo por el cual se
seleccion6 un programa existente para este tipo de aeronaves Yy
completamente compatible con ésta, que consta de un software control de
tierra, un modem de comunicacién y el piloto automatico, ademas se
seleccion6 una camara de vigilancia de bajo peso y compatible con el

sistema.
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7. RECOMENDACIONES.

Es importante mencionar que este proyecto se llevo a cabo desde una concepciéon
de disefio preliminar a la construccion para luego hacerle unas pruebas y

verificaciones de su comportamiento en vuelo.

Durante todo el proceso de disefio y construccidn se presentaron diferentes
problemas y a la vez diferentes formas de solucionarlo, por lo que en el momento
que se presentaban se tomaban las decisiones que mas convenian para el
proyecto segun la viabilidad que éstas presentaban. La mayoria de los
inconvenientes que se presentaron, sobre todo en la etapa de construccion, fueron
solucionados, sin embargo en las pruebas de vuelo del modelo a escala se
presentaron diferentes problemas a los cuales se les buscd solucién;
lamentablemente no fueron satisfactorias para realizar las pruebas de vuelo como

se pretendia.

A continuacion se describe un andlisis de los problemas y las posibles soluciones

y recomendaciones que pudieran ayudar a resolverlos:

7.1. PROBLEMA 1. CONTROL DE LAS REVOLUCIONES DEL MOTOR.

Para que Anerkennung tenga un vuelo perfecto estable y acorde con la misiéon que
se propuso, los motores deben tener las mismas revoluciones en todas las fases
de vuelo (despegue vertical y/o horizontal - vuelo de transicion — vuelo horizontal
— aterrizaje horizontal y/o vertical). Para poder calibrar los motores a las mismas

revoluciones se us6 un tacometro para medir las revoluciones de cada motor, para
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calibrar las revoluciones de cada motor existen varias variables (paso de
combustible por la bomba, y paso de combustible al motor después de la bomba
que se regulaba con dos perillas), aunque este proceso es un poco tedioso y
demorado se pudo establecer una similitud en las revoluciones de los dos
motores, sin embargo cuando se median en varias oportunidades se notaba que
las revoluciones de un motor subian de un momento a otro haciendo que el
empuje se incrementara en ese motor y haciendo que el avién inmediatamente
perdiera su estabilidad estando en carreteo; después de varias pruebas con el

mismo procedimiento de calibracion se presentaron los mismos resultados.

Se pudo establecer que la posicion de los motores influia en el comportamiento de
éstos, ya que como estan en la punta de los planos el desfogue o escape de los
gases en uno quedaba encarado hacia arriba y en el otro lado quedaba encarado
hacia abajo, esto hacia que el motor, donde el desfogue quedaba encarado hacia
arriba, bajara las revoluciones de un momento a otro, ya que el aceite de ricino
que es el encargado de lubricar el motor y que se encuentra mezclado con el
combustible metanol al 15% de nitro se depositara en el “muffler” y por gravedad
cayera nuevamente a la camara de combustion, haciendo que la bujia se enfriara
y perdiera eficiencia, o haciendo que este aceite se quemara en la camara
nuevamente y se incrementara la temperatura del motor haciendo que las
revoluciones cayeran e inmediatamente el empuje cayera y desestabilizara el
avion completo. En este momento se decidié no hacer mas pruebas de vuelo ya

que era practicamente imposible calibrar los dos motores manualmente.

7.1.1. Posibles Soluciones y Recomendaciones.

1. Instalar y disefiar las conexiones de un dispositivo electronico que mida
constantemente las revoluciones de cada motor que haga una comparacion de
estas medidas y si estan desfasadas enviar una sefial que corrija el
comportamiento del motor acelerandolo o desacelerandolo segun sea el caso,

para esto se tiene que disponer y establecer que los servos que se encargan
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de la aceleracion y desaceleracion de los motores estén en sefiales o canales
independientes, es por eso que se necesita un control o transmisor de sefales
que tenga 14 canales ya que el que se tiene en este momento es de 9 canales
y no da abasto para la cantidad de operaciones que se requieren con la
configuracion actual del avion, por lo que seria imposible con el control actual
hacer que los servos de aceleracion queden en canales independientes

2. Reemplazar los motores de piston por unos motores eléctricos, ya que el
control de mezcla para controlar las revoluciones se puede hacer directamente
desde el control, solo haciendo control sobre las variables electronicas, sin
embargo este procedimiento implica cambiar la planta motriz y hacer
modificaciones de disefio para convertir el avion a una configuracion

completamente electronica

7.2. PROBLEMA 2. INCREMENTO DEL PESO TOTAL DE LA AERONAVE.

En la etapa de disefio preliminar se tuvo en cuenta un procedimiento para hallar
un peso estimativo de los pesos basicos de la aeronave, sin embargo durante esta
etapa se establecido un peso limite de 10 Libras, y durante todo el proceso de
disefio como la seleccién de motores esta fue la constante que se tuvo en cuenta.
Al momento de seleccionar los motores se analizaron varios tipos y se escogio
uno al cual se le hicieron pruebas de empuje con diferentes resortes. Las pruebas
de empuje para este motor fueron satisfactorias, ya que el empuje hallado por
cada motor fue de 6 libras aproximadamente a un 70 % de la potencia a la altura

de Bogota, y superaba el peso bruto de disefio de 10 Libras.
Al continuar con los siguientes pasos de construccion se notdo que se iba

incrementando el peso a medida que componentes como Servos, gyros, rods,

cableado, ducted fan, aletas de aluminio de soporte, viga principal del ala de
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aluminio, sistema de rotaciéon de motores en aluminio y otros componentes, todos
los componentes fueron pesados y de 10 libras de peso estimado teorico se pasoé

a 19 libras de peso real de la aeronave.

En el momento de hacer las pruebas de vuelo completamente vertical se not6é que
los motores carecian de la fuerza necesaria de empuje para levantar en vuelo a
Anerkennung, sin embargo se observo que el ducted fan le daba una eficiencia de
empuje mayor al motor, puesto que éste esta ligeramente convergente y concentra
y dirige el flujo de empuje, por lo tanto se evidencié que el avién con los motores a
full potencia podria levantar de una forma no muy estable por el primer problema

ya planteado a la aeronave.

7.2.2. Posible Solucién y Recomendacién: Hacer un redimensionamiento y un
redisefio estructural de la aeronave cambiando su configuracion actual de madera
triplex, balso, icopor a una estructura en fibra de carbono, esto estableceria una
rigidez aceptable para las condiciones de vuelo de la aeronave y disminuiria el
peso drasticamente, también se podria cambiar el eje de aluminio que es la viga

principal de los planos a una viga en fibra de carbono.

7.3. TRABAJO CONTINUO A FUTURO.

Ya que el trabajo realizado con el presente proyecto se perfila como base
fundamental en investigaciones de este tipo, que relacionen el area especifica de
disefio de aeronaves Vtol o V/stol, es necesario establecer cuales pueden ser los
posibles pasos a seguir, por medio de los cuales se puede mejorar el trabajo

realizado dandole continuidad.
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Para esto se ha dispuesto en primera instancia un estudio mucho més profundo de
como las diferentes variables que afectaron las caracteristicas de vuelo pueden
ser alteradas, cambiadas o mejoradas; esto con el animo no cometer los errores
gue se cometieron en el pasado. Seguidamente es claro pensar que habiendo ya
identificado plenamente los problemas, se debe pensar en darles una posible
solucion. Como se habia mencionado con anterioridad, el principal problema de la
pérdida en la capacidad aeronavegable, radica fundamentalmente en el disefio del
sistema de control; pues no seria raro pensar en la posibilidad de conformar un
grupo de investigacion en donde se pueda ver mas detalladamente este tema,
teniendo en cuenta que dicho grupo de investigacion debe ser interdisciplinario al
estar conformado por personal de diferentes carreras (Ing. electronica, Ing. de
Sistemas, Ing. mecatronica e Ing. en Telecomunicaciones). Asi, habiendo
superado este problema seria significativo retomar una nueva etapa de pruebas
de vuelo en donde se podria analizar el comportamiento de la aeronave en las
diferentes fases de vuelo; finalmente entendiendo que el disefio inicial se concibio
como un UAV, se deben realizar todo lo referente a instalacion, compatibilidad y
pruebas de funcionamiento del sistema de navegacion autbnomo, para asi llevar a

feliz término la culminacion de este proyecto.
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ANEXOS A. PLANOS.
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