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INTRODUCCION

La estabilidad es la respuesta que tiene un sistema al regresar a la posicion de
equilibrio después de que una fuerza externa lo altera. En este caso la estabilidad
gue se pretende analizar es la capacidad que tiene la aeronave para volver a la
posicion de equilibrio después de haber sufrido una perturbacién, esto analizado
en el eje longitudinal de la aeronave donde se determinan las caracteristicas del

cabeceo de la misma.

En el presente proyecto se busca desarrollar una herramienta computacional para
predecir la estabilidad estatica longitudinal de una aeronave de ala fija con el fin de
proporcionar una ayuda practica que permita al usuario variar configuraciones de
la aeronave para fases preliminares de disefio. Implementar una herramienta
computacional de estas caracteristicas contribuye a la realizacion de disefios de
aeronaves en un menor tiempo, ya que para obtener resultados de modificaciones

geométricas por medios manuales consta de un proceso complejo y poco practico.

El desarrollo de la herramienta viene acompafiado del analisis de datos empiricos
plasmados en graficas que fueron realizadas por entidades que han estudiado el
tema (USAF, CEASIOM, DARCorp, entre otras), ademas de relacionar todas las
ecuaciones que responden al modelo matematico referente a la estabilidad
longitudinal en dindmica de vuelo, para lograr un analisis profundo y exacto, y por
altimo lograr una interfaz con gran facilidad para aprender la funcionalidad del
sistema, que permita al usuario digitar la configuracion deseada de una manera
funcional y que cumpla con un proceso definido para obtener los resultados

pertinentes.
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1. PLANTEAMIENTO DEL PROBLEMA

1.1 ESTADO DEL ARTE Y ANTECEDENTES

En el ambito técnico los autores han tenido oportunidad de encontrar informacion

sobre herramientas de simulacion tipo software como las siguientes:

1.1.1 CEASIOM
(Computerized Environment for Aircraft Synthesis and Integrated Optimization
Methods)

Es un software multidisciplinario basado en leyes fisicas que incluye célculos
aerodinamicos, estructurales y también un analisis de estabilidad y control. Fue
desarrollado para fases conceptuales de disefio con el fin de reducir riesgos
financieros y técnicos. CEASION incluye seis herramientas: ACbuilder, un
generador paramétrico de aeronaves; SUMO, un generador de malla 3D; AMB,
una herramienta para considerar los efectos aerodinamicos; NeoCASS, para la
estructura y el modelamiento Aero elastico; SDSA, Una herramienta para el
andlisis de estabilidad y control y FCSDT, una herramienta para generar la
arquitectura del control de vuelo. Todas las seis herramientas fueron probadas
tomando como ejemplo el Airbus A320. Los resultados obtenidos por CEASIOM
fueron comprobados con datos de ecuaciones vélidas y también por datos
proporcionados por AIRBUS. Teniendo como resultado deficiencias evidentes en
ACbuilder, NeoCASS y FCSDT. A pesar de que este software es muy completo y
sofisticado, muestra los resultados generales de la estabilidad de la aeronave en
estudio y omite arrojar los resultados especificos de las contribuciones de cada
componente del avion, esto por lo tanto es necesario a la hora de realizar un
disefio preliminar correcto; este aspecto se pretende mejorar en la herramienta
presentada en este proyecto, especificando cada componente y su contribucion a

la estabilidad longitudinal total de la aeronave.
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1.1.2 USAF DIGITAL DATCOM
(UNITED STATES AIR FORCE STABILITY AND CONTROL DIGITAL DATCOM)

Es un programa computacional que implementa los métodos contenidos en el
USAF Stability And Control Datcom para calcular la estabilidad estatica, control y
caracteristicas derivadas de la dinamica de fixed-wing aircraft. Digital DatCom
requiere de un archivo de entrada el cual contenga la descripcion geométrica de la
aeronave, y genera los datos adimensionales correspondientes a la estabilidad de
acuerdo con las condiciones de vuelo especificadas. Los valores obtenidos

pueden ser usados para calcular aspectos significativos de la dinamica de vuelo.

Este es un programa muy completo y con alta credibilidad en el mercado, pues
cuenta con muchos afios de experiencia e investigacién, sin embargo, al tener
procedencia militar su grado de confidencialidad es muy alto, y por esta razén es

muy dificil el acceso a los resultados obtenidos en aviones ya estudiados.

1.1.3 A.A.A. (ADVANCED AIRCRAFT ANALYSIS)

Es un software de andlisis de estabilidad y control de aeronaves. Usado en mas
de 55 paises por las principales universidades de ingenieria aerondutica,
fabricantes de aeronaves y organizaciones militares de todo el mundo. La
metodologia de disefio utilizado en A.A.A. se basa en los documentos Airplane
Design, partes I-VIII, Airplane Flight Dynamics and Automatic Flight Controls,
partes | y Il, escrito por el Dr. Jan Roskam, Airplane Aerodynamics and
Performance, escrito por Dr. C.T. Lan y Dr. Jan Roskam, Federal Aviation
Regulations, DatCom, métodos de la NACA y NASA y métodos desarrollados por
los ingenieros de DAR basados en datos de tunel de viento, también incorpora

datos estadisticos, bases de datos, formulas e ilustraciones pertinentes.

Con este programa se pueden realizar investigaciones facilmente, pues cuenta

con una licencia que se puede obtener facilmente y sus resultados son confiables,
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pero en comparacion con el software que se desarrollard en este proyecto, el
codigo a desarrollar estara basado en el modelo tedrico de Pamadi, B. N.:
Performance, stability, dynamics, and control of airplanes.Reston: American
Institute of Aeronautics and Astronautics, 1998; y las investigaciones de la
herramienta AAA se basan en el modelo propuesto por el Dr. Jan Roskam,

Airplane Aerodynamics and Performance.

1.2 DESCRIPCION DEL PROBLEMA DE INVESTIGACION

Se desea proporcionar una herramienta computacional que permita mejorar los
procesos iterativos en fases preliminares del disefio de cualquier aeronave de ala
fija, ya que los procesos manuales son muy largos y complicados de realizar;
entonces para realizar una modificacion geométrica en consecuencia de los
resultados obtenidos toma mucho tiempo hacer las correcciones y hacer dicha

modificacion nuevamente.

¢, Cudles son los detalles del modelo tedrico y matematico que definen el
fendbmeno de estabilidad longitudinal en una aeronave y cudles son los
pormenores del codigo computacional que permita sistematizar los célculos para
simular el fendmeno y predecir su comportamiento en un sistema de dinamica de

vuelo?
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1.3 JUSTIFICACION

La herramienta computacional es desarrollada con el fin de proporcionar mejoras
en los procesos iterativos que se llevan a cabo en fases preliminares de disefio.
Este software minimiza riesgos financieros, técnicos y reduce el tiempo, ya que es
una herramienta computacional en la cual se puede realizar varios tipos de
prueba para escoger una configuracion deseada con las modificaciones

correspondientes a los datos que el usuario digite.

Este software es basado en la bibliografia (Pamadi, B. N.: Performance, stability,
dynamics, and control of airplanes.Reston: American Institute of Aeronautics and
Astronautics, 1998.) que a diferencia con la base tedrica de los software
existentes, implementa datos empiricos tomados de USAF DATCOM

proporcionado por la fuerza aérea Norteamericana.

Adicionalmente evita procesos manuales que significan tiempo y una gran
dedicacion, ademas que en estos procesos manuales se pueden llegar a cometer
errores muy facilmente que pueden tener consecuencias en otra fase de disefio.
Lo que se busca es reducir todo tipo de riesgos y tener una herramienta que de
facilidades al usuario a la hora de iterar configuraciones para llegar a la mas

eficiente.

Cabe mencionar que este proyecto tiene una gran posibilidad de ser efectuado ya
que se cuenta con las fuentes bibliograficas necesarias, se cuenta con recursos
fisicos pertinentes para la programacién, conocimiento ingenieril y matematico

para llevar a cabo el proceso de desarrollo.
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1.4 OBJETIVOS DE LA INVESTIGACION

1.4.1 OBJETIVO GENERAL

Desarrollar una herramienta computacional que permita predecir la estabilidad

estatica longitudinal de una aeronave de ala fija.

1.4.2 OBJETIVOS ESPECIFICOS

» Elaborar el modelo matematico representativo del fenémeno de
estabilidad longitudinal.

» Disefar en interfaz grafica de MATLAB la solucién computacional segun
el modelo matematico definido.

» Verificar margen de error entre resultados computacionales con
informacién técnica experimental tomada de las referencias
bibliogréficas identificadas.
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1.5 ALCANCES Y LIMITACIONES

1.5.1 ALCANCES

= Con base en los datos ingresados el usuario obtendra coeficientes,
gréficas, andlisis y posibles recomendaciones de los resultados
arrojados por la herramienta.

= Adjuntar una guia de usuario con una explicacion clara del manejo
del software, que contenga un paso a paso modo tutorial, para la
correcta interpretacién de las variables y preguntas que el usuario
necesite ingresar y responder en el proceso de interaccién con la
herramienta.

1.5.2 LIMITACIONES

» Los datos iniciales solicitados al usuario son netamente geométricos,
se hara una prediccion en condiciones estaticas y a un régimen
subsoénico de acuerdo a las ecuaciones que corresponden al modelo
matematico de estabilidad longitudinal.

= En la contribucién por parte del fuselaje a la estabilidad longitudinal
se esperan posibles problemas ya que esta responde a una
programacién de ecuaciones especificas para cada tipo de fuselaje;
por esta razén el usuario ingresara algunos valores geométricos
solicitados por el programa para poder aproximarse lo mas posible a
dicha contribucion, ademas cada seccién estad restringida a un
maximo de 6 divisiones.

- Este programa funcionard para aeronaves convencionales
monomotor, con un namero maximo de 6 palas y un angulo de
ataque con un rango de [0 — 10] grados.
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2. MARCO DE TEORICO

2.1 Principales ejes de un avion

Una aeronave en vuelo es capaz de rotar en tres dimensiones, alrededor de tres
ejes perpendiculares entre si que se cruzan en el centro de gravedad de la
aeronave, tales como el eje transversal, longitudinal y vertical, causando
momentos o0 torques que permiten los tres movimientos fundamentales de
rotacion: el momento de rollo (roll) sobre el eje transversal o el movimiento de
subir y bajar la punta de cada ala; el momento de guifio (yaw) sobre el eje vertical
o la accion de mover la cola del avion a la izquierda o derecha y el momento de
cabeceo (pitch) o el movimiento hacia arriba o abajo del morro de la aeronave, tal

como se muestra en la figura 1.

+ Pitch

Figura 1-Principales ejes del avién.
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2.2 Concepto de equilibrio y estabilidad

Considerando una esfera apoyada en tres superficies distintas, como se muestra
en la figura 2, se pueden observar diferentes comportamientos si la esfera sufre
alguna perturbacion externa. La primera opcion es que la esfera tienda a regresar
a su posicion de equilibrio después de la perturbacién en cuyo caso el equilibrio es
estable, figura 2a; si después de la fuerza externa la esfera tiende a alejarse de su
posicion inicial, se dice que se encuentra en equilibrio inestable, figura 2b, y si
luego de la accién de las fuerzas o momentos externos la esfera nunca regresa a
su condicién inicial, pero desarrolla una nueva condicion de equilibrio en otra

posicion, se determina que la esfera es neutralmente estable, figura 2c.

a)Equilibrio Estable b) Equilibrio Inestable c) Equilibrio Neutro

Figura 2-Varios tipos de equilibrio.

Estos conceptos basicos de equilibrio pueden ser aplicados a una aeronave en
vuelo como se muestra en la figura 3, por simplicidad se restringe la explicacion a
angulos de ataque por debajo del angulo de pérdida del avion, y se consideran las
fuerzas y momentos causados por la perturbacion externa, en el eje longitudinal

(cabeceo o pitch).

En una condicion de vuelo recto y nivelado para el cual L=W y T=D, donde el
angulo de ataque es modificado de acuerdo a una perturbacion, analogamente a
la esfera, dicha perturbacion puede ser en forma de una rafaga vertical, una
corriente de aire turbulento o a un movimiento rapido del elevador. En la figura 3a,
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se puede observar que el momento de cabeceo inducido (M), en sentido anti
horario esta estabilizando, ya que este tiende a regresar la aeronave al angulo de
ataque inicial, contrariamente al momento de cabeceo inducido en sentido horario
0 nariz hacia arriba, el cual tiende a aumentar el angulo de ataque de la aeronave
y alejarlo cada vez mas del punto inmediatamente anterior a la perturbacion,
causando tendencias de pérdida en la aeronave, tal como se ve en la figura 3b; y
en la figura 3c, el momento de cabeceo inducido es igual a cero, el avion se
estabiliza a un nuevo angulo de ataque dependiendo la magnitud de la

perturbacion, como el caso de la esfera en la figura 2c.

Equilibrio estable

Figura 3a.

Equilibrio inestable
Figura 3b.

Equilibrio neutro
Figura 3c.

Figura 3 — Varios tipos de equilibrio en una aeronave.
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El criterio de estabilidad longitudinal puede ser expresado matematicamente con la
siguiente expresion:

dM
da

O en forma de coeficiente,

dCy

—<0
da

Donde €, = M/ch" siendo q la presion dinamica, S la superficie de referenciay ¢

la longitud de referencia y se dice que si la aeronave tiene esta variacién del
coeficiente de momento con respecto al dngulo de atague menor a cero es
estaticamente estable, si es mayor es estaticamente inestable y si es igual a cero
es neutralmente estable en cabeceo; estas condiciones se ven reflejadas en

graficas de estabilidad, tal como lo muestra la figura 4.

Cm Cm
Cmo» 0 Cmo:Q
+ Cma <0 + Cma >0

Trim
Trim

[0} s
Equilibrioestable\ tmo Equilibrio inestable

v Y

v

Cmo=Cma=0

v

Equilibrio estable neutro

Figura 4 - Graficas de estabilidad.
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Ya que este es un comportamiento lineal, el coeficiente de momento responde a la

ecuacion de la recta basica y = mx + b donde la pendiente es Cy, 0 dCM/da y el

“y N

punto de interseccion con el eje “y” es Cy,; Y asi:
CM = CMa*a+CM0 (O)

Entonces, para que una aeronave sea estaticamente estable en su eje
longitudinal, debe cumplir con dos criterios fundamentales, Cy, <0 y Cy, > 0.
Pero no siempre todos los componentes contribuyen a la estabilidad total del
avion, entonces se debe hallar la contribucién de cada componente que involucre
el momento de cabeceo, tales como, el ala, la cola horizontal, el fuselaje y la

planta motriz.

Teniendo como ecuacion general de estabilidad estatica longitudinal en términos

de contribuciones de cada componente:

En la figura 5 se puede observar el diagrama de cuerpo libre de un avién con las

contribuciones del ala, fuselaje y cola horizontal:

Figura 5-Contribuciones a la estabilidad estatica longitudinal.
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2.3 Contribucion del ala

La contribucién a la estabilidad del ala depende de la distancia que existe entre su
centro aerodinamico y el centro de gravedad de la aeronave (figura 5). Entonces,
si el centro aerodinamico esta por delante del centro de gravedad el ala estabiliza
y si esta por detras desestabiliza, estas distancias varian de acuerdo a la
configuracion geométrica de la aeronave, ademas del efecto indirecto que causa la
planta motriz sobre este componente. Para hallar el valor de la contribucién del ala

es necesario aplicar las ecuaciones relacionadas en la Tabla 1.

Tabla 1. Modelo Matematico para la Contribucién del Ala a la Estabilidad Estéatica Longitudinal.

ECUACION No.
Cuw = (Cymacwsp + ACMacwp) + (Cow + ACpr) * X_a 2
Cow = Craewsp *X +Cpow 3
Crow = CrLawsp * Aci=o 4
Ctw
=)
v Crw °
2 (1+ 2, +21,%)
MAC, ==C 6
w g hRw T
— Xcg — Xac
= 7
a c,
by,
AR, = — 8
w SW

in (1- /1W)>

Aypn = tan™?! (tanALEW ~ AR, * )

Crow2p * COSAC/ZW

Crawsp = -
1+ Crowzp * COSAC/ZW N CrLow2p * COSAC/ZW 10
T *x AR, m* AR,

11

AR, * cos®Acy, (
*

C _ CMachDroot + CMachDtip)
MacwsD ™ AR + 2coshcy,

2
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2.4 Contribucién del estabilizador horizontal

El angulo de ataque de la cola horizontal es afectado por el downwash (estela
turbulenta o vortices generados por la geometria del ala), tal como se ve en la
figura 6, entonces se deben tener en cuenta los angulos de incidencia locales de
cada componente, el factor del downwash y el efecto indirecto de la planta motriz,
el cual se explicara detalladamente en la seccion (contribucion de la planta motriz).
Para calcular la contribucion del estabilizador horizontal, es necesario emplear las

ecuaciones de la Tabla 2.

a) Vortice generado por el ala

at [ &

Linea de referencia ~--f- -

e

e

b) Direccion del flujo del ala y la cola

Figura 6. Diagrama de angulos y direccién de flujos en el ala y cola horizontal.
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Tabla 2. Modelo Matematico para la Contribucién del estabilizador Horizontal a la Estabilidad Estatica

Longitudinal.
ECUACION No.
o Vi \? de de,
Cun = Cranzp * (b — in) * | Mg * (z) * Vp — Cransp * @ * (1 ~da —E>
12
()
* * | — *
Mh U h
c
w=(5)
Crn 13
3 1+ Ay + 2,7
& = = Crn (144 +47) 14
2 1+,
bh
ARy, = — 15
h S,
B dn (1-—4p)
Apn, = tan™1 (tanALEh AR, * aT lh)) 16
CLOChZD * COSAC/Zh
Crxnap = -
1+ Crxhap * COSAC/Zh CrLxh2p * cosAc/Zh 17
T * ARh TT * ARh
= Sh(Xach __Xcg) 18
Sw * Cy
de 1/,41.19
o= 4.4(K, * K) * Kh(COSAC/4W) 2)" 19
1 1 20
AR, 1+A4R,"
10—-3%*4
Ky =— 21
7
Kn = = 22
h 3(2* Ly
by,
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2.5 Contribucion de la planta motriz

El efecto de la unidad propulsora en la estabilidad longitudinal puede llegar a ser
dificil de estimar, pero se han realizado varias investigaciones en las cuales se
desarrollaron ecuaciones empiricas y se pueden obtener resultados con una

buena aproximacion.

Para aviones con hélice existen dos tipos de efectos: directos e indirectos. Los
primeros consisten en las fuerzas causadas por la unidad propulsora y depende
de la localizacion vertical de la linea de empuje al centro de gravedad. Entonces,
si esta distancia es grande la unidad estabiliza y si es pequefia tiende a
desestabilizar la aeronave; ademas aparece una fuerza normal a la hélice, si esta
se localiza por delante del centro de gravedad desestabiliza (figura 7a) y si esta
por detrds (pusher) contribuye a la estabilidad longitudinal (figura 7b). Los efectos
directos se pueden calcular mediante el modelo matematico de la Tabla 3; los
efectos indirectos tienen que ver con la estela turbulenta generada por la hélice y
que pasa sobre las superficie del ala y el estabilizador horizontal (figura 8), y se
pueden estimar mediante las ecuaciones de la Tabla 4; estos efectos deben
incluirse en las ecuaciones generales del ala y el estabilizador horizontal (2) (12),

pues influyen en su valor final.

a) Avion impulsado b) _Avién empujado

Figura 7. Efectos directos del sistema con respecto a la posicién del centro de gravedad
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Figura 8. Influencia de la estela del motor en el alay la cola

Efectos Indirectos

Tabla 3. Modelo Matematico para Efectos Directos de la Planta Motriz.

ECUACION No.
CMp = CMap 23
dCN, S, 1 dT. 2D? Z
Mapz_p*_p*__p_l__c*_p*__p 24
da S, ¢, da S, cC,
dT; 3 /P *p * Pl/z * CLwl/Z * CLocw3D\ o5

— =5* 24.145\

Wy,
(Z*Sw) *Dp
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Tabla 4. Modelo Matematico para Efectos Indirectos de la Planta Motriz.

ECUACION No.
c; D2
ACpyp = 0.57 % T, * Cpyy * — % =2 26
CW w
Cwi by;*cCy; 8 Crg *
ACMacwp = CMacw3pi * # x T — T, + L ACpr 27
Cw Sw [ Law3D

P xny, * CLw3/2 *pl/z

T, = w 3, * 24,145 28
—_— 2
(2 SW) *Dyp
b2
AR; = S—‘“ 29
wi
c — ARL' * COSZAC/4W N (CMacszroot + CMachDtip) 30
Macw3Dl ™ AR, + 2coshcy, 2
V,\2 8
(m) = p *T,+1 31
de dc
|4 N
o (6
da + i da T.=0 32

La derivada 'Z%’ de la ecuacioén (32) ha sido expresada por Ribner' como el cambio

del coeficiente de fuerza vertical de la hélice con respecto al angulo de ataque
para un coeficiente de empuje T, =0 y dos funciones del coeficiente de empuje
denominadas A y B, las cuales se pueden encontrar con las gréficas de la figura 9,

los cuales aplican para cualquier tipo de hélice.

! Tomado de Reporte NACA WR L-25, “Notes on the Propeller and Slipstream in Relation to
Stability,” por H.S Ribner.
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y =0,0674x3 - 0,289x2 + 0,5715x + 0,0111
R?=0,9997

y =0,034x3 -0,097x% + 0,0319x + 0,2491
R?=0,9922

Figura 9. Factores de Downwash de la Hélice’.

2 Tomado de Reporte NACA WR L-25, “Notes on the Propeller and Slipstream in Relation to
Stability,” por H.S Ribner.
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2.6 Contribucion del fuselaje
Para hallar la contribucion del fuselaje a la estabilidad estatica longitudinal, es
necesario hallar el momento de cabeceo My generado por la interaccion entre el

flujo y la geometria del fuselaje, como se muestra en la figura 10.

Figura 10. Flujo alrededor de la geometria del fuselaje.

Para el andlisis de estabilidad del fuselaje, Pamadi® plantea que se deben
establecer divisiones iguales a lo largo date toda su longitud (Figura 11) y asumirlo
como un cuerpo independiente, pero, teniendo en cuenta la posicion del ala, con el
fin de identificar si la estela de turbulencia se encuentra por delante, en medio o

atras de ella, ya que la magnitud de esta varia de acuerdo a esta posicion. En la

* Pamadi, B. N.: Performance, stability, dynamics, and control of airplanes.
Reston: American Institute of Aeronautics and Astronautics, 1998.
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figura 12, se puede observar la disposicion de este campo de flujo turbulento en

presencia del ala:

bf max

|
M e }4 i *'

Ax

Figura 11. Vistas de las Divisiones del Fuselaje en Secciones.

Upwash Downwash

odflxy | M | e

Figura 12. Diagrama del Flujo del Fuselaje en Presencia del Ala.
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Cuando este flujo pasa por delante del borde de ataque se denomina Upwash y
por detrds Downwash. Esta estela de flujo esta en funcién del angulo en que cada
seccién del fuselaje recibe el viento relativo y, en consecuencia, en la parte central
0 en el espacio del ala se asume que la componente vertical de la velocidad es

constante.

En este orden de ideas, es posible estimar la contribucion del fuselaje utilizando

del modelo matematico planteado en la Tabla 5:

Tabla 5. Modelo Matematico para la Contribucién del fuselaje a la Estabilidad Estatica Longitudinal.

ECUACION No.
Cur = Cyocr ¥ +Cryor 33
c " 2 (1 + de) d 34
= — * N
M T 2 Sw * Cw Jo 4 da x
kZ - kl s 2 ,
CMOf = mj; bf * (CZOW + lf)dx 35
4+ & (1 dg) al 36
_— —_— ] x —
da da/ I
_ dS Sh
Crma *= Croewsp * Xg — Cransp * (1 - %) + Ny * (S_)
. Y v 37
W=
. ($) + Cyas
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De acuerdo al anterior modelo, existen coeficientes que deben ser encontrados
por medio de graficas, uno de ellos es el coeficiente de masa aparente (k, — k;),

el cual es posible encontrarlo con ayuda de la figura 13.

1.0 i
S L,
k, -k
3 Ky
8 yd
T’
S% +
1+ 4 8 i2 16 20

FINENESS RATIO

Figura 13. Coeficiente de masa aparente4

Donde el “Fineness Ratio” es la relacion entre la longitud y el diametro maximo del

fuselaje.

Debido a que todos los fuselajes de las aeronaves no son simétricos, y por lo tanto
sus dimensiones varian en cada seccion (ver figura 11), se debe hacer un analisis

de Cy«s Y Cuor Para la seccion que se encuentra por delante del ala y otro para el

gue se encuentra por detras.

Para estimar el valor de la magnitud del upwash es necesario utilizar la
figura 14, la cual presenta al upwash en funcion de una relacibn geométrica entre
la distancia de cada seccion hasta el punto de analisis (borde de ataque) y la
cuerda media del ala.

* Chamers, J.R., “High-Angle-of-Attack Technology, Progress and Challenges,” NASA CP-3149,
Part I, Vol I, 1990, pp, 13-22
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Figura 14. Variacion del Upwash en el Fuselaie5.

® Chamers, J.R., “High-Angle-of-Attack Technology, Progress and Challenges,” NASA CP-3149,
Part I, Vol I, 1990, pp, 13-22
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3. METODOLOGIA

3.1 ENFOQUE DE LA INVESTIGACION

El enfoque de este proyecto de investigacion es empirico-analitico, pues el
principal interés es desarrollar este codigo a partir de una interpretacion de
ecuaciones y gréficas obtenidas mediante métodos empiricos de los
comportamientos estaticos longitudinales de las aeronaves de ala fija; al lograr
interpretar y plasmar todos estos fendmenos naturales que interactian con la
aeronave se puede predecir una posible respuesta (sin tener en cuenta el tiempo)

a cualquier perturbacion externa.

3.2 LINEA DE INVESTIGACION DE USB: Tecnologia e innovacion.

3.3 SUB-LINEA DE FACULTAD: Energia y vehiculos.

3.4 CAMPO TEMATICO DEL PROGRAMA: Disefio de vehiculos aéreos.
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4. TECNICAS DE RECOLECCION DE INFORMACION

Para el desarrollo de este proyecto se necesita cierta informacion del
comportamiento estatico longitudinal de las aeronaves, la cual esta relacionada en
bibliografia especializada en este tema “performance, stability, dynamics and
control of airplanes Bandu N. Pamadi”. En este libro se encuentran consignadas
las ecuaciones que describen la contribucién de cada superficie del aeronave a la
estabilidad longitudinal y las graficas de control del mismo; en algunos casos se
necesitara coeficientes o relaciones empiricas que se pueden encontrar en el
“USAF DATCOM”, el cual es un documento emitido por la Fuerza Aérea
Norteamericana que compila los resultados de diferentes pruebas aplicadas

experimentalmente.
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5. DESARROLLO DE INGENIERIA

5.1 DIAGRAMA DE FLUJO

De acuerdo con el modelo matematico planteado para la prediccion de la
estabilidad estatica longitudinal, el software desarrollado presenta el siguiente
diagrama de flujo, donde los numeros frente a los factores representan la ecuacion

con la cual se calculan (ver tablas 1-5, seccién 2):

-

Ingresar:

SW’ bw’ bwi’ th, Crw’ Ci’ ALEW’ %=

CMacw2Droot’ CMacw2Dt_ip' CL0Lw2D’ Xcg’ Xac’

Pl npl Dpl WI pl ihl IWI SWII CLGhZD, hl
he. L. N, dCNp/gIa, Ip, Z b, s
b I, dx, xi, if, Ih, CorALEn

fmax’ f/

ht’

AR, (8)
A, (5)
A 9)

c/4w



<

CMacw3D (1 1)

AR (29)

CMacw3Di (30)

A (9)

c/2w

Cl s (10)

C (4)

Low
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ch {3)

T (28)

c

MAC, (6)

AC (26}

Lwp

1-d&/da (36)

C (35)

Mof
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AR (15)
A, (13)
Ac/2h (16)
Cl s (17)
Cy.* (37)
ACyop  (27)

<
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<

WV,/U) (1)

Vv, (18)
K, (20)
K, (21)
K (22)

de/da  (19)

<
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\ 4

Cuwv 2

A
Regresion
polinomial

) |

B
Regresion
polinomial

'

(dCN/da), __,

Constante segun
entrada

'

dap/du (32)

'

Cc (12)

'

k,-k,
Regresion
polinemial

\ 4
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<

Cye (33)

dTc/da (25)

1

CMap (24)

(23)

{
=<
©

Cy (1)
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5.2 INTERFAZ GRAFICA

La interfaz grafica GUI (Graphical Use Interface) es la manera en que el usuario
puede integrar y desarrollar entornos con el sistema operativo de una

computadora.

Esta aplicacion alberga varios tipos de herramientas graficas como: botones, texto

de edicidn, gréficas, tablas, menus, etc.

Matlab integra diferentes lenguajes de programacion por medio de los cuales se
puede crear una GUI, como por ejemplo: C, Visual Basic y TK. Estos lenguajes
proporcionan diferentes controles y maneras de programar. Matlab contiene una
aplicacion la cual provee las herramientas para crear una GUI la cual es GUIDE
(Graphical User Interface Development Enviroment) la cual se va a utilizar para

desarrollar el cédigo en su totalidad.

Matlab integra un sin nimero de herramientas, de la cual se puede destacar el
desarrollo de GUIs. La manera de implementar la aplicacion GUI es creando los
objetos y definiendo las acciones que van a desenvolver. Al crear un GUIDE se
obtendran dos archivos:

= El archivo .m - Contiene las funciones y los controles del GUI asi como
en el callback.

= El archivo .fig - Contiene la descripcién de los componentes de la
interface.

La funcion del callback se especifica como la operacion que desarrollara un objeto

de la GUI cuando el usuario lo active.

La aplicacion GUIDE de Matlab, se inicia haciendo clic en el icono que lleva su

mismo nombre, en la barra de herramientas de Matlab (Figura 15).
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le Edit Debug Perallel Deskiop Window Help
[ j RR i i) = urrent Folder: C:\Program Files' a - £
ill] sRBR9 o )] | @ | Current Folder: C:A\Program Files\MATLAB\R2011. B

Shortcuts [# Howto Add (2] What's [GuUIDE
furrent Folder e 0 2 x| CommandWindow e

|« MATLAZ » R2011a » - Pl g |f ]

I GUIDE Quick Start =acy X )

appdata
2: Create New GUI | Open Existing GUI
extern GUIDE templates Preview
help . Blank GUI (Default)

J_:‘.a 4\ GUIwith Uicontrols

Jav 4\ GUI with Axes and Menu

" 4\ Modal ion Dial
licenses odal Question Dialog

notebook
resources
tw
runtime
simulink

stateflow
ys [T Save new figure as: |C:\Program Files\MATLAB\R2011a\untitled| | Browse...

toolbox
uninstall
| license.txt
| patents.bd
| trademarks bt

0K I l Cancel ] [ Help

Figura 15. Ejecucion de GUIDE desde ventana principal.

Luego de realizar lo anterior en Matlab se desplegara el menu de GUIDE donde
se encuentran los menus y opciones del mismo. En la parte izquierda se pueden

ver las herramientas y en la zona central el area de disefio. (Figura 16)
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FY untitled.fig

File Edit View Layout Tools Help

DEE B0 | sB0hd 829 0

50 150 00 £50 i) 250 400 450 50
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Push Button

= Slider

® Radio Button
M Check Box
[T Edit Text

4
—— ]

0
L

™1 Static Text

Z

=3 Pop-up Menu
El Listbox

2|20

Toggle Button
E Table

icf HAxes

[E Panel

|E Button Group

L] l?‘

1z
L

=X ActiveX Control

Z0

Tag: figurel Current Point: [338, 416] Position: [520, 380, 560, 420]

Figura 16. Area de disefio GUIDE,
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5.2.1 Componentes del menu GUIDE

En la tabla 6 se encuentran expuestos los diferentes comandos de la aplicacion
GUIDE de Matlab.

Tabla 6. Componentes del mend GUIDE.

[ PushButton | PUSH BUTTON - Crea un boton.
I @ Radio Button ‘ RADIO BUTTON- Crea un botén
circular.
| I Edit Text | EDIT TEXT- Crea un campo de
texto.
1l Static Text STATIC TEXT- Crea un letrero.
I I Aves AXES- Crea un area para graficos.

PROPERTY INSPECTOR- Con
4 esta herramienta se puede
cambiar: color, nombre, tag, valor
el callback, entre otros.

EDITOR-Permite dirigirse
directamente al archivo .m del

GUIDE que se esta disefiando.
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5.2.2 Propiedades de los controles
Para ver y modificar las propiedades de un boton, después de ser creado, se debe

dar doble clic sobre el mismo y se desplegara el menu que se muestra en la
Figura 17.

Ep Window Help

i = | @ Cwmu 2% Inspector: uicontrol (pushbut...= ER X
New ﬁ untitledLfig §| LI ‘:

e 02 x File Edit View Layout Tools Help J + BackgroundColor B
A% ||NdH d2B9 ¢ | 2B5hs B39 b BeingDeleted off

£0 Lo0 150 200 250 200 BusyAction queus
P At A St S SRR A

R Select ButtonDownFcn

Push Button ] CData [0 double ar...
e Slider : Callback Yeautomatic

® Radio Button ] Clipping on

& Check B CreateFen
EC| ox

% % % % %

DeleteFcn

&7 Edlit Text ] Push Button - Enable on

T Static Text : Extent [0012,41462]
=3 Pop-up Menu 1 FontAngle normal
=l Listbox i FontMame M5 Sans Serif

FontSize 10.6666666666...
Toggle Button

] Table
i{,‘ﬂ Hxes ] ForegroundCelor |
] Panel 1 HandleVisibility on

8] Button Group ] HitTest on
1 HorizontalAlignment center

FontUnits pixels

FontWeight normal

°

ZX ActiveX Control i
Interruptible on

KeyPressFen @
ListboxTop 10
Max 1.0
Min 0.0
4 Position [29,8 20,615 30,2 3...
Tag: pushbuttonl Current Point SelectionHighlight on -
+ SliderStep [0,0101]
d i String =1 Push Button P 7

—

% % % % 4044 A

Figura 17.Propiedades del PUSH BUTTON.

5.2.3 Definiciones de algunas propiedades

Background Color: cambia el color de fondo del control.
Callback: dice al control que hacer cuando se activa.
Enable: activa o desactiva un control.

String: es el texto que muestra el control.

¥y ¥ ¥ ¥ ¥

Tag: con este comando es posible identificar el control.
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5.3 CASO DE VERIFICACION

Se desarroll6 un problema de aplicacion de manera tradicional para comparar los
resultados obtenidos a mano con los arrojados por el software en MATLAB y
verificar asi la confiabilidad del codigo. Para este caso se analiz6 el avion Embraer

EMB 312 Tucano (Figura 18), con los siguientes datos iniciales mostrados en la

Tabla 7.

UNIDADES EN METROS

Figura 18. Embraer EMB 312 Tucano.

Tabla 7. Datos geométricos y aerodinamicos del Embraer EMB 312 Tucano.®

Simbolo | Medidas | Unidades
b, 11,14 [m]
b, 4,68 [m]
Sy 19,3836 [m?]
Cew 1,04 [m]
Crw 2,44 [m]
Cih 0,65 [m]

® http://www.fcm.eti.br/a-29.html
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Simbolo | Medidas | Unidades
Crh 1,32 [m]
b, 2,2 [m]
Cwir 2,303 [m]
Cwit 2,303 [m]

(of) 2,25 [m]
Argw 0,075 [rad]
Argn 0,3752 [rad]
xo—o -0,026 [rad]

CLow2D 6,875 [rad™]
Xeg 3,3 [m]
Xacw 2,93 [m]
P 562,5 [HP]
M 0,88
D, 2,2 [m]

W 2950 [kg]

p 0,466 [kg/m?]

in 0

i, 0,0436 [rad]

Cmacwzproot | 0,05 [rad]
Cmacw2bptip -0,05 [rad]
Swi 5,06 [m?]
CLahzp 6,875 [rad™]

Sh 4,601 [m?]

Xach 7,55 [m]
hy 0,2 [m]
Ly 4,62 [m]
Ng 3
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Simbolo | Medidas | Unidades
dCN
P 0,35 [rad™]
da
Ly 2,83 [m]
Zp 0,25 [m]
x 0,069 [rad]
(8) AR, =2 =1 _ 6 402

Sw 19,3836

5) Ay = (”—W) =% _ 0,426

Crw 2,44

4
. 1 _an A=A\ _ 1 oy 1 (1-0,426) | _
©) AEW = tan (tanALEW ARy, * (1+Aw)) = tan <tan(4,3 ) 6402 (1+0,4-26)> -

0,705 [Deg]

- Coeficiente de Momento alrededor del centro aerodinamico del ala:

2
(11) I _ ARy xcos AC/4.W % (CMacszroot+CMacw2Dtip) _
Macw3D ARy+2coshc), 2

6,402 * cos?(0,705) (—0,05 - 0,05) _

6,402 + 2 * c0s(0,705) 2
—0,038
2. 2
(29) AR, = 2w =22 _ 9565
Swi 5,06

- Coeficiente de Momento alrededor del centro aerodindmico del ala en la Zona

Hlumeda:

. 2
(30) C o AR;xcos AC/4-W N (CMaCWZDTOOt+CMaCW2Dtip) .
Macw3Di ARi+2cosAc/4W 2

0,9565 * cos?(0,705) (—0,05 — 0,05

= —0,016
0,9565 + 2 * c0s(0,705) 2 )
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_ -1 . 4n (1—ﬂ.w) _
9) Agw = tan (tanALEW YT _(1+/'1W)) =
2 (1-0426)
- 2 - Y
tan~1| tan(4,3°) —
an” | tan(4,3%) — =03 * T+ 0.426)

—2,89 [Deg|
- Variacion del coeficiente de sustentacion del ala con respecto al angulo de

ataque:
CLxw2D*COSAc
(10) CLOCW3D = - /2W —
CLo<w2D*cosAc/2W . CLocsz*COSAc/zw
1+< ARy ) ' +ARyy
6,875 * cos(—2,89) ~
1+ (6875 * cos(=2,89)\" | 6,875 * cos(~2,89)
T * 6,402 T * 6,402
4,913 [rad™]

(4) CLOW = CLOCW3D *Aoj=0 = 4‘,913 * (—0,026) = 0, 127
B)  Cuy = Creawsp *% +Cproy = (4,913 * 0,069) + 0,127 = 0,419

P*n *CLWS/Z*pl/Z
(28) T.=(—>"% * 24,145 =
(2+5,) +0

5w b

\

1
/ 562,5 * 0,88 * (0,419)3/% x (0,4663)2
) * 24,145 =

3
2950 \2 . .,
k (2 * 19,3836) *2,2

0,08612
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14y, + 2,2 3 1+0,426+0,4262
( w W)=_*2,44*( )=
1+ Ay 2 140,426

(6)  MAC, == Cgy * 1,83368 [m]

_ < D_I% _ 2,25 222
(26) ACLyp = 0.57 * T = Cp, * Eor 0,57 * 0,08612 * 0,419 * 53368 103836

0,006301

- Variacion coeficiente de momento del fuselaje con respecto al &ngulo de ataque:

(34)  Cutay = 2 17 b » (14 %5) dx

28y, *Cy, © 0

Para calcular este coeficiente se debe hacer una aproximacion gréafica del fuselaje
en su vista lateral y superior, tal como lo muestra la figura 19a 'y 19b:

0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 100 11 12 13 14 15 16 17 18 19

b) Vista Lateral del Fuselaje.

Figura 19. Vistas superior y lateral del fuselaje.

59



Para hallar la incidencia del fuselaje y su diametro fue necesario referirse a la
figura 11 y para encontrar el valor del upwash en cada division se debe analizar la
figura 14.

Para la seccion 3 se debe encontrar el valor del downwash, el cual es posible

calcularlo con la siguiente ecuacion:

(36) 1-Z=(1+2):2

da da ln

En la Tabla 8 se pueden observar los datos extraidos manualmente de la
geometria aproximada (figura 15) para cada seccién y division del fuselaje

Tabla 8. Datos del fuselaje obtenidos manualmente.

e Seccion 1 (Estacion 0-6, ver figura 19)

Divisi6n bjzr E dx aotv

da + if
1 1,012036 3 0,363 0,081
2 0,950625 2,3 0,363 0,081
3 0,876096 1,73 0,363 0,081
4 0,786769 1,28 0,363 0,081
5 0,682276 1,07 0,363 0,081
6 0,567009 0,75 0,363 0,081
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e Seccion 2 (Estacion 6-12, ver figura 19).

2

Divisi6n by dx
1 1,069156 0,349
2 1,108809 0,349
3 1,119364 0,349
4 1,085764 0,349
5 0,992016 0,349
6 0,848241 0,349
e Seccidén 3 (Estacion 12-19, ver figura 19)
Divisi6n b,zr ;t—l E de dx
H da 14—
da
1 0,848241 | 0,08809085 0,443 0,04906661 | 0,573
2 0,685584 | 0,26396562 0,443 0,14702885 | 0,573
3 0,5329 | 0,43984039 0,443 0,2449911 0,573
4 0,4096 | 0,6160221 0,443 0,34312431 | 0,573
5 0,323761 | 0,79189687 0,443 0,44108656 | 0,573
6 0,2809 | 0,96777164 0,443 0,5390488 0,573
7 0,295936 | 1,14395335 0,443 0,63718201 | 0,573
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Al reemplazar y desarrollar la ecuacion (34) se obtuvo el valor de la suma de las

tres secciones:

(34) Cy«s = 0,52716686 [rad ']

ko—k l ,
(35) CMof = mfof bf * ((XOW + lf)dx

Utilizando la figura 13, es posible hallar el coeficiente de masa aparente (k, — k;);
reemplazando los datos necesarios de la figura 14 en la ecuacion (35) y sumando

la contribucion de cada seccion, se obtiene que:

(35) Cpos = 0,00037785

Xcg—Xacw  3,3-2,93
(7) Xq = ‘gc_w = 183368 =0,2017 [m]

2 2
(15) AR, =22=2%

Sp 4,601

=4,76

(13) 4, = () =22 =0,4924

crn/ 1,32

_ -1 _4n (-2p)\ _
(16) Agh = tan (tanALEW T (1+h)) =

4

) 5 (1-0,4924)
tan~1| tan(21,5°) —
an”| an(21,5%) = 2o 5170 2929)

14,09 [deg]
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CLxth*COSAC/
(17)  Crxnsp = \/ 2k =

(o *COSAc 2 ¢ *COSAc
Lxh2D /Zh . Lxh2D /Zh
1+

TI*ARh

TI*ARh_

6,875 * cos(14,09)

- (6,875 * cos(14,09))2 . 6,875 * cos(14,09)
m*4,76 mx4,76
4,327 [rad™1]

(37) CMa *= CLochD * X_a - CLochBD * (1 - Z_Z) *Mp * (j_::) * (XaL—_Xcg) + CMocf =

Cw

4,913 * 0,2017 — 4,327 * (1 — 0,461) * 1 = ( 1001 ) x (7'55‘3'3) +0,2849 =
19,3836 1,83368
—0,00724
wi . bwi*Cwi _ 8 CMa*
(27) ACMacwzr) = CyMacw3pi * CC—_W * S—WC L T, + CL:)\:IW3D * ACpr =

0,0161 ( 2,303 ) (2'2*2’303) (8) (0,08612) + (_0’00724) 0,006301
—_ * * x| — ] k —_— ] % =
’ 1,83368 19,3836 T ’ 4,913 ’

—-0,00116

— Factor de sobre-presion de la cola horizontal:

2
(31) (Z_h) :%*TC+1 :%*0,08612+1 =1,219

_ Sp(Xach—Xcg) _ 4,601(7,55-3,3)

(18) v, “Xeg) _ — 0,550
Sy*Coy 19,3836+1,83368
1 1 1 1
(20) K, = AR, 1+AR,Y7 6402 1+6402L7 0,1153
10-3+A, _ 10-3+0,426 _
(21) Ky =202 2 1009040 _ g 946
1_h_H 0,2

1_
(22) K, = ——2 = 1Lt — 1 (45

3 [2xLy 3 (2%4,62
bw 11,14
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- Downwash:

d 1, \1.19
(19) £ =44 (Ka * Ky * Kh(COSAC/4W) /z) =

4,4(0,1154 * 1,246 * 1,045(c0s0,705)%5)119 =
0,461

(2) Cyuw = (Cyacwsp + ACMaCWp) + (Cpw + ACpr) * X_a =
(—0,038 — 0,00116) + (0,419 + 0,006301) = 0,2017 =
0,0466

Los factores de downwash de la hélice A y B, se determinaron de la figura 9, la
cual estd en funcion del coeficiente de empuje T,, anteriormente calculado

mediante la ecuacion (28), teniendo un valor de 0,08612 para ingresar a la gréfica.
Analizando la figura 9, se obtuvieron los siguientes valores aproximados:

A= 0,05

B= 0,26

Con respecto a la variacion del coeficiente de momento de cabeceo de la cola con

respecto al angulo de ataque, incluyendo el efecto de la estela turbulenta de la

L dCN.
hélice ( L
da

) , Se pudo encontrar su valor, siendo directamente proporcional al
Tc=0
ndmero de palas de la hélice, asi lo muestra la Tabla 9.

Tabla 9. Datos de Coef. De momento de cabeceo de la cola respecto al Angulo de atague.

dCN,,
No. de palas
Tc=0

da
2 0,00165
3 0,00235
4 0,00296
6 0,0051
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dCN’”) = 0,00235
a /Tc=0

Debido a que el Tucano es una aeronave tripala el valor de (

- Propwash:

dep _ acN — -
(32 SE=A+Bx ( = )TC:O = 0,05 + (0,26 * 0,00235) = 0,0506

2 2
_ . . Vn de d€p Vhn _
(12) CMh_CLahSD*(lw_lh)*(nh*(E) )*Vh_CLahgp*a*( ————)*(nh*(:) )*Vh_
4,327 % (0,0436 — 0) * (1 % 1,219) = 0,550 — 4,327 * 0,069 = (1 — 0,461 — 0,0506) * (1 * 1,219) * 0,550 =

0,0287

Para hallar el coeficiente de masa aparente (K2 — K1), se analiz6 la figura 13, la
cual relaciona dicho componente con un factor geométrico del fuselaje llamado
“fineness ratio” el cual es la division de la longitud del fuselaje entre el diametro
méaximo del mismo, obteniendo un fineness ratio con un valor aproximado de 12,
entonces, reemplazando este valor en la grafica se obtiene un coeficiente de

masa aparente igual a 0,95.

(33)  Cus = Coes *¢ +Cirop = (0,2849 % 0,069) + 0,000154 = 0,01981

- Variacion del coeficiente de empuje con respecto al angulo de ataque:

1 1
Px1p*p /Z*CLW /Z*CLocw3D

(Z*K)3/2*D2
Sw p

25) Z€=2424.145
da 2

1 1
562,5 % 0,88 x 0,4662 * 0,4192 * 4,913\

3
> 24,145 =1,51425

3
2

(2 2950 ) 2,22

*719,3836
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dCN, S l drc 2D3 Z
(24) Cygp=—LrEx L+ —x—LxEL
da Sw  Cw da Sw  Cw

3,801 2,83 + 151425 2 % 2,22 0,25
* * * * =
19,3836 1,83368 19,3836 1,83368

0,35
0,2090

(23)  Cup = Cptap = 0,2090

0,0466 + 0,0287 + 0,01981 + 0,2090 =
0,3041
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6. ANALISIS DE RESULTADOS

6.1 Verificacion de resultados

Para efectos de verificar si el modelo matematico planteado fue programado

correctamente en Matlab, se realiz6 una comparacion de los resultados obtenidos

en el ejemplo resuelto de manera tradicional, con los obtenidos en el software. Los

datos obtenidos en el software pueden observarse en las figuras 20a - 20h asi:

VARIACION DEL COEF. DE SUSTENTACION DEL ALA
RELACION DE ASPECTO
TAPERADO
FLECHA EN C/2 [rad]
PENDIENTE DE SUSTENTACION DEL ALA [rad™-1] 191154

PENDIENTE DE 5USTENTACION A 0 GRADOS 0.127695

0.00824264

COEFICIENTE DE MOMENTO TOTAL

VARIACION DEL COEF. DE MOMENTO DEL ALA
FLECHA EN C/4 [rad]
COEFICIENTE DE MOMENTO DEL ALA
COEFICIENDE DE SUSTENTACION

COEFICIENTE DE MOMENTO SIN PLANTA MOTRIZ

CUERDIA MEDIA AERODINAMICA

0.056256

Figura 20a. Andlisis de la contribucién del ala.

RELACION DE ASPECTO

476036

TAPERADO 0.492424
FLECHA EN C/2 [rad] 0.
FLECHA EN C/4 [rad] 0.

4.32781

24589
.31189
PEHDIENTE DE SUSTENTACION DE LA COLA .,

Frads 41
CUERDA MEDIA AERODINAMICA

1.02297
1.25762

COEFICIENTE VOLUMETRICO DE LA COLA

SOBRE-PRESION EN COLA HORIZONTAL

PENDIENTE DE SUSTENTACION A 0 GRADOS

0.112523
0411142
0.103876

COEFICIENTE DE SUSTENTACION DE LA COLA

DOWWHWASH

COEFICIENTE DE MOMENTO DE LA COLA

COEFICIENTE DE MOEMENTO A 0 GRADOS

‘COEFICIENTE DE MOMENTO SIN PLANTA MOTRIZ

0.0658467

COEFICIENTE DE MOMENTO TOTAL

EFECTO DE DOWN-WASH SOBRE LA COLA

Figura 20b. Analisis de la contribucién de la cola horizontal

DATOS DE ENTRADA

VARIACION DEL COEFICIENTE DE FUERZA VERTICAL
CON RESPECTO A ALPHA [rad*-1]

DIAMETRO DE LA HELICE [m]

N

DISTANCIA HORIZONTAL DE LA HELICE HASTA EL CG
[m]
DISTANCIA VERTICAL DE LA HELICE HASTA EL CG [m]
POTENCIA [HF]

PENDIENTE DE SUSTENTACION A 0 GRADOS
PENDIENTE DE SUSTENTACION 3D DEL ALA [rad*-1]
PESO [ka]

SUPERFICIE ALAR [m*2]

‘CUERDA MEDIA AERODINAMICA DEL ALA

EFICIENCIA DE LA HELICE

=

- - 2
B ~ e
B "
g E il: g

DENSIDAD DE VUELO [kg/m*3]

PLANTA MOTRIZ

CALCULAR

DATOS DE SALIDA

'COEFICIENTE DE MOMENTO

Figura 20c. Andlisis de la contribucién de la planta motriz.
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1.0120

0.8506

0.8760

0.7887

2.98483

237395

1.59515

117767

0893238

0882813

1.83385

19.3836

0107

0.383

0.363

0.363

0.363

0.363

0.363

0363

0.563

0.938

1314

1668

2065

FUSELAJE

148378

118424

0.825227

0623462

0.493603

0.387522

0.0297558

0.0279505

0.025757

0.0231801

0.0200587

0.0166715

I

Figura 20d. Andlisis primera seccién del fuselaje.

0.219085

1.0691

1.1088

1.1193

1.0887

0.59520

0.2482

19.3836

1.83385

0.349

0.349

0.349

0.349

0.349

0.349

FUSELAJE

0.3731186

0.388971

0.3506385

0.379956

0.348208

0.288022

Figura 20e. Andlisis segunda seccién del fuselaje
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ANALISIS ESTABILIDAD ESTATI NGITUDINAL

_ 2 FUSELAJE
_ 193838
_ e
_ o
_ e
_ 10s8
-0.007213 0573 -0.003505 0.0393675
0.8482 M o287 7
06855 -0.021815 0573 0.36 -0.008490 0.0318161
7 R
0.5329 -0.035016 0.573 1433 -0.010997 0.0247335
0.4096 -0 010“3 0.573 2007 -0-0171339 0.0190108
8.93596-005
0.2809 -0 “752‘7 0.573 2453 -0 013755 0.0130374

Figura 20f. Analisis tercera seccién del fuselaje.

CONTRIBUCION FUSELAJE

‘COEFICIENTE DE MOMENTO SECCION 1

0.219085
COEFICIENTE DE MOMENTO A 0° SECCION 1
0.00008960
COEFICIENTE DE MOMENTO SECCION 2
00950203 COEFICIENTE DE MOMENTO TOTAL 0.0192036
COEFICIENTE DE MOMENTO SECCION 3 SUMATORIA DE COEFs. DE MOMENTO 0312471
-0.00263442 DE PLANTA MOTRIZ :

COEFICIENTE DE MOMENTO A 0° SECCION 3
0.000089358

Figura 20g. Analisis de la contribucién total del fuselaje.

CONTRIBUCION TOTAL DE LA AERONAVE

COEFICIENTE DE COEFICIENTE DE LREEEIELE COEFICIENTE DE
MOMENTO TOTAL MOMENTO TOTAL L E Tl MOMENTO TOTAL COEFICIENTE TOTAL DEL AVION
DEL ALA DE LA COLA LEL LT DEI FUSELAJE
MOTRIZ
0.0553171 0.0266652 0.214672 0.0192036 0.315858

Figura 20h. Analisis contribucion total de la aeronave.

Figura 20. Analisis por contribuciones de la aeronave utilizando el software desarrollado.
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Para obtener los resultados suministrados por la Figura 20, es necesario seguir el
paso a paso recomendado en el Manual de Usuario en el Anexo A en este

documento.

Los resultados obtenidos en el ejercicio manual se pueden observar en el numeral

4.1 de este documento.

Para verificar la confiabilidad del cdédigo se realiz6 una comparaciéon con los
pardmetros mas relevantes para el calculo del valor de la estabilidad estatica
longitudinal y presentar el margen de error para cada valor comparado del avién
Embraer EMB 312 Tucano en las condiciones anteriormente presentadas, tal

como se consigna en la Tabla 10.

Tabla 10. Ejemplo Manual vs Software en Matlab.

EJEMPLO MARGEN DE
Parametro
MANUAL ERROR %
AR, 6,402 6,4023 0,00468
A, 0,426 0,42624 0,0563
Agw 0,705 (deg) 0,0123037 (rad) 0,03007
CMacw3D —0,038 -0,027165 28,513
Cracw3Di —0,0047 -0,0050158 6,719
Agw —2,89(deg) -0,5048(rad) 0,9508
Crowsp 4,913 491134 0,0337
Crow 0,127 0,122783 3,3204
Cro 0,419 0,465644 10,017
T, 0,08612 0,100864 11,712
Cuw 1,83368 1,83385 9,2701
ACpwp 0,006301 0,0082015 23,172
X, 0,2017 0,2038 1,0304
ACymacwp —0,0004379 -0,000275632 37,055
AR, 4,76 4,76036 0,00756

70




, EJEMPLO MARGEN DE
Parametro
MANUAL ERROR %
lh 0,4924 0,492424 0,004873
Acy 14,09(deg) 0,24589 (rad) 0,013
Crohzp 4,327 432781 0,0187
E 0,461 0,431343 6,433
da
2
V
(V_) 1,219 1,25762 3,0708
v, 0,550 0,550101 0,01836
dCN,
( ) 0,00235 0,00235 0
da /rc=o
? 0,0506 0,0861024 41,23
a
Con 0,02870 0,0266652 7.0898
Coa 0,01981 0,0192036 3,061
Cor 0,0474 0,056256 15,742
Carp 0,2090 0,214672 2,6421
Cy 0,3049 0,315858 3,4692

Analizando la Tabla 10, los parametros que son calculados por ecuaciones que no
tienen en cuenta variables que deban ser encontradas manualmente por el usuario
en tablas, gréficas o geometrias aproximadas, son mas parecidas en el software y
en el ejemplo, ya que, la Unica diferencia entre los dos es la cantidad de decimales
gue maneja el software y el usuario, mientras que cuando las ecuaciones
requieran parametros o variables que involucren una busqueda o un analisis
grafico, de aproximaciones de medidas o escalas, los valores de los parametros
tienen una diferencia mayor, pues, en el momento que el usuario realiza dicho
procedimiento de busqueda puede cometer errores o aproximaciones no tan
exactas a como lo realizaria el software, el cual tiene integrado en su cddigo todos
los polinomios caracteristicos de las gréaficas requeridas por el modelo de

estabilidad estatica longitudinal.

Observando el coeficiente de momento total del avion (relleno negro en la dltima
celda de la Tabla 10) el valor de la aproximacion manual, tiene un grado de
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desviacion total del 3,4692% al valor exacto del modelo matematico programado
en el software, esta desviacion tiene un valor aceptable, pues este es un valor
numérico que fue hallado a partir de expresiones algebraicas y graficas que tienen
un rango de exactitud que varia por motivos analizados anteriormente, ademas
este valor numérico no es tan importante como la tendencia de la curva que se
analiza a continuacion y por lo tanto se puede admitir este pequefio margen de

error.

Para poder tener la certeza de la tendencia exacta de estabilidad o inestabilidad
del avion se debe realizar la grafica representativa con un rango de angulos

convencionales (Figuras 21y 22), asi:

Cmvsa
0,6
0,5
0,4
03
0,2
0,1
0

0 0,05 0,1 0,15 0,2 0,25 0,3
a [rad]

Figura 21. Gréfica de estabilidad realizada en el ejercicio manual.
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CONTRIBUCION TOTAL DEL AVION
055 T T T T T T

0.5

0.45

0.4

0.35

COEF. MOMENTO

0.3

0.25

0.2

0 0.05 0.1 0.15 0.2 0.25 0.3 0.35
ALPHA (Rad)

Figura 22. Gréfica de estabilidad arrojada por el software.

Observando estas dos figuras y recordando los criterios de estabilidad planteados
al inicio del documento, se puede concluir que el avibn Embraer EMB 312 Tucano,

es estaticamente inestable en su eje longitudinal.
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6.2 Validacion de resultados

Para realizar la validacion de los resultados obtenidos en el software desarrollado,
fue necesario realizar el analisis completo de un avién Cessna 182 a una altura
crucero de 5000 ft con un angulo de ataque de cero grados, y comparar los
resultados obtenidos con datos experimentales tomados del Apéndice B del libro:

Airplane Flight Dynamics And Automatic Flight Controls de Jan Roskam.

En la figura 23 y en la tabla 11, se pueden observar las caracteristicas de entrada

utilizados para en el desarrollo del andlisis en el programa.

11"-8

Ceoma

Hodel 182P and 182Q

Figura 23. Dimensiones Generales del Avién Cessna 182"

" Pilot Operating Handbook. Cessna Company. 1979- Model 182
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Tabla 11. Datos Geométricos y Aerodinamicos del Cessna 182.

Simbolo | Medidas | Unidades

b, 10,97 [m]
b, 3,59 [m]
S, 16,16 [m?]
Crw 1,185 [m]
Crw 1,768 [m]
Cen 0,886 [m]
Crh 1,354 [m]
b, 2,0828 [m]
Cwir 1,768 [m]
Cwit 1,768 [m]
C; 1,768 [m]
ALEw 0 [rad]
ArEn 0,122 [rad]
[ G -0,041 [rad]

Crow2p 6,510 [rad™]
Xeg 1,5035 [m]
Xacw 2,162 [m]
P 230 [HP]

U 0,88

D, 2,0828 [m]
1338 [kg]

p 1,055 [kg/m°]
in 0,0174 [rad]
iy 0,0436 [rad]
Cmacwzproot | -0,04 [rad]
Cmacw2ptip -0,04 [rad]
Swi 3,312 [m?]
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En las figuras 24 — 28 se pueden observar la graficas de estabilidad de cada una
de las contribuciones del avién arrojadas por el software desarrollado.

COEF. MOMENTO

-1.1
0

Simbolo | Medidas | Unidades
CL«hzD 6,875 [rad™]
Sy 3,6445 [m?]
Xach 5,661 [m]
hy 0,739 [m]
Ly 4,408 [m]
Np 3
d;g” 0,36 [rad™]
L, 2,369 [m]
z, 0,448 [m]
x 0 [rad]

CONTRIBUCION ALA

0.05 01

0.15

0.2 0.25
ALPHA (Rad)

Figura 24. Contribucion del ala
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COEF. MOMENTO

COEF. MOMENTO

CONTRIBUCION COLA HORIZONTAL
01 T T T I T l

i l 1 i 1 i
0 0.05 0.1 0.15 0.2 0.25 03 0.35
ALPHA (Rad)

Figura 25. Contribucién del estabilizador horizontal.
CONTRIBUCION FUSELAJE

0.16

0.14

0.12

0.1

0.08

0.06

0.04

0.02

i | ] i ]
0 0.05 0.1 0.15 0.2 0.25 03 0.35
ALPHA (Rad)

Figura 26. Contribucién del fuselaje.
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COEF. MOMENTO

CONTRIBUCION PLANTA MOTRIZ

1 | T T T T |
o :
— %
= 5
T :
= X
() X
= :
w :
w :
(=] 3
O :
0.4 i ! ] i 1 |
0 0.05 0.1 0.15 0.2 0.25 0.3 0.35
ALPHA (Rad)
Figura 27. Contribucién de la planta motriz.
CONTRIBUCIéN TOTAL DEL AVI(f)N
02 T T T T T T

i

i 1 1 i 1
0.05 01 0.15 0.2 0.25 03 0.35
ALPHA (Rad)

-1.8
0

Figura 28. Contribucién Total de la Aeronave.
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En los datos experimentales tomados de la bibliografia, el autor separa la
ecuacion general de estabilidad (ver ecuacion 0), dejando como factores

independientes los términos de Cy, Y Cy, , tal como se muestra en la figura 29.

Coefficients and Stability Derivatives (Stability Axes, Dimensionless’

Cp, 0.0270 0.0270 0.0605
Cp, 0 0 0
Cp, 0.380 0.121 0.547
Cr., ~0.171 —~0.096 ~0.396
Cy, 0.307 0.307 0.807
CL, 0 0 0
CL, 441 4.41 4.41
Cr, 1.7 1.7 1.7
Cr, 3.9 3.9 3.9
Co, 0.04 0.04 0.09
Cr, 0 0 0
Can, 0650 0,613 0611
Com, _5.57 7.27 -5.40
Cm, -15.2 124 114
Crny, 0 0 0

my, 0 0 0

Figura 29. Coeficientes de estabilidad longitudinal datos experimentaless.

Con estos factores y aplicando la ecuacion general, es posible realizar la grafica
representativa del comportamiento de estabilidad estatica longitudinal de la

aeronave segun los resultados experimentales, tal como lo muestra la figura 30.

® Airplane Flight Dynamics And Automatic Flight Controls By Jan Roskam
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Contribucion Total

0,3

a [rad]

Figura 30. Contribucién Total de la Aeronave.

En la figura 31 se puede observar la comparacion entre las graficas de
contribucion total arrojada por el software desarrollado y la realizada con los

resultados experimentales.

0,5

N
B R

-2,5

== Software Desarrollado == Datos Experimentales

Figura 31. Gréfica de Cm vs a arrojada por el software y el caso experimental
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Analizando dicha grafica comparativa, se pueden observar dos caracteristicas
fundamentales que definen el comportamiento de cada curva (figura 32), el
primero encerrado en el circulo verde es el coeficiente de momento cuando el
angulo de ataque es igual a cero, el cual tiene un valor experimental de 0,04 y de
0,0498 segun el software desarrollado, obteniendo un margen de error del
19,67%.

0,5

==g==Software Desarrollado == Datos Experimentales

Figura 32. Analisis Grafica de Cm vs a arrojada por el software y el caso experimental

La segunda caracteristica es la pendiente de cada grafica, observando la figura
32, se puede evidenciar que la tendencia experimental es lineal, mientras que, la
grafica arrojada por el software pierde su linealidad debido a la contribucién de la
planta motriz (ver tabla 3), entonces se debe analizar esta curva encontrando el
valor de su pendiente por secciones y realizar un promedio de ellas para efectos

de comparacién con el modelo experimental, tal como se evidencia en la tabla 12.
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Tabla 12.Pendiente por Secciones de la Gréfica Arrojada por el Software Desarrollado.

0 0,0498853
-2,10786246
1 0,01745 0,0131031
0,0349 -0,0400734
-3,84123782
2 0,05235 -0,107103
0,0698 -0,187408
3 0,08725 -0,27676 -5,12045845
0,1047 -0,37706
-6,25753582
4 0,12215 -0,486254
0,1396 -0,603308
-7,10045845
5 0,15705 -0,727211
0,1745 -0,856992
-7,72252149
6 0,19195 -0,99175
0,2094 -1,13069
-8,16389685
7 0,22685 -1,27315
0,2443 -1,41866
-8,50028653
8 0,26175 -1,56699
Sumatoria -48,8142579

Teniendo un promedio de la pendiente por secciones de la tendencia de la curva
arrojada por el software de -10,8476 rad-1, y un valor experimental de -7,27 rad-1,

obteniendo un margen de error aproximado del 28,2%.

Para entender mejor los margenes de error obtenidos en los resultados finales, es
necesario realizar un andlisis de diversos factores que pudieron afectar de manera

directa o indirecta el valor de dichos resultados, asi:
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Tal como se muestra en la seccién 5.3 - tabla 7, es necesario obtener una serie de
parametros geometricos y aerodindmicos para comenzar el analisis de estabilidad,
debido a que la informaciéon suministrada por el texto guia (figura 33) con respecto
a estas caracteristicas es muy limitada, se tuvieron que realizar basquedas en
manuales técnicos y en algunos casos la ayuda de programas especializados en
disefio para encontrar dichos pardmetros (figura 34).

Reference Geometry \—“%'

S (ft?) 174 v

T () 4.9

b (ft) 36.0

Flight Condition Data Climb Cruise Approach
Altitude, h (ft) 0 5,000 0
Mach Number, M 0.120 0.201 0.096
TAS, U {ft/sec) 133.5 220.1 107.1
Dynamic pressure, q (lbs/ft2) 21.2 49.6 13.6
C.G. location, fraction © 26.4 6.4 264
Angle of attack, o (deg) 5.4 0 4
Mass Data

W (ibs) 2,650 2,650 2,650
T, (slugft2) 948 948 948
Tyy, (slugft?) 1,346 1,346 1,346
Iz, (slugft2) 1,967 1,967 1,967
Lz, (slugft2) 0 0 0

Figura 33. Datos iniciales del andlisis experimental9

Figura 34. Proceso de extraccidn de informacién geométrica mediante software especializado en disefio.

o Airplane Flight Dynamics And Automatic Flight Controls By Jan Roskam
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En la figura 34, se presenta el método que se utilizd para extraer datos
aproximados de los pardmetros geométricos iniciales para el andlisis de la
contribucion del fuselaje, otros parametros que fueron extraidos de la misma
manera son: cuerda en la raiz y en la punta del ala y el estabilizador horizontal,
cuerda media aerodinamica en los dos componentes, localizacion de centros
aerodindmicos y de gravedad, zona humeda, incidencias, é&ngulos de
flechamiento, entre otros.

Con respecto a los parametros aerodinamicos, algunos tuvieron que ser asumidos
0 encontrados en bases de datos en la red, tales como: perfil aerodindmico del
ala (NACA 2412) con sus respectivas graficas de comportamiento aerodinamico,

perfil del estabilizador horizontal (NACA 0010) con sus respectivas gréaficas, etc.

Debido a que la mayoria de datos iniciales tuvieron que ser extraidos
manualmente, y algunos de ellos tienen un gran impacto en el comportamiento de

la aeronave, tales como:

1. La posicion del centro de gravedad, la cual tiene una gran probabilidad de
haber sido tomada en posiciones diferentes, ya que en la bibliografia de los
resultados experimentales, no se especifica de manera clara la posicion de
referencia o Datum Line y la distancia de ella al centro de gravedad, tuvo
que ser aproximada en base a manuales técnicos de este tipo de avion.

2. La posicién del centro aerodinamico del ala y del estabilizador, de las
cuales no se encontraron registros de su posicion exacta, tuvieron que ser

asumidos al 25% de la cuerda media aerodinamica respectiva.

Teniendo en cuenta que los valores numéricos de los resultados del software y del
caso experimental tienen una diferencia significativa, los dos casos coinciden en
que la aeronave Cessna 182 es estaticamente estable en su eje longitudinal, tal

como se evidencia en la figura 31.
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6.4 RECOMENDACIONES TEORICAS

Dependiendo el resultado del andlisis realizado por el usuario, ya sea que la
configuracion de la aeronave estudiada sea estable o inestable, el programa
automaticamente arrojara recomendaciones para mejorar el comportamiento de
estabilidad estatica longitudinal, que facilitara al investigador realizar ajustes

puntuales tales como:

6.4.1 Variacion del Centro de Gravedad

El centro de gravedad es una de las caracteristicas mas relevantes dentro del
andlisis de estabilidad ya que su distancia respecto al centro aerodinamico puede
incidir de forma directa en el comportamiento de la aeronave, como se puede ver

en la figura 35.

1. Very Stable 2. Stable 3. Less Stable 4. Neutral 5. Unstable
CG Positions —» 5% MAC 25% MAC 30% MAC 35% MAC BEHIND THE NP
\ / \ / N\ . P4
\\ f'/ ) L~ \\_ _//
Saucers / ‘\\ .\ \ -/l- /‘;;.—E»'
Steel Ball 3
Wing's MAC —>» —

Aerodynamic Center——» <¢—— Neutral Point
25% MAC 35% MAC

Figura 35. Respuesta de estabilidad con respecto a la pi)sicién del centro de gravedad con el centro
aerodinamico’’.

1% Basics of R/C Model Aircraft Design By Andy Lennon
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6.4.2 Variacion del Coeficiente Volumétrico del Estabilizador Horizontal

Es de vital importancia la configuracion que se le dé al estabilizador horizontal
(tamafio y envergadura) en relacion con la distancia que exista desde su centro
aerodinamico con respecto al centro de gravedad, ya que, el tamafio de esta
superficie es directamente proporcional al coeficiente volumétrico de la misma, y a
la fuerza de sustentacion generada por el estabilizador; entonces, sabiendo que el
momento o brazo generado por la cola es igual a la multiplicacion de la distancia
entre su centro aerodindmico y el centro de gravedad del avion por la fuerza
generada por el estabilizador horizontal, se debe encontrar una relacién precisa de
estos dos componentes para garantizar un momento suficiente para mantener la

aeronave controlable y sobre todo estable.
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7. CONCLUSIONES

= Debido a que la programacion del modelo matematico de estabilidad
estatica longitudinal se realiz6 en MATLAB, el cual es un software capaz de
generar codigos confiables y ademas ofrece la posibilidad de realizar
interfaz gréafica de usuario GUI, se pudo desarrollar una herramienta util y

confiable que trabaja de manera amigable con el usuario.

» El modelo matematico con el que se realiz6 la herramienta computacional
esta basado en una serie de ecuaciones, resultado de la resolucion de las
derivadas de estabilidad estatica y control, siendo divididas por las
diferentes partes que contribuyen al comportamiento de estabilidad sobre el
eje longitudinal del avién, involucrando también formulas empiricas y
graficas que fueron realizadas a partir de datos experimentales por
entidades y autores ya referenciados. Se logré asi un procedimiento
sencillo realizado por componentes principales, que luego se integra
mediante una ecuacion general y una grafica representativa de la

estabilidad del avion.

= Luego de haber realizado la verificacion de datos con un ejemplo realizado
de la forma tradicional, se obtuvieron datos similares, los cuales varian
dependiendo de la forma de ingreso de los parametros, es decir, cuando los
datos requeridos se encuentran en graficas que estan en funcion de varias
variables, entra en juego la exactitud del método que utilice el usuario para
interpolarlos o extrapolarlos visualmente. Por su lado, el software al tener la
capacidad de leer las lineas de tendencia de las graficas e identificar los
datos exactos por medio de los polinomios caracteristicos extraidos de las
mismas, proporciona datos con un margen de desviacion muy bajo y asi,
aumenta notablemente la precision de la informacion proporcionada por el

programa.
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= Las variaciones en los resultados obtenidos de expresiones algebraicas son
muy bajas, tal como se evidencia en la relacion de aspecto, angulo de
flechamiento, y taperado, las cuales presentan margenes de desviacion
comprendidos entre 0,0003 y 0,9 por ciento. Por lo contrario, la diferencia
en los resultados que fueron calculados a partir de informacion presentada
en graficas, tales como coeficientes de sustentacion, coeficientes de
arrastre o coeficientes de momento, se puede extender el rango de
desviacion entre los dos métodos de solucién (tradicional y computacional)

comprendidos entre 3y 15 por ciento.

= Para asegurar el correcto desempefio del software desarrollado, fue
necesario realizar una validacion de datos mediante la comparaciéon de sus
resultados con el comportamiento real de estabilidad estatica longitudinal
del avion Cessna 185 realizado de manera experimental, en un régimen de
vuelo subsoénico a 5000 pies con un angulo de ataque de 0 grados,
obteniendo resultados de coeficiente de momento cuando el angulo de
ataque es igual a cero, el cual tiene un valor experimental de 0,04 y de
0,0498 segun el software desarrollado, obteniendo un margen de error del
19,67%; la segunda caracteristica es la pendiente de cada gréfica, la cual
tiene un valor experimental de -7,27 rad-1 y de -10,84 rad-1 segun el
software, obteniendo un margen de error del 28,2%; Los margenes de
desviacion obtenidos en dichos resultados fueron consecuencia
principalmente de los parametros que fueron determinados a mano, tales
como distancias entre centros aerodinamicos y de gravedad, cuerdas,
diametros, etc; ademas de la informacidbn que debié6 ser asumida
(“guestimate”) por no ser suministrada por el autor o por los manuales de

operacion de la aeronave en estudio.
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= Ya que la fuente bibliografica donde se encontraron los analisis realizados
experimentalmente no especificaba independientemente la contribucion de
cada componente, solo fue posible realizar la comparacion de los

resultados de estabilidad totales del avion.

= Cuando se realizan estos andlisis de estabilidad de forma tradicional o
manual tienden a ser muy engorrosos, ya que el nimero de variables y
ecuaciones que comprenden estos modelos es muy elevado. En
consecuencia, también existe una alta probabilidad de error e inexactitud de
los resultados, ademdas del tiempo requerido para determinar si una
aeronave es estable o inestable y en qué grado. Los resultados obtenidos
“a mano”, suelen obtenerse en aproximadamente 48 horas, mientras que
utilizando el software desarrollado el tiempo se reduce aproximadamente a
15 minutos, partiendo de la suposicion de que el usuario conoce todos los

datos geométricos y aerodinamicos iniciales de la aeronave.

= El cddigo desarrollado en Matlab requiere el ingreso en repetidas ocasiones
de datos ya calculados por él mismo. La explicacién a esa peculiaridad esta
basada en la complejidad del proceso que se tiene que llevar a cabo para
incorporar cada parte del avion (ala, cola, fuselaje y planta motriz) al
analisis total de la estabilidad, ya que cada uno de estos componentes se
encuentra localizado en archivos de interfaz gréafica diferentes y no fue
posible que el software integrado compartiera algunos de los archivos

guardados en cada interfaz.
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= Luego de haber realizado el cddigo en Matlab se llegé a la conclusion que
debido a la cantidad de lineas de programacién y gran numero de
ecuaciones (ver secciones 2.3, 2.4, 2.5, 2.6), en algunos moédulos el proceso
puede llegar a ser confuso, por lo que fue necesario incluir una guia
detallada del software que describe el proceso con ventanas y graficas de
ayuda que permite al usuario seguir el procedimiento correcto y ordenado

para obtener resultados de una manera sencilla, rapida y precisa.
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8. RECOMENDACIONES

Para realizar adecuadamente cualquier investigacion o proyecto que
requiera la utilizacibn de este software, es necesario leer
detalladamente la guia de usuario proporcionada, y seguir lo alli
consignado.

Para comprender el significado teérico de fondo de cada variable, asi
como la interpretacion de los resultados finales, es importante tener
conocimientos béasicos en estabilidad y dindmica de vuelo de
aeronaves convencionales subsoénicas de ala fija.

Ya que es la primera version del software desarrollado, se recomienda
utilizar MATLAB R201la o una versidn superior, para no tener
inconvenientes de compatibilidad.
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10.ANEXOS
10.1 ANEXO A - GUIA DE USUARIO “RACAN STABILITIES”

La siguiente guia se hace como recomendacion y es imprescindible su buen uso,
para el funcionamiento correcto y una alta veracidad en los resultados arrojados
por el cédigo RACAN STABILITIES.

e EIl primer paso es dar clic en el archivo .m que tiene como nombre
racan_stabilities contenido en la carpeta del programa, al realizar y correr
la GUI, se obtendra la ventana que se evidencia en la figura 1, esta ventana
contiene las diferentes partes del aviébn, como son: ala, cola horizontal,
fuselaje, planta motriz, ayudas geométricas y contribucion total del avion.

. |
racan_stabilities ,AE',.‘ E @

ANALISIS DE ESTABILIDAD ESTATICA LONGITUDINAL

COLA HORIZONTAL ¥

AYUDAS GRAFICAS

Figura 1.
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e En cada una de las ventanas visibles en la figura 1, al dar clic se pueden
obtener las hojas donde se ingresan los datos y coeficientes necesarios
para la simulacién, dichas hojas son correspondientes a:

Ala.

Cola horizontal.

Fuselaje.

Planta motriz.

Contribucion total del avion
Ayudas gréficas.

YVVVYYY

En cada una de estas hojas el proceso es ingresar en las casillas los datos
de entrada y dar clic en el boton calcular.

El fuselaje va a tener un trato especial debido a su extenso desarrollo por lo
cual después de seleccionar la casilla de la figura 1, se obtendra una
ventana diferente a las demas como se puede ver en la figura 4.

[ .
Bl racan ala

ANALISIS ESTABILIDAD ESTATICA LONGITUDINAL

ALA

SUPERFICIE ALAR [m*2] DENSIDAD [Kg/m®3]

ENVERGADURA [m] PES0 [Kal
CUERDA EN LA PUNTA [m] DIAMETRO DE LA HELICE [m]
CUERDA EN LA RAIZ fm] CUERDA EH EL 75% DEL RADIO DE LA HELICE [m]
FLECHA EN BORDE DE ATAQUE [rad] POTENCIA [HF]
ANGULO DONDE EL PERFIL NO SUSTENTA [rad] EFICIENCIA DE LA HELICE
COEFICIENTE DE MOMENTO DEL PERFIL RAIZ CUERTA EN LA RAIZ ZONA HUMEDA [m]
COEFICIENTE DE MOMENTO DEL PERFIL PUNTA CUERDA EN LA PUNTA ZONA HUMEDA [m]

PENDIENTE DE SUSTENTACIGH 2D [rad*1] SUPERFICIE ZONA HUMEDA [m"2]

CALCULAR
COEF. DE MOMENTO DE LA COLA SIN FLANTA MOTRIZ

(COEF. DE MOMENTO DEL ALA SIN PLANTA MOTRIZ

UBICACION DEL CENTRO DE GRAVEDAD [m]
UBICACION DEL CENTRO AERODINAMICO [m]

ENVERGADURA ZONA HUMEDA [m] (COEF. DE MOMENTO DEL FUSELAJE SIN PLANTA
MOTRIZ

VARIACION DEL COEF. DE SUSTENTACION DEL ALA VARIACION DEL COEF. DE MOMENTO DEL ALA

RELACION DE ASPECTO FLEGHA EN G/4 [rad]
TARERADD (COEFICIENTE DE MOMENTO DEL ALA
FLECHA EN G/2 [rad] COEFICIENDE DE SUSTENTACION
PENDIENTE DE SUSTENTACION DEL ALA [rad®-1] COEFICIENTE DE MOMENTO SIN PLANTA MOTRIZ

PENDIENTE DE SUSTENTACION A 0 GRADOS

CUERDIA MEDIA RERODINAMICA

(COEFICIENTE DE MOMENTO TOTAL _

o
o

Figura 2.
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) racan_cola_2

ANALISIS DE ESTABILIDAD ESTATICA LONGITUDINAL TR TR

COLA HORIZONTAL

SUPERFICIE COLA [m*2] RELACION DE PRESIONES.

ENVERGADURA DE LA COLA [m] SUPERFICIE ALAR [m]

CUERDA EN LA PUNTA DE LA COLA [m] CUERDA EN LA PUNTA DEL ALA [m]

‘CUERDA EN LA RAIZ DE LA COLA[m] CUERDA EN LA RAIZ DEL ALA [m]

FLECHA EN BORDE DE ATAQUE [rad] DISTANCIA ENTRE CENTROS AERODINAMICOS [m]

ANGULO DONDE EL PERFIL NO SUSTENTA COLA DISTANCIA ENTRE CUERDAS MEDIAS [m]

INCIDENCIA DEL ALA [rad | ENVERGADURA DEL ALA [m]

INCIDENCIA DE LA COLA [rad] FLECHA EN BORDE DE ATAQUE DEL ALA [rad]

PENDIENTE DE SUSTENTACION DEL PERFIL COLA DIAMETRO DE LA HELICE [m]
TradA-41
UBICACION DEL CENTRO DE GRAVEDAD [m] DENSIDAD [Kgim*3]

UBICACION DEL CENTRO AERQDINAMICO [m] PENDIENTE DE SUSTENTACION DEL ALA [rad*-1]

ROIERERIED VARIACION DEL COEFICIENTE DE FUEZA VERTICAL
‘CON RESPECTO AL ANGULO DE ATAQUE CUANDO
Te=0
PESO [Kg]

EFICIENCIA DE LA HELICE

ANGULO DONDE EL PERFIL NO SUSTENTA ALA [rad]

DATOS DE SALIDA

RELACION DE ASPECTO PENDIENTE DE SUSTENTACION A O GRADOS

TAPERADO (COEFICIENTE DE SUSTENTACION DE LA COLA

FLECHA EN C/2 [rad] DOWNWASH

FLECHA EN C/4 [rad] ‘COEFICIENTE DE MOMENTO DE LA COLA

PENDIENTE DE SUSTENTACION DE LA COLA 'COEFICIENTE DE MOEMENTO A 0 GRADOS
Fracia a1
CUERDA MEDIA AERODINAMICA 'COEFICIENTE DE MOMENTO SIN PLANTA MOTRIZ

COEFICIENTE VOLUMETRICO DE LA COLA COEFICIENTE DE MOMENTO TOTAL

SOBRE-PRESION EN COLA HORIZONTAL EFECTO DE DOWN-WASH SOBRE LA COLA

Figura 3.

n union_fuselaje_2

ANALISIS DE ESTABILIDAD ESTATICA LONGITUDINAL

FUSELAJE

SECCION 1

SECCION 2

SECCION 3

CONTRIBUCION TOTAL

Figura 4.
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u planta_motriz_2

PLANTA MOTRIZ

TOS DE ENTRAI

VARIACION DEL COEFICIENTE DE FUERZA VERTICAL
CON RESPECTO A ALPHA [rad*-1]
DIAMETRO DE LA HELICE [m]

DISTANCIA HORIZONTAL DE LA HELICE HASTA EL CG
[m]

DISTANCIA VERTICAL DE LA HELICE HASTA EL CG [m] COEFICIENTE DE MOMENTO

CALCULAR

POTENCIA [HP]
PENDIENTE DE SUSTENTACION A 0 GRADOS
PENDIENTE DE SUSTENTACION 3D DEL ALA [rad*-1]
PESO [kg]

SUPERFICIE ALAR [m*2]

CUERDA MEDIA AERODINAMICA DEL ALA
EFICIENCIA DE LA HELICE

DENSIDAD DE VUELO [kgim*3]

Figura 5.

u centribucion_tetal_avion

CONTRIBUCION TOTAL DE LA AERONAVE

COEFICIENTE DE MOMENTO TOTAL DEL ALA

COEFICIENTE DE MOMENTO TOAL DE LA COLA
COEFICIENTE TOTAL DEL AVION

COEFICINTE DE MOMENTO TOAL DE LA PLANTA MOTRIZ

COEFICIENTE DE MOMENTO TOTAL DEL FUSELAJE

VISUALIZACION DE DATOS

Figura 6.
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AYUDAS GRAFICAS

ANGULO DE ATAQUE ENVERGADURA

AREA DE ZONA HUMEDA FLECHAMIENTO EN C2

\ \
\ \
CUERDA EN LA RAEZ ‘ FLECHAENLE. ‘

CUERDA EN LA PUNTA ‘ DISTANCIA VERTICAL ENTRE CENTROS AERODINAMICOS ‘

DIAMETRO HELICE ‘ DISTANCIA ENTRE HELICE ¥ CENTRO AERODINAMICO ‘

UBICACION DEL CENTRO AEROINAMICO ‘ CUERDA MEIDA AERODINAMICA ‘

\
\
\
\
CUERDA DE ZONA HUMEDA ‘ ‘D\STANCIA HORIZONTAL ENTRE CENTROS AERDDINAM\CUS‘
\
\
\

UBICACION DEL CENTRO DE GRAVEDAD VARIACION DEL COEFICEENTE DE FUERZA VERTICAL CON RESPECTO A EL ANGULO DE ATAQUE

Figura 7.

Al ingresar en la ventana correspondiente al fuselaje (figura 4), se ven
cuatro botones:

» Seccion 1.

» Seccion 2.

» Seccion 3.

» Contribucién total.

Seleccionando cada una de las secciones se obtiene tres hojas diferentes
las cuales se pueden visualizar en las figuras 8-10.

La contribucion total del fuselaje es donde el usuario debe digitar los
diferentes valores de coeficientes de momento, como se puede ver en la
figura 11, y asi obtener el valor total de momento producido por el fuselaje.
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seccion_1

ANALISIS ESTABILIDAD ESTATICA LONGITUDINAL

FUSELAJE

CALCULAR

Figura 8.

E seccion 2 o] = =

ANALISIS ESTABILIDAD ESTATICA LONGITUDINAL

FUSELAJE

CALCULAR

Figura 9.
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ANALISIS ESTABILIDAD ESTATICA LONGITUDINAL

FUSELAJE

Push Button

Figura 10.

n contribucion_fuselaje_total 2

CONTRIBUCION TOTAL FUSELAJE

COEFICIENTE DE MOMENTO SECCION 1
COEFICIENTE DE MOMENTO A 0° SECCION 1
EIEREATER IR BT SRR L COEFICENTE DE MOMENTO TOTAL
CALCULAR
COEFICIENTE DE MOMENTO SECCION 3

COEFICIENTE DE MOMENTO A 0° SECCION 3

Figura 11.

e En la ventana correspondiente a la figura 6, es donde se va a realizar el
calculo del coeficiente de momento total del avidbn. En ésta ventana a
diferencia de las demas no se ingresara ningun dato en los cuadros en
blanco, simplemente hay que dar clic de en el boton calcular, después de
estar abierta.
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Una vez se haga esto, se desplegaran 4 ventanas correspondientes a ala,
cola horizontal, fuselaje y planta motriz, las cuales tendran q ser digitadas
de nuevo con la particularidad de que apenas se lleve cada una de estas y
se de calcular, la ventana se cerrara automaticamente arrojando el
resultado directamente a la ventana ilustrada en la figura 4.

Este procedimiento se debe llevar a cabo en todas las ventanas teniendo en
cuenta un orden especifico (ala, cola, fuselaje, planta motriz), después de
dar calcular en la planta motriz se obtendra el valor del coeficiente de
momento total del avion y la grafica de comportamiento con respecto al
angulo de ataque.

Cada una de las ventanas correspondientes a las figuras 2-7 (incluyendo la
explicacion del fuselaje y contribucion total) en el instante de proceder al
céalculo van a arrojar una grafica del comportamiento de dichos
componentes (ala, cola, planta motriz, fuselaje) en donde se relaciona el
angulo de ataque con el coeficiente de momento total de cada componente,
figura 12.

Figure 1 == o=
File Edit View Insert Tools Desktop Window Help ~
DN He | | BDE s - |2 0OE jumi

2045 = 0%
204 E
2035 e
203 e
2025 e
202} E
2015 e
201k e
2.005 | e
oL i
19953 0.3 0.2 o1 0 0.1 0.2 0.3
Figura 12.

En el modulo de ayudas geométricas el usuario podra ver una serie de
botones en donde encontrara diferentes imagenes que ilustran las
definiciones de la mayoria de los términos de entrada, figura 7.

Estas imagenes se pueden ver seleccionando uno de los botones que el
usuario desee, consultar esta seleccion le va a poner a la vista cada una de

las explicaciones correspondientes como se puede evidenciar en la
figura 13.
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AYUDAS GRAFICAS

ayuda_1 e =d

ANGULO DE ATAQUE

AREA DE ZONA HUMEDA

CUERDA EN LA RAZ

CUERDA EN LA PUNTA

CUERDA DE ZONA HUMEDA

DIAMETRO HELICE

UBICACION DEL CENTRO AEROINAMICO

UBICACION DEL CENTRO DE GRAVEDAD

Figura 13.

Para complementar la guia del procedimiento que el usuario debe seguir, a
continuacion, se integra un ejemplo practico de la realizacién de un analisis
correcto en RACAN STABILITIES:
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Ejemplo de Analisis de Estabilidad Estéatica longitudinal de la aeronave
Embraer EMB 312 Tucano usando el software RACAN STABILITIES

e Abrir MATLAB, ir al icono “GUIDE”

e Dar clic en la pestafia “OPEN EXISTING GUI” y buscar la unidad de CD -

ROOM

e Reproducir CD-ROOM *“tesis” y Abrir carpeta “RACAN STABILITIES-FIJO”

e Ejecutar archivo racan_stabilities.fig

e En el menu principal dar clic en el boton “ALA” y digitar los siguientes

valores de entrada:

Caracteristica Valor
Superficie Alar 19.3836
Envergadura 11.14
Cuerda en la Punta 1.04
Cuerda en la Raiz 2.44
Flecha en el Borde de Ataque 0.075
Angulo donde el Perfil no Sustenta -0.026
Coeficiente de Momento del Perfil raiz -0.05
Coeficiente de Momento del Perfil punta -0.05
Pendiente de Sustentacién 2D 6.875
Ubicacién del Centro de Gravedad 3.3
Ubicacién del Centro Aerodindmico 2.93
Envergadura Zona Himeda 2.2
Densidad 0.466
Peso 2950
Diametro de la Hélice 2.2
Cuerda en el 75% del Radio de la Hélice 2.25
Potencia 562.5
Eficiencia de la Hélice 0.88
Cuerda en la raiz Zona Hiumeda 2.303
Cuerda en la Punta Zona Himeda 2.303
Superficie Zona Hameda 5.06

e NOTA: dejar en blanco las ultimas tres
coeficientes de momento sin planta motriz.
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e Dar clic en el boton “calcular” (la grafica arrojada en este momento no
corresponde a la contribucién total del ala) y continde con el procedimiento.

e Cerrar la grafica arrojada y minimizar la ventana del médulo “ala”.

e Dirigirse al menu principal.

e Abrir médulo de la cola horizontal, dando clic en el botén “cola horizontal”, y
digitar los siguientes datos de entrada:

Caracteristica Valor
Superficie Cola 4.601
Envergadura cola 4.68
Cuerda en la Punta de la Cola 0.65
Cuerda en Raiz de la Cola 1.32
Flecha en Borde de Ataque Cola 0.3752
Angulo donde el Perfil no Sustenta Cola -0.026
Incidencia del Ala 0.0436
Incidencia de la Cola 0
Pendiente de Sustentacion del Perfil Cola 6.875
Ubicacion del Centro de Gravedad 3.3
Ubicacion del Centro aerodindmico 7.55
Potencia 562.5
Eficiencia 0.88
Angulo donde el Perfil no Sustenta Ala -0.026
Relacién de Presiones 1
Superficie Alar 19.3836
Cuerda en la Punta del Ala 1.04
Cuerda en la Raiz del Ala 2.44
Distancia entre Centros Aerodinamicos 4.62
Distancia entre Cuerdas Medias 0.2
Envergadura del Ala 11.14
Flecha en Borde de Ataque del Ala 0.075
Diametro de la Hélice 2.2
Densidad 0.466
Pendiente de Sustentacion del Ala 491134
Variacion del Coeficiente de Fuerza Vertical cuando Tc es igual a cero. | 0.00235
Peso 2950

e Dar clic en calcular y verificar los siguientes valores de salida:
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Cerrar la grafica arrojada y minimizar la ventana del médulo “cola horizontal”.
Dirigirse al menu principal.
Hacer clic en el botén “Planta Motriz” y digitar los siguientes valores:

Caracteristica Valor
Relacién de Aspecto 4.76036
Taperado 0.492424
Flecha en c/2 0.24589
Flecha en c/4 0.31189
Pendiente de Sustentacion de la Cola 4.32781
Cuerda Media Aerodinamica 1.02297
Coeficiente Volumétrico de la Cola 0.550101
Sobrepresion en la Cola Horizontal 1.25762
Pendiente de Sustentacion a 0 grados 0.112523
Coeficiente de Sustentacion de la Cola 0.411142
Downwash 0.431343
Coeficiente de Momento de la Cola 0.103876
Coeficiente de Momento a 0 grados 0.130541
Variacion del Coeficiente de Momento sin Planta Motriz 1.35382
Coeficiente de Momento Total 0.0266652
Efecto de Downwash sobre la Cola 0.658461

Caracteristica Valor
Variacion del Coeficiente de Fuerza Vertical con respecto a Alfa. 0.35
Diametro de la Hélice 2.2
Distancia Horizontal desde la hélice hasta C.G 2.83
Distancia Vertical desde la hélice hasta C.G 0.25
Potencia 562.5
Pendiente de Sustentacién del Ala a Cero Grados 0.127695
Pendiente de Sustentacion 3D del Ala 491134
Peso 2950
Superficie Alar 19.3836
Cuerda Media Aerodindmica del Ala 1.83385
Eficiencia de la Hélice 0.88
Densidad 0.466
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e Dar clic en calcular, minimizar la grafica arrojada y verificar los siguientes
valores de salida:

Coeficiente de Momento Total 0.214672

e Minimizar el médulo de planta motriz y dirigirse al menu principal.
e Abrir el médulo de la contribucion del fuselaje,
e Dar clic en el botén “seccion 17, y digitar los siguientes valores:

Caracteristica Valor
Cuerda Media Aerodinamica 1.83385
Superficie Alar 19.3836
Cuerda en la raiz del Ala 2.44
Promedio de Incidencia del Fuselaje 0.107
Angulo del Fuselaje para que el Ala no Sustente -0.026
Longitud del Fuselaje 9.51
Diametro Mayor del Fuselaje 1.058

Para completar este mddulo se deben introducir los siguientes datos por division:

Shisls Diametro del fuselaje al | Tamafio de | Distancia desde el L.E hasta
cuadrado Division mitad de cada Division
1 1.0120 0.363 0.363
2 0.9506 0.363 0.563
3 0.8760 0.363 0.938
4 0.7887 0.363 1.314
5 0.6822 0.363 1.669
6 0.5670 0.363 2.065
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e Dar clic en calcular y verificar los siguientes datos de salida:

Coeficiente de | Coef. De Momento

Divisién | Upwash Momento a 0 grados

1 2.98463 1.46378 0.0297558

2 2.37395 1.16424 0.0279505

3 1.59515 0.825227 0.025757

4 1.17767 0.623462 0.0231901

5 0.993238 0.493603 0.0200587

6 0.882813 0.387522 0.0166715

Coeficiente de Momento Total 0.219085

Coef. De Momento a 0 grados Total

8.96056e-005

e Minimizar la ventana de la seccién 1;
e Abrir la seccibn 2 y digitar los siguientes datos:

Caracteristica Valor
Superficie Alar 19.3836
Cuerda Media Aerodinamica 1.83385

Para completar este mddulo se deben introducir los siguientes datos por division:

Diametro del
- _ Tamafo de

Divisién fuselaje al L
Division

cuadrado
1 1.0691 0.349
2 1.1088 0.349
3 1.1193 0.349
4 1.0887 0.349
5 0.9920 0.349
6 0.8482 0.349
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e Dar clic en el botén “calcular” y verificar los siguientes datos de salida:

L Coeficiente de
Division
Momento
0.373116
0.386971
0.390636
0.379956
0.346208

0.296022

o g | Wl N

Coeficiente de Momento Total 0.0960203

e minimizar la ventana de la seccién 2;
e Abrir el mddulo de la seccién 3 e ingresar los siguientes valores:

Caracteristica Valor
Cuerda en la raiz del Ala 2.44
Superficie Alar 19.3836
Cuerda Media Aerodindmica 1.83385
Promedio de Incidencia del Fuselaje 0.107
Angulo del Fuselaje para que el Ala no Sustente -0.026
Longitud del Fuselaje 9.51
Didmetro Mayor del Fuselaje 1.058
Distancia desde el T.E hasta el centro
Aerodinamico de la Cola 3:258
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Para completar este modulo se deben introducir los siguientes datos por division:

- Diametro del fuselaje Tamafio de Distancia desde el T.E hasta
al cuadrado Division mitad de cada Division
1 0.8482 0.573 0.287
2 0.6855 0.573 0.86
3 0.5329 0.573 1.433
4 0.4096 0.573 2.007
5 0.3237 0.573 2.58
6 0.2809 0.573 3.153

e Dar clic en el botén “calcular” y verificar los siguientes resultados:

Coeficiente de Coef. De Momento a 0
Divisién | Downwash Momento grados
1 -0.00721344 -0.00350587 0.0393675
2 -0.0216152 -0.00849026 0.0318161
3 -0.0360169 -0.0109978 0.0247335
4 -0.0504438 -0.0118392 0.0190108
5 -0.0648456 -0.0120276 0.0150239
6 -0.0792473 -0.0127553 0.0130374
Coeficiente de Momento Total -0.00263442
Coef. De Momento a 0 grados Total 8.9359e-005

e minimizar la ventana de la seccion 3;
e Abrir el modulo de la contribucion total del fuselaje, y digitar los siguientes
valores:
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Caracteristica Valor

Coeficiente de Momento Seccién 1 0.219085

Coeficiente de Momento a cero grados seccion 1 0.00008960
Coeficiente de Momento Seccién 2 0.0960203
Coeficiente de Momento Seccion 3 -0.00263442

Coeficiente de Momento a cero grados seccién 3 0.000089359

e Dar clic en el boton calcular para visualizar la contribucion total del fuselaje
con su respectiva grafica y verificar el siguiente resultado:

Coeficiente de Momento Total 0.0192036

Sumatoria de Variacion de Coeficientes de fuselaje sin planta motriz 0.312471

e Minimizar este médulo y abrir nuevamente el modulo de la contribucion del
ala, minimizado anteriormente, y completar las tres casillas en blanco con
los siguientes valores ya calculados:

Caracteristica Valor
Variacion del Coef. De Momento del Ala sin Planta Motriz 0.990917
Variacion del Coef. De Momento de la Cola sin Planta Motriz 1.35382

Variacion del Coef. De Momento del Fuselaje sin Planta Motriz 0.312471
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e Dar clic en calcular y verificar los siguientes datos de salida del ala:

Caracteristica Valor

Variacion del Coeficiente de Sustentacion del Ala 0.00824264
Relacion de Aspecto 6.4023
Taperado 0.42623
Flecha en c/2 -0.0504894
Pendiente de Sustentacion del Ala 491134
Pendiente de Sustentacion a cero grados 0.127695
Variacién del Coeficiente de Momento del Ala -0.00145076
Flecha en c/4 0.0123037
Coeficiente de Momento del Ala -0.0380934
Coeficiente de Sustentacién 0.466577
Variacién del Coeficiente de Momento sin Planta Motriz 0.990917
Cuerda Media aerodindmica 1.83385
Coeficiente de Momento Total 0.056256

Minimizar la ventana del ala y dirigirse al menu principal (asegurarse que

todas las ventanas estén minimizadas).

Abrir el médulo de Contribucién Total y dar clic en calcular.
Repetir el proceso de ingreso de valores para cada una de las ventanas

emergentes (respetar el orden, Ala, Cola, Fuselaje y Planta motriz);

verificar el siguiente resultado:

Coeficiente de Momento Total del Avion

0.315858
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