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DESCRIPCION DEL TRABAJO: Estudio del rendimiento aerodinamico y de estabilidad si se implementa un
ala de envergadura variable a una aeronave tipo planeador de entrenamiento categoria utilitaria.

LINEAS DE INVESTIGACION: Vehiculos Aeroespaciales

FUENTES CONSULTADAS: (Anderson, 1999) (Contreras Pefiaranda , Ruge Montilla, Gaitan Aroca , & Cala
Sanchez , 2008) (European Aviation Safety Agency, 2009) (Federal Aviation Administration, 2013) (Finch, 1978)
(Frati, 1946) (Fédération Aéronautique Internationale, 2014) (Gevers Aircraft, Inc. ) (Harwood, 1975) (Hoerner,
1965 (Lert, 1976) (McGowan, Vicroy, Busan, & Hahn, 2003) (PERKINS & HAGE, 1949) (Pajno, 2006) (Pamadi,
2004) (REGLAMENTOS AERONAUTICOS DE COLOMBIA) (Raymer, 1989) (Sadraey M. , 2009) (Silva
Molina & Garcia Avila, 2013) (Thomas , 1993) (U.S. Department of Transportation Federal Aviation
Administration, 2015) (USA SOARING TEAM, 2004) (VOJSKO, 2012) (reddit AVIATION, 2015).
CONTENIDOS: En este documento se encuentra el desarrollo del rendimiento aerodinamico y de la estabilidad
estatica y dindmica correspondientes a un planeador de entrenamiento si a este se le implementa un ala de
envergadura variable, de manera que sea posible encontrar el comportamiento de la aeronave y por tanto las ventajas
y desventajas de modificacion en la superficie alar.

METODOLOGIA: Es de caracter empirico-analitico, con un enfoque metodoldgico con base a la implementacion
de un ala de envergadura variable a un planeador de entrenamiento categoria utilitaria.

12. CONCLUSIONES: 1)La envergadura 6ptima para que la aeronave ATLAS | modificada con ala telescépica

alcance su maximo rendimiento es 23,6m es decir que este parametro aumenta 23,3% con respecto a la envergadura
original de 18m. 2)Se demostré que, por medio del concepto de ala telescopica, se puede incrementar la eficiencia
del planeador pues la eficiencia de la aeronave con el ala retraida es 36,9 y con el ala extendida es 41,52, es decir,
un 11,8% mas que con la envergadura de 18m. 3)Durante la etapa de planeo, se encontrd que es mas beneficioso
tener el ala del planeador retraida ya que en esta condicion la aeronave cuenta con mayor velocidad que con el ala
extendida lo que le permite volar de una térmica a la otra en un periodo de tiempo mas corto de manera que el
piloto tome rapidamente mayor provecho de la siguiente corriente ascendente sin perder gran altura. 4) Se
determiné que el uso del ala extendida es fundamental en vuelos en espiral y por tanto en el ascenso en térmicas,
ya que, el incremento en la superficie alar permite obtener un aumento mayor al 60% en la tasa de ascenso y una
tasa de descenso menor al 50% en comparacion al ala retraida en los tres tipos de térmica. 5) Se encontré que, si
el Gnico pardmetro por variar es la envergadura alar, la aeronave no es estable longitudinalmente. Sin embargo,
también se encontr6 que la aeronave llega a ser estable longitudinal y lateralmente si se incrementa el area
superficial del estabilizador horizontal un 193%. 6) EIl planeador ATLAS | modificado con el ala extendida y
retraida es estable longitudinalmente dado el resultado del analisis de estabilidad estatica (pendiente del coeficiente
de momento de cabeceo: -2.4271rad-1, -2.6651rad-1) por lo tanto el planeador va a ser mas estable con el ala
retraida, ya que al extender el ala genera un momento mayor que desestabiliza la aeronave. 7) La estabilidad
estatica direccional del planeador Atlas | con el ala extendida es de 0,0265 y con el ala retraida es de 0,0477, lo
que indica que el ala extendida no va a ser tan estable como cuando esta el ala retraida ya que al tener mayor
superficie en contacto genera un mayor momento de guifiada desestabilizante. 8) La estabilidad estatica lateral
para el Atlas | con el ala extendida es de -0,0035 y con el ala retraida es de -0,0023 esto indica que la aeronave es
estable en los dos casos, a pesar de esto el planeador con el ala extendida genera un mayor momento
desestabilizante. 9) Respecto a la estabilidad dinamica se encontr6 que el planeador Atlas | con el ala extendida y
retraida ser4 estable longitudinalmente y lateralmente. En el caso de la estabilidad dindmica lateral el ala extendida
duplica el efecto amortiguado comparado con el ala retraida y la frecuencia de oscilacion serd mayor cuando el
planeador se mantenga en esta configuracion.
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INTRODUCCION

Desde el inicio de la aviacion se ha buscado la forma mas eficiente para aumentar el rendimiento
de una aeronave haciendo uso de los planeadores pasando por los primeros dibujos de Leonardo
Da Vinci, asi como, los lanzamientos desde colinas en Alemania de Otto Lilienthal, hasta el primer
vuelo a motor de los Hermanos Wright. En el presente, la implementacion de planeadores se ha
hecho evidente en el campo de la aviacion deportiva. En Colombia, este campo se limita al uso y
mantenimiento de planeadores méas no a la parte de disefio o profundizacion de estudios de

rendimiento aerodindmico o de estabilidad de los mismos.

El presente documento busca informar al lector acerca del desarrollo del proyecto de grado
‘ESTUDIO DEL RENDIMIENTO AERODINAMICO Y DE ESTABILIDAD SOBRE LA
IMPLEMENTACION DE UN ALA DE ENVERGADURA VARIABLE PARA UNA
AERONAVE TIPO PLANEADOR DE ENTRENAMIENTO CATEGORIA UTILITARIA’ con
base en el disefio del planeador ATLAS | realizado en la Universidad de San Buenaventura. El
documento inicia dando la definicion de Planeador segln la norma colombiana, seguido de la
definicién de rendimiento y las formas de aumento del mismo como por ejemplo, el incremento de
la sustentacién, lo cual se logra teniendo valores mas altos en la densidad, coeficiente de
sustentacion, velocidad o area alar; se aborda en un principio la longitud del ala puesto que, al
hablar de aeronaves para vuelo a vela, es el parametro mas importante para conseguir una mayor
relacion de aspecto, permitiendo dar un abrebocas a la aplicacion de una envergadura variable, que
finalmente es la forma en que se busca aumentar el rendimiento aerodindmico del planeador
descrito en el trabajo de grado ‘DISENO DETALLADO DE UN PLANEADOR DE ALTO
RENDIMIENTO PARA INSTRUCCION’ Teniendo en cuenta una condicion de ala extendida y
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otra de ala retraida durante la etapa de vuelo de crucero se pretende identificar si bajo estas
circunstancias la aeronave se mantiene estable estatica y dinamicamente. Para cumplir este Gltimo
propdsito se determino el porcentaje de extension de envergadura, ademas de realizar un estudio
de rendimiento aerodinamico y de estabilidad estatica y dindmica de la aeronave en dos condiciones
de envergadura (extension y retraccion). Teniendo en cuenta lo anterior, se tuvo como fin dltimo

Ilevar a cabo la completa realizacion del estudio y la elaboracidn un articulo que sea publicable.



1. ANTECEDENTES

A continuacion, se presentan de manera breve las investigaciones que se han realizado sobre las

alas de geometria variable, ademas de informacion acerca del planeador ATLAS I.

Ivan Makhonine, desarrollo el ala telescopica MAK-10 que vold por primera vez en agosto de
1931. El ala tenia tres partes principales que se deslizaban una sobre otra para cambiar la
envergadura del ala y area: en operacion, este avién cambia su envergadura alar 162% (de 13
metros a 21 metros) mientras el area del ala cambia 157% (de 21 a 33 metros cuadrados) (Le Fana
de I'Aviation, 1975). En 1937, Charles Gourdeou, disefid la que habria sido la primera aeronave de
guerra de geometria variable conocida como Gourdeou G-11 C1, pero nunca se construyd. En 1937
en la unién soviética se desarrollo el Baksaev LIG-7 el cual tenia dos dimensiones en el plano
operacion y seis secciones amplias de cuerda de 50 cm de ancho extendidas desde el fuselaje a 2/3

de la envergadura .

Otro tipo te geometria variable es el cambio del angulo de flechamiento, el cual es comdn ver en
aeronaves militares como el F-14 Tomcat, American B-1, The Eurepan Tornado y MiG-23/27. Se
encuentran también las puntas de ala caidas del XB-70 Valkyrie de 1964, que en condiciones
supersonicas aumentan la estabilidad direccional y arrastre a través de la captura de sustentacion

por efectos de compresibilidad y también reduce el pitch down.

A lo largo de la década de 1970 la Universidad de Stuttgart y los miembros de la Akaflieg de la

misma universidad fueron proponentes del ala telescopica como solucion al “performance soaring”



Yjunto con la propuesta de la Universidad de Braunschweing sobre el uso de flaps de area cambiante
(Thomas, 1993). El planeador disefiado con este tipo de ala, el fs-29 mostrado en la Figura 1, es el
unico de esta clase y vol6 por primera vez el 15 de junio de 1975 (Thomas, 1993). Su envergadura
minima es de 13.3 metros y la maxima es de 19 metros (ver Figura 1). Sus primeros dos vuelos se
hicieron con el ala completamente extendida, de esta manera vol6 durante 2 horas y 20 minutos y
algunas de las mediciones que se lograron hacer fueron: una tasa de roll promedio de 5.3 segundos
a 95 km/h de 45 a 45°, con los frenos de aire abiertos se obtuvo una tasa de descenso vertical de 3
m/s a 80 km/h y de 4.5 m/s a 100 km/h. El aviso de perdida ocurrio a los 72-75 Km/h y a los 68
Km/h la maquina empez6 a encabritar sin suficiente potencia, esto fue facilmente recalculado con
un control ligero del alerdn y del rudder. En térmicas la aeronave demostro ser ligera y facil de
controlar en los tres ejes a pesar de tener alas rigidas. Durante el tercer vuelo, la envergadura fue
reducida a su minimo (13.3 m) por primera vez; el control de los alerones incremento, pero no

fueron necesarias la aplicacion de fuerzas extraordinarias.

| i |
R j]
| = e— j:—; ll L — ——

Figura 1 Planeador de ala telescépica fs 29

1 performance Soaring hace referencia al cubrimiento de una distancia determinada en el menor tiempo posible. (Lert,
1976)



En 1997, Gevers Aircraft, Inc., desarrollo la aeronave Génesis, cuya ala estd compuesta por una
seccion del ala central para altas velocidades con secciones completamente retractiles de alta
sustentacion, las cuales se mueven en direccion de la envergadura (Gevers Aircraft, INC.). No

existen evidencias de gque esta aeronave haya volado por lo que no hay datos de ensayos en vuelo.

En el afio 2008 se creo la tesis de grado ‘DISENO DETALLADO DE UN PLANEADOR DE
ALTO RENDIMIENTO PARA INSTRUCCION’ en la cual se describe el proceso de disefio del
planeador ATLAS I, caracteristico por ser una aeronave sin motor de alto rendimiento para dos
pasajeros y por tener una estructura disefiada en materiales compuestos. Los autores afirman que
obtuvieron un coeficiente de planeo de aproximadamente 43:1, pero el valor que estos autores
definieron fue recalculado en el trabajo de grado ‘ANALISIS AERODINAMICO EN CFD DEL
PLANEADOR ATLAS M-1’, donde aparentemente el verdadero rendimiento de esta aeronave es
1:25. En los calculos realizados de estabilidad y control, los primeros disefiadores afirman que el
planeador se comportaria de forma estable y controlable ya que compararon tales valores con el

planeador ASW22 y sus datos fueron similares.



2. DESCRIPCION Y FORMULACION DEL PROBLEMA

El interrogante desde los inicios de la aviacion ha sido de qué manera hacer mas eficientes las
aeronaves en el campo aerodinamico, de rendimiento y de estabilidad y control; por ello, desde el
auge de la aviacion, el hombre se vi6 involucrado en el disefio de aeronaves que en un principio no
poseian motor, a partir de estas se inicio la experimentacion para probar y conseguir nuevas teorias
de estabilidad y control, y de performance, de esta manera se dio inicio al uso de superficies de
control y el aumento de envergadura de las alas para conseguir volar por un tramo de tiempo cada

vez mas amplio. .

Las regulaciones aeronduticas colombianas definen Planeador como un: “Aerodino no propulsado
por motor que, principalmente deriva su sustentacién de reacciones aerodindmicas sobre

superficies de vuelo, el cual es normalmente empleado en actividades de aviacion deportiva” .

La mayoria de los planeadores consisten en tres componentes basicos: el ala, el fuselaje, y el
empenaje: el ala soporta el planeador, los alerones y el empenaje proporcionan estabilidad y control
y el fuselaje tiene por funcion mantener el ala y la cola en relacion adecuada entre si y de
proporcionar un espacio en la cabina para el piloto . Dado esto, el principal objetivo de disefio de
un planeador es convertir toda la energia en sustentacion Gtil y en empuje necesario, por lo que

cualquier desperdicio de energia se traduce en un bajo rendimiento.

El rendimiento de un planeador se mide comparando sustentacién y arrastre. Un tipico planeador
de carreras posee una relacion de sustentacion maxima sobre el arrastre (L/D) alrededor de 43:1,
es decir, el planeador puede ir 43 pies hacia adelante mientras pierde un pie de altura lo cual

significa que a 6 pies de altura el planeador cubre una distancia de aproximadamente 250 pies .



Al verificar la ecuacion de rendimiento, la fuerza de sustentacion puede aumentarse Unicamente
con el incremento del peso del avion ya que en vuelo recto y nivelado este debe ser igual a la
sustentacion. Entonces, si se asume que el peso del planeador es el mismo (por cuanto se habla del
mismo avion), para aumentar la eficiencia aerodinamica debe disminuirse el arrastre al avance o el
coeficiente de arrastre al avance que esta compuesto por el coeficiente de arrastre parasito y el
coeficiente de arrastre inducido. Este ultimo coeficiente puede reducirse significativamente si se
aumenta la relacion de aspecto, que a su vez puede lograrse con un aumento en la envergadura del
ala lo que implica que necesariamente la superficie alar aumente y por lo tanto afecta la generacion
de sustentacion. Suponiendo que no aumentara el peso con el aumento en la envergadura, debe
reducirse el coeficiente de sustentacion para mantener la misma fuerza de sustentacién con el
aumento de la superficie alar. A su vez, la disminucion del coeficiente de sustentacion también

reduce notoriamente el coeficiente de arrastre inducido.

Ahora pues, es bien conocido que la aplicacion de winglets en planeadores ha sido estudiada y
como resultado se supo que podian disminuir el arrastre inducido y mejorar la maniobrabilidad.
Actualmente la mayoria de aeronaves mantienen su envergadura constante y poseen un rendimiento
definido, pero, estudios realizados han demostrado que un ala de envergadura variable aumenta el
rendimiento ya que se produce una mayor relacion de aspecto, lo cual significa que hay menor

arrastre inducido, sustentacion a menores velocidades y menor velocidad de pérdida..

Un ala de envergadura variable, es un sistema que esta compuesto por una seccion alar central con
una 0 mMas secciones altamente sustentadoras que ademas son completamente retractiles,
moviéndose hacia afuera o hacia adentro de la seccion principal. EI aumento del tamafio del ala
aumenta su arrastre parasito (que se debe a la friccion generada en la superficie). Respecto al

rendimiento para una aeronave de motor y que posea un ala de envergadura variable, para bajas



velocidades, la mayor parte de el arrastre es inducido; y a altas velocidades es parasita; por ello el
ala extendida es esencial para bajas velocidades de pérdida, y el ala retraida se usa para reducir el
arrastre durante crucero, de manera que exista un aumento de la velocidad y de la eficiencia. Cabe
resaltar que al reducir el area alar por medio de la retraccion del ala, hay una reduccion de la carga
alar que mejora el rendimiento, asi como también el régimen de ascenso, el alcance, el rango, el

techo, etc.,.

En el afio 2008 se cred la tesis de grado ‘DISENO DETALLADO DE UN PLANEADOR DE
ALTO RENDIMIENTO PARA INSTRUCCION’, de la que surge el planeador conocido en la
Universidad de San Buenaventura con el nombre de ATLAS, caracteristico por ser una aeronave
sin motor de alto rendimiento para dos pasajeros. Segun el analisis de resultados de ésta tesis, “las
caracteristicas de rendimiento del planeador estan definidas por su geometria” (Cala, Contreras,
Gaitan, & Ruge, 2008) y el rendimiento de la aeronave es de 43:1, lo cual supera las aeronaves de
este tipo que por lo general tienen una relacion de 39:1. Los autores afirman que si se desea
aumentar en un porcentaje pequefio el rendimiento del ala en bajas velocidades, se necesita de la
implementacién de winglets ya que la estructura deberia ser reforzada, y que ademas los vuelos en
altas velocidades disminuirian el rendimiento del planeador por el aumento de area lo que provoca
un incremento de el arrastre por friccion. En su analisis de estabilidad y control, ellos agregan que
segun los resultados que obtuvieron, el planeador se comportaria de forma estable y controlable ya
que compararon tales valores con el planeador ASW22 y sus datos son similares (Cala, Contreras,
Gaitan, & Ruge , 2008); sin embargo el valor que estos autores definieron de rendimiento fue
recalculado en el trabajo de grado ‘ANALISIS AERODINAMICO EN CFD DEL PLANEADOR
ATLAS M-1’, donde el verdadero valor para este parametro es de 25:1, es decir, aproximadamente

la mitad del resultado de la primera tesis.



Teniendo en cuenta que la aeronave puede tener un mayor rendimiento, y la preocupacion de los
disefiadores por las altas velocidades a las que se ve implicada la misma, se optd por hacer el
estudio de rendimiento de este planeador implementando un ala de envergadura variable, donde
ademas se vera involucrada la estabilidad del mismo dado que, al aumentar la envergadura, la
geometria del empenaje debe ser mayor para satisfacer tal necesidad, por lo que este proyecto busca

también, establecer la estabilidad del planeador bajo estas condiciones.

Por lo anterior, el problema a resolver a lo largo del desarrollo de este proyecto es:

¢Es posible aumentar el rendimiento aerodindmico y mantener la estabilidad del vuelo para una
aeronave tipo planeador de entrenamiento categoria utilitaria (Planeador ATLAS) por medio de la

implementacion de un ala de envergadura variable?

2.1. OBJETIVOS DE LA INVESTIGACION
2.1.1. Objetivo General

Estudiar el rendimiento aerodinamico y de estabilidad sobre la implementacién de un ala de

envergadura variable para una aeronave tipo planeador de entrenamiento categoria utilitaria.

2.1.2. Objetivos Especificos

e Determinar el porcentaje de extension de envergadura
e Estudiar el rendimiento aerodinamico de un planeador categoria utilitaria en dos condiciones

de envergadura

e Determinar la estabilidad estatica y dindmica en dos momentos de envergadura (retraido y

extendido)



2.2.

ALCANCES Y LIMITACIONES DEL PROYECTO

Los alcances que se tienen para el proyecto son:

Analizar el rendimiento y la estabilidad estatica y dinamica del planeador ATLAS teniendo en

cuenta un aumento de la longitud alar.

Se realizaran célculos aerodindmicos, de performance y de estabilidad usando el software de

XFLR5.

Se analizaran y comparan los resultados que se obtengan con los adquiridos en las tesis
‘DISENO DETALLADO DE UN PLANEADOR DE ALTO RENDIMIENTO PARA
INSTRUCCION’ y ‘ANALISIS AERODINAMICO EN CFD DEL PLANEADOR ATLAS

M-1°.

Se escribira un articulo cientifico publicable con los resultados que se obtengan.

Las limitaciones del proyecto son:

Los analisis a realizar no contemplaran superficies de punta de ala (Winglets).

Los analisis se basaran segun el planeador postulado en el proyecto de grado ‘DISENO

DETALLADO DE UN PLANEADOR DE ALTO RENDIMIENTO PARA INSTRUCCION’
No se construird ninguna clase de estructura o prototipo.
No se realizara ningln tipo de disefio estructural.

No se realizaran andlisis estructurales o modelos fisicos.
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e Todos los analisis que se realizaran se haran para una condicién de vuelo de crucero.
e El planeador mantendré su peso en las dos condiciones de envergadura a analizar.

e El estudio de estabilidad estéatica y dinamica se realizard Gnicamente en las condiciones de
crucero en vuelo recto y nivelado, suponiendo que el &ngulo de planeo es despreciable y que el
eje de referencia del planeador esté alineado con la senda de planeo. Ademas la estructura sera

asumida como rigida

3. MARCO LEGAL O NORMATIVO

Este proyecto se encuentra regido por la norma CS-22 establecida para el disefio de planeadores,
debido a que reglamentos aeronauticos como el RAC (Reglamentos Aeronauticos de Colombia) y
FAR (Federal Aviation Regulations) no comprenden una regulacién que aplique 100% a aeronaves

de este tipo.

4. MARCO TEORICO Y CONCEPTUAL
41. MORPHING AIRCRAFT

La organizacion de busqueda y tecnologia de la NATO (North Atlantic Treaty Organization) define
el concepto de Morphing Aircraft como la adaptacion en tiempo real para permitir un rendimiento

optimizado de multiples puntos por medio de alas disefiadas para cambiar su geometria (variacion
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de la planta alar envergadura o angulo de flechamiento) . Lo méas importante con el cambio de
forma es controlar el arrastre aerodinamica. El arrastre depende del area total de la superficie

expuesta al flujo y la carga en la envergadura.

Este concepto aplicado a aeronaves tipo planeador se inicié debido a los conflictivos
requerimientos aerodinamicos para vuelos de alta velocidad y en térmicas, donde se encuentran
geometrias variables como los flaps de curvatura cambiante, flaps de area cambiante y alas

telescopicas.

4.2.  SENTIDO PRACTICO DEL PLANEO O SOARING

Se pueden considerar dos tipos de planeo: planeo en térmicas; y planeo de ladera.

El planeo en térmicas toma ventaja del movimiento vertical de la masa de aire causada por las
diferencias de temperatura. EI movimiento de una masa de aire ocurre cuando una llamada “burbuja
térmica” se separa de formaciones terrestres desigualmente calentadas. Estas corrientes térmicas
son generalmente de pequefia dimensién. Las masas mas grandes de aire ascendente ocurren bajo
las nubes tipo camulos, y el movimiento del aire causado por los frentes de tormenta que son
particularmente de alta intensidad. El objetivo es ganar altitud volando en espirales cerradas en un
lugar en que las condiciones sean buenas, cuando las condiciones se deterioran y se deja de ganar
altura, es necesario buscar otra masa ascendente. Cuanto mas cerrado sea el vuelo en espiral, mayor
es la posibilidad de permanecer dentro de la térmica incluso en aquella que sea pequefa. Pero
durante el vuelo recto y nivelado desde una térmica a otra, es importante realizar esta accion lo mas
rapido que sea posible para minimizar la pérdida de altura (ver Figura 2). En este caso, es
importante que el planeador sea capaz de volar a la maxima velocidad horizontal posible y a una

baja velocidad vertical .
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Figura 2 Diagrama de Planeo en Térmicas

El soaring de ladera (Figura 3) o de pendiente, hace referencia al uso de corrientes ascendentes
producidas por la elevacion mecénica del aire a que se encuentra con la pendiente a barlovento de
una cresta, colina 0 montafia. Los vientos de superficie de 15-20 nodos que estan perpendiculares
a la colina son ideales. El flujo de viento dentro de los 45° de la linea perpendicular también
proporciona una adecuada sustentacion. Se debe evitar volar a bajas alturas sobre cualquier ladera

pues posiblemente se pueden encontrar depresiones de aire.

wind 7/ > e

Wind
deflected
upward by
Wind weaker ridge line
near ground

Figura 3 Planeo en Laderas
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43. CROSS-COUNTRY THEORY

Un vuelo de travesia o cross-country flight, estd definido como uno en el cual el planeador ha
volado mas alla de una distancia de planeo desde el sitio local de soaring. Los elementos que deben
ser considerados durante los vuelos de travesia son: qué tan buenas son las térmicas adelante, y si
van a permanecer activas, qué posibilidades de aterrizaje hay, ctal aeropuerto a lo largo del curso
tiene una pista que sea favorable para las condiciones de viento predominantes, qué efectos tendra
el viento contrario sobre el planeo, y cual es la mejor velocidad para volar en descenso entre
térmicas. El objetivo del modelamiento de vuelos de travesia es aportar unas bases para la
comparacion de diferentes disefios, permitiendo una determinacién cuantitativa de la influencia de

los parametros individuales de disefio (relacion de aspecto, seleccion del perfil aerodinamico, etc.)

En su forma mas simple, el planeo de travesia involucra una serie de ascensos y planeos en espiral
de térmica a térmica. Dentro de una determinada térmica, el area de sustentacion esta limitada y el
ascenso debe tomar lugar en un giro continuo (Thomas, 1993). Entonces, la aeronave esta siempre
descendiendo en relacion con el aire, y para mantener o ganar altura, se debe pasar el tiempo
suficiente en la térmica para superar el descenso normal de la aeronave, asi como para recuperar la
altura perdida en las corrientes descendentes. Por lo general se asciende circundantemente a baja

velocidad en la térmica y luego se planea de una térmica a la otra como se muestra en la Figura 4.
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Figura 4 Cross-Country: Vuelo entre térmicas

44. CLASES DE PLANEADORES

Los tipos de planeadores estan divididos en clases con base en su configuracion y envergadura.

Actualmente hay planeadores de clase abierta, clase 15-metros, clase estandar, clase 18 metros y

clase mundial (ver Tabla 1) usados para competir en los campeonatos mundiales de planeo (World

Gliding Championships). Esta clasificacion aplica también para planeadores de entrenamiento .

Tabla 1 Clases de Planeadores

Clases de Planeadores

Clase abierta

Sin restricciones, no se tiene en cuenta el peso

Clase 18 metros

La longitud méaxima de la envergadura es 18m, no se tiene en cuenta el peso

Clase 15 metros

La longitud maxima de la envergadura es 15m, no se tiene en cuenta el peso

Clase estandar

Envergadura de 15m, no se permite el uso de flaps

Clase mundial

Un solo disefio para todos los planeadores en la competencia

Clase Multiplaza

Sin limitaciones excepto que el méximo de plazas es de dos
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45. ESTABILIDAD ESTATICA

45.1. EQUILIBRIO LONGITUDINAL, LATERAL Y DIRECCIONAL-ESTABILIDAD

ESTATICA

El estudio de estabilidad se realizo6 en los tres ejes del avion de los cuales se calculd la estabilidad
longitudinal, lateral y direccional de la aeronave. Para estos calculos fue pertinente realizar el
andlisis de las fuerzas y momentos que actlan sobre las partes principales del planeador como son:
el ala, fuselaje y empenaje, con lo cual se determind la contribucion de cada uno en la estabilidad

de la aeronave.

Para este analisis se tuvieron en cuenta las siguientes suposiciones:

El anélisis se realiz6 en condiciones de crucero en vuelo recto y nivelado.

El &ngulo de planeo es despreciable.

El eje de referencia del planeador esta alineado con la senda de planeo.

La estructura fue asumida como rigida.

Para que la aeronave sea estaticamente estable en el eje longitudinal, debe cumplir con dos
condiciones; 1) la pendiente del coeficiente de momento debe ser negativa (d;—am) <0vy?2)el
coeficiente de momento igual a cero debe ocurrir a un angulo de ataque mayor a cero Cm, =
0 para a > 0°.

» Equilibrio Longitudinal

El andlisis de estabilidad estatica longitudinal se tuvo en cuenta las diferentes fuerzas, angulos y

lineas de referencia como se ve en la Figura 5.
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Figura 5 Fuerzas y momentos en el plano de simetria

Se comenzo realizando un andlisis de estabilidad estatica longitudinal con controles fijos, con lo
cual se definid que las fuerzas resultantes que actian sobre el planeador son cero y que los
momentos resultantes alrededor del eje lateral son cero. Se definid que la estabilidad esta dada por
la suma de la contribucion de los momentos generados por cada parte principal de la aeronave

como es el fuselaje, ala y empenaje.
M.y =M;+ Mgy + LyyXg) + (Mg, — Ll,) Ecuacion 4.1

Donde, Ms es la contribucion del fuselaje; la contribucion del ala consiste en dos términos, Mac, w

y LwXa; similarmente la contribucién del empenaje también consiste en dos términos Mac, t Y Lik.

La contribucion del ala depende de la distancia relativa entre el centro aerodinamico del ala y el
centro de gravedad (Xa). Si el centro aerodindmico esta por delante del centro de gravedad, el cual
es el caso general para las aeronaves de baja velocidad, la contribucién del ala es desestabilizante.

La contribucién del ala es dada por:
M., = Mg, + L,X, Ecuacion 4.2

Para dejarlo en términos de coeficientes se divide por la presion dindmica, la superficie alar y la

cuerda media, gSc.
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Cmcg,w = Cmac,w + CL,WXa Ecuacién 4.3

Donde
CLw=a,a, Ecuacion 4.4
= X X -,
X, = % - % Ecuacién 4.5

El angulo de ataque del ala se define como:
a, =a+i,—agy Ecuacion 4.6

Donde a es el angulo de ataque de la aeronave definido como el angulo entre el vector de velocidad
de vuelo y la linea de referencia del planeador la cual se asume que coincide con la linea de centro
del fuselaje; i, es el angulo de incidencia del ala con respecto a la linea de referencia y el aqy,, €s

el angulo cuando la sustentacion es cercana o igual a cero.

En la Ecuacion 4.4 a,, es la pendiente de la curva del coeficiente de sustentacion. Para relaciones

de aspecto altas del ala a bajas velocidades (flujo incompresible), se utilizo:

ag

= =Craw Ecuacion 4.7

ay, = —ay
w140
mwAR

Para el ala Cy,, = Crow + Craw * @y, Y la integracion a la estabilidad estatica en la Ecuacion

4.3dado de la siguiente forma:
CmO,w = Cmac,w + CLo,W()_(a) Ecuacioén 4.8

Cmaw = Craw(Xa)  Ecuacion 4.9
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Donde Cm,,, es el coeficiente de momento del ala cuando la sustentacion es ceroy C,,,, €s la
pendiente de la curva del coeficiente de momento del ala dada en [rad™]. El C,,, s el coeficiente

de sustentacion cercano a cero ya que en este punto va a ver un momento en el ala, se obtiene por:
CLO,W = CLa’wlaLol Ecuacion 4.10

Con lo cual para calcular el coeficiente de momento del ala a diferentes angulos de ataque se

expresa la siguiente ecuacion:
cm(a), = Cmy,, + C,,,(a,) Ecuacion4.11

La contribucion del fuselaje a la estabilidad estatica longitudinal esta basada en el estudio de Munk,
es bastante significativa y es de una naturaleza desestabilizante. EI momento de cabeceo varia

linealmente con el &ngulo de ataque asi:

oM B
(E)f = 2(K, — K1)qV; Ecuacion 4.12

Donde V+ es el volumen del fuselaje y (K2-K1) es la masa aparente que depende de la relacion de

lr

bf,max

espesor del cuerpo dado por la Figura 31; la cual es la relacion entre longitud del fuselaje
(Ir) y el ancho méaximo de este (br, Max).

Multhopp modifico la teoria de Munk’s, y es aplicable solo para bajas velocidades. La modificacion

consistio en tomar en cuenta la variacion de upwash y donwash en momento del fuselaje, dado asi:

(az%l)f =25 )by’ (1 + %) dx  Ecuacion 4.13

Donde €, denota el upwash o donwash inducido en el eje longitudinal. Cm, ; se estima de la

siguiente manera:
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KoKyl ”
Cmo'f 36,65 S¢ f bf (aOW + lcl B)dx Ecuacién 4.14

Donde el i 5 es el angulo de incidencia del camberline del fuselaje como se muestra en la Figura

6.

Figura 6 Angulo de incidencia de la linea de camber del fuselaje.

Es necesario dividir el fuselaje longitudinalmente en secciones, tomando el ancho de cada unay la
distancia desde el centro hasta la cuerda de raiz. Ademas estas secciones deben ser separadas en

dos partes: delante de la cuerda de raiz y detras de la cuerda de raiz del ala.

Para hallar la variacion de de la parte delantera se utilizé la Figura 32 y para la parte trasera se
halla la variacidn de cada seccion con la Figura 33.

Esta variacién del downwash con respecto al cambio del angulo de ataque se basa en la union ala-
fuselaje con una curva de sustentacion de 0,0785[deg™]. Para obtener otros valores de la pendiente

. - .y d .
de la curva de sustentacion ala-fuselaje, se debe multiplicar los valores de % obtenidos, por el

La WB

factor ==
0, 0785 "

La contribucion del empenaje a la estabilidad estatica longitudinal, para aeronaves de baja
velocidad es cominmente estabilizante, por lo que genera un momento opuesto al del fuselaje y

del ala y debe contrarrestar estos para que la aeronave sea estable.
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Por tanto se tuvo en cuenta que el angulo de ataque del estabilizador horizontal es afectado por el
donwash del ala. Este angulo puede ser expresado en términos del angulo de ataque del ala como:
a=a, —i,+i;—¢& Ecuacion 4.15

Donde € es el angulo de downwash al centro aerodindmico del estabilizador horizontal. Para

aeronaves de velocidad subsonica el downwash se puede calcular segun:

£E=—a, Ecuacion 4.16

de . ..y ;
Donde el - € la relacion de la variacion del downwash con respecto al angulo de ataque que es

expresado de dos formas.

de _ 2ay

= Ecuacioén 4.17
da TwAR

La Ecuacién 4.17 se usa para una primera aproximacion y se basa en la teoria de sustentacion de

linea de Prandlt para alas elipticas.

1,19
d

1
—=4,44 [KAKAKH(COSAC /4)2] Ecuacion 4.18

Donde Ky, K; y Ky son factores en funcion de la relacion de aspecto del ala, la relacién de taperado

del ala y la localizacion del estabilizador horizontal dados por:

1 1 . .
Ky=-——+ Ecuacion 4.19
A 1+4™
10-34 .z
K, = . Ecuacion 4.20
_hu
Ky = Ecuacion 4.21
3|21y
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El coeficiente de sustentacion total del ala y el estabilizador puede expresarse como
C,=Cy, + n%cu Ecuacion 4.22

Donde n es relacion de presiones dindmicas y es conocido como la eficiencia del empenaje que

estd en el rango de 0,8 —1,2.

2PVt Ecuacion 4.23

El momento generado por el estabilizador horizontal en vuelo recto y nivelado es:
M, = —1,C1;5 pV*S, Ecuacion 4.24
Para dejarlo en términos de coeficiente de momento se divide la Ecuacion 4.24 por %pVZSC_, lo
cual genera:
Cm; = —VynCy, Ecuacion 4.25

Donde Vy = [.S;/ScC , es la relacion de volumen del estabilizador horizontal, y el C,, se expresa

de la siguiente forma:
Crt = Cracaty Ecuacion 4.26

Con lo cual el coeficiente de momento generado por el estabilizador horizontal al aplicarle la

Ecuacion 4.26 se expresa como:
Cmeg = —VynCy, Ecuacion 4.27

Se realiza una relacion para obtener el coeficiente de momento del empenaje a diferentes angulos

de ataque dado por la suma del coeficiente de momento cuando la sustentacion es cercana a cero 'y
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la multiplicacion de la pendiente del coeficiente de momento del empenaje con la variacion del

angulo de ataque, como se expresa de la siguiente manera:
CmCGt = Cm()t + Cmat ECU&CI()I’] 428

Cmy; = MVyCra(go + iy, —i;) Ecuacion 4.29

Cmy = nVuCrou: (1 — %) Ecuacion 4.30

> Estabilidad direccional

Se realiz6 un estudio de estabilidad del planeador con respecto a la perturbacion en sideslip en el
plano horizontal se asumié que la respuesta de la aeronave es lenta por lo tanto la relacion
direccional r y la relacion de alabeo p fueron ignoradas, asi como la relacion de cabeceo g que es

la respuesta del planeador en cabeceo en el plano vertical.

La estabilidad estatica direccional es una medida de la habilidad de la aeronave a realinearse a lo
largo de su direccién de la resultante de viento por lo tanto la perturbacién en sideslip es

efectivamente eliminada.

El angulo de sideslip se denoto g, es un angulo aerodindmico definido entre el vector de velocidad

de la aeronave y el plano de simetria ( Figura 7).

Figura 7 Angulo de sideslip y momento de guifiada
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» Equilibrio direccional

Se dice que el planeador es direccionalmente estable Figura 8, si tiene la capacidad de para

realinearse con la resultante de la velocidad del viento. Se expresa como:

Ng>0o0 Cng>0 Ecuacién 4.31

Figura 8 Concepto de estabilidad estéatica direccional

Donde el Cngse hallo con el resultado de todas las contribuciones causadas por el ala, fuselaje y

empenaje. El calculo de la contribucién del ala depende de principalmente del flechamiento o del
diedro del ala, se tuvo en cuenta que esta contribucién pudo ser ignorada si el ala no tiene diedro y

no tiene mucho flechamiento.

Para un ala flechada con diedro se tomd la contribucién total del ala asi:
(Cnﬁ)w = (Cng)rw + (Cng)aw Ecuacion 4.32

Para el ala sin diedro con flechamiento y con una alta relacion de aspecto operando a un angulo de

atague a, un sideslip B y con desplazamiento a una velocidad de impacto V.
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Se estim0 la contribucion del ala a la estabilidad estatica direccional causado por el flechamiento

del ala con la relacién empirica para velocidades subsonicas Ecuacion 4.33.

1 tandc/y AR AR? - Sendc
(Cnﬁ),,_w = — CoOsAgyy — — ————6X,
4mAR  mAR(AR+4cosAc/4) 2 8cosAc/s

]) CL? Ecuacion 4.33

Para el calculo de la contribucion del fuselaje esta es influenciada por la geometria del ala y la
posicién de esta con respecto al fuselaje, la contribucion se estimo usando la relacion empirica

Ecuacion 4.34.

(Cnp)sawy = —KnKe (22) (£) Ecuacion 4.34

Donde Ky es un factor empirico de interferencia ala-fuselaje que esté en funcion de la geometria
del fuselaje y la posicion del centro de gravedad, Krv es un factor empirico que esta en funcion del
namero de Reynolds, Sg, s es el area proyectada lateral del fuselaje. Los factores Kn y Kre se

determinaron usando los datos dados en las Figura 35 y Figura 36 respectivamente.

Para el calculo de la contribucion del empenaje se ignord la contribucion del estabilizador
horizontal ya que esta va a contribuir de la misma forma que el ala, pero ya que este tiene una
geometria mucho menor la contribucién va ser de la misma forma por lo cual se puede despreciar
sin peligro alguno. Por el contrario, la contribucion del estabilizador vertical es el que influye mas
a la estabilidad estatica direccional, para velocidades subsonicas, la fuerza lateral desarrollada por
el estabilizador vertical cuando el timon de cola (Rudder) esta retenido en posicion neutral se

calcula asi:

Cypv = —ka, (1 + Z—;) My (s?") Ecuacion 4.35

El pardmetro k se tomo de la Figura 37, Sy es el area teorica del estabilizador vertical, & es el &ngulo

inducido en sentido lateral al empenaje vertical y v es la relacion de presion dindmica en el
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empenaje vertical, el sentido lateral combinado y la relacion en términos de presion dindmica fue

dado por la siguiente relacion empirica:

3.06Sy/S + 0.4z,
1+cosA¢/s  dfmax

+ 0.0094R Ecuacién 4.36

(1+§—;)n,,=0.724+

La estabilidad direccional del planeador cuando el timdn de cola esta fijo fue el resultado de las

contribuciones individuales asi:

(C"ﬂ)ﬁx = (Cng)y + (Cng)pw) + (Cngy)rix ~ Ecuacion 4.37

> Estabilidad lateral

Para que una aeronave este lateralmente estable en alabeo debe tener un momento de banqueo
inducido (Rolling momento) y positivo de restauracion. Por lo tanto, el criterio para la estabilidad

lateral serd expresado matematicamente como:

L <0 Ecuacioén 4.38

O en forma de coeficiente,

Ciyp = Z—;L Ecuacion 4.39

Donde Lg es el momento de alabeo; Por lo tanto, una aeronave con C;z < 0 es lateralmente es

estable. Este criterio se muestra en la Figura 9.
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» Equilibrio Lateral

Se puede asumir que la estabilidad lateral se puede medir por el parametro Cyz resulta de las

contribuciones individuales del ala, fuselaje y empenaje.

Para el andlisis de estabilidad lateral se tiene en cuenta el efecto estabilizante del diedro vy el
flechamiento del ala. A continuacion, se suman las contribuciones individuales del flechamiento y
el diedro, puesto que la teoria de seccion (Strip) ignora los efectos de interferencia mutua entre las

secciones adyacentes del ala.

Se tomo la relacion empirica que puede ser usada para obtener una estimacion mas precisa de la

contribucion combinada.

(CLB)W(B) =Cy l(CCLf)AC/Z KyaKy + (Z—T)Al +r [CFﬁKMp + AC%] + (ACyp) . Ecuacion 4.40

27



Donde T es el &ngulo de diedro y esta en grados; el pardmetro (CCLB) . esta dado por el Anexo C
LAY,

1., Ky, es dado por elAnexo C 2, K¢ es dado por el Anexo C 3(6—) es dado por el Anexo C 4,
A

B
CL

%’? es dado por el Anexo C 5., Ky es dado por el Anexo C 6.

Ademas
L‘C% — —0,0005VAR (%)2 Ecuacion 4.41
1,2*\/ﬁ w 2d 1A
(Acllf)zw =03 (%) (7) Ecuacion 4.42

Donde AR es la relacién de aspecto tedrico del ala, d es el didmetro promedio del fuselaje en la
cuerda de raiz, b es la envergadura, y zw es la distancia vertical entre la linea de centro del fuselaje

y la cuerda de raiz.

La contribucion del estabilizador vertical a la estabilidad estatica lateral es significativa con
respecto al del estabilizador horizontal, por lo cual la contribucidn del estabilizador vertical es dada

por:
(Cip), = Cypv (g) Ecuacion 4.43
Donde,

z = z,cosa — l,sena Ecuacion 4.44

Donde z es el brazo de momento de alabeo, lv es la distancia entre el centro de gravedad y el centro
aerodindmico del estabilizador medido a lo largo de la linea de referencia del avion, y zv es la

distancia del centro aerodinamico del estabilizador vertical medido perpendicular a la linea de
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centro de la aeronave. El (CIB)V es la pendiente del coeficiente de la fuerza lateral del estabilizador

vertical con respecto al desplazamiento lateral, con lo cual este coeficiente es el producto de la

variacion Cyg, que se obtiene con la Ecuacion 4.35 'y la relacion de altura del estabilizador

vertical y la envergadura del ala Ecuacion 4.45 es asi:

(g) - (w) Ecuacion 4.45

Finalmente, la estabilidad estatica lateral total de la aeronave se calculd por el resultado de las

contribuciones individuales asi:

Cly = (CLI’)W(B) +(Cip), Ecuacion 4.46
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5. METODOLOGIA

Para dar inicio al desarrollo de este proyecto se propusieron diferentes disefios para dar solucién al
concepto de ala de geometria variable, se determiné el nimero de secciones con las que ésta debe
contar y; finalmente se opt6 por el uso del ala telescopica que comparada con otros tipos de alas de
geometria variable posee mayores ventajas respecto al aumento de la eficiencia. Luego se declaro
la envergadura del ala cuando se extiende, por medio de calculos estadisticos, usando como base
aeronaves tipo planeador categoria utilitaria de envergadura desde 18m en adelante, lo que permitio

obtener el valor de maxima extension del ala ademas de otras especificaciones de la geometria.

Al tener estos datos se procedi6 a realizar diferentes propuestas acerca del mecanismo de extension
del ala, donde finalmente se realiz6 el disefio en CAD del mecanismo mas acertado y que cumplia

con las caracteristicas impuestas por la norma CS 22.

Posteriormente, usando el software XFLR5 se encontraron las principales caracteristicas
aerodinamicas del perfil y del ala para las dos condiciones de envergadura (retraida y extendida)
permitiendo de esta manera realizar calculos aerodinamicos basicos que llevaron a determinar la

eficiencia en la aeronave cuando esta tiene el ala extendida y cuando el ala esta retraida.

Seguido a ello, se realizaron los calculos necesarios para obtener la tasa de descenso minima y
angulo de planeo de la aeronave en condicion de vuelo recto y nivelado (crucero) en las
configuraciones de ala extendida y ala retraida. Luego se calculd la tasa de ascenso y descenso con
que la aeronave debe volar de manera 6ptima en las dos condiciones de envergadura, haciendo uso
de la teoria de cross-country enfocada Unicamente en planeadores, lo que permitié determinar las

ventajas y desventajas de la envergadura variable en diferentes tipos de térmica.
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Por otra parte, se realizé el estudio de estabilidad estatica y dindmica en donde fue necesario hacer
un andlisis de los perfiles del ala y de la cola en un rango de numero de Reynolds desde 100.000
hasta 3.000.000. Ademas de ello, se requirieron las dimensiones y coordenadas del planeador

ATLAS I modificado de manera que este pudiese ser analizado en el software XFLR5.

Siguiendo con el analisis en el programa XFLR5, se uso la velocidad a la que se obtiene la maxima
eficiencia en las dos configuraciones del planeador modificado (ala extendida y retraida) para
definir la inercia del avién (distribucion de pesos), realizar el estudio de LLT (Lifting Line Theory)
y VLML1 (Horseshoe Vortex), y luego obtener el momento en m.a.c, la pendiente de sustentacion
y la distancia en que se encuentra el centro de gravedad con respecto al m.a.c. Luego se realizo el
procedimiento recomendado por DATCOM, Pamadi, Perkins y Robert Nelson para determinar la
contribucion del ala, cola y fuselaje de manera que se pueda obtener la estabilidad estatica

longitudinal, lateral y direccional.

El analisis dindmico entreg6 los cuatro modos de respuesta en los ejes longitudinal y lateral para

luego ser analizados para luego determinar que la aeronave es estable dindmicamente.

Finalmente, se elabord reporte de analisis de resultados que muestra el comportamiento de la
aeronave bajo la condicion presupuesta y determinar si es posible la implementacion de alas de

envergadura variable para aeronaves tipo planeador de categoria utilitaria.

Para ver el diagrama que describe la metodologia de desarrollo del proyecto, ver el Anexo A 1.
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6. DESARROLLO DE INGENIERIA
6.1. ALTERNATIVAS DE SOLUCION PREVISTAS
6.1.1. FLAPS DE CAMBER CAMBIANTE (CCF?)

Los flaps de camber o curvatura cambiante son una forma simple de geometria variable que
tipicamente tiene una relacion cuerda/flap alrededor del 17%. Las superficies aerodinamicas de
este tipo han aparecido en varios planeadores una sola vez, por ejemplo, en el HS I, HAS I1ll, SB 9
y Phoebus B3. Cabe resaltar que mientras que los CCF solo afectan la geometria del perfil, los
flaps de area cambiante y el ala telescopica cambian la carga alar, debido a esta modificacion de la
superficie alar el avion puede estar volando en termales a una baja carga alar y entre estas a una

alta carga alar (Thomas, 1993).
6.1.2. FLAPS DE AREA CAMBIANTE (ACF?)

El término “flap de area cambiante” se refiere a un flap que se extiende hacia atras desde el borde
de ataque del ala aumentando la cuerda del perfil y ademés aumentando el camber . Gracias a esta
clase de flaps, la envergadura permanece constante, mientras que la cuerda y la geometria del perfil
cambian, afectando de esta manera la relacion de aspecto, aunque en sentido opuesto al ala
telescopica, es decir, la relacion de aspecto se reduce cuando el flap es desplegado. La aplicacién
mas importante de este tipo de superficie alar esta dada en el planeador SB-11 (Thomas,1993). Las
ventajas de este tipo de flaps son: a). La geometria del perfil puede ser ajustada en vuelo; b) Buena
capacidad de Lastre de agua; c) Con envergaduras de 15 metros, la aeronave puede estar volando

en la clase FAI 15m, y d) Flaps de camber cambiante ser pueden instalar como una adicion. Las

2 CCF: Camber changing flaps
3 ACF: Area changing flaps
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desventajas que tienen estos flaps son: a) Cambios en el area alar son relativamente pequefios,
alrededor del 25-36%; b) la relacion de aspecto es mayor en vuelos de alta velocidad y bajos en
vuelos en térmicas, y c) Dificultad de union ala-fuselaje por problemas de arrastre de interferencia.
Comparando las ventajas de los ACF sobre los CCF y viceversa, se determina que los primeros se
ven mas pronunciadas a medida que la carga alar incrementa. Ya que los flaps de area cambiante
permiten vuelos de travesia (cross-country flights) con un lastre de agua completo en condiciones
relativamente pobres, en térmicas anchas y fuertes y con cargas alares moderadas, los flaps de
camber cambiante proporcionan pequefias ventajas, y los ACF casi ninguna en absoluto. Ya que
los ACF reducen Unicamente la velocidad del aire en térmicas (no la velocidad de descenso en
térmica), sus beneficios se encuentran Unicamente para condiciones climaticas con térmicas

estrechas (Thomas, 1993).

6.1.3. ALA TELESCOPICA

El ala telescOpica cuenta con un panel de ala externa que se apoya y se extiende sobre un panel
interior, de manera que se incrementa el area alar y la relacion de aspecto, mientras que la cuerda
y el taper permanecen constantes. Las ventajas del ala telescOpica son: a) La relacion de aspecto
varia en la manera deseada, es decir, este incrementa en la configuracion de baja velocidad, y
disminuye cuanto el ala esta retraida para altas velocidades; y b) Grandes variaciones en la
superficie alar, hasta del 50%. Las desventajas del ala telescopica son: a) Perfiles de geometria
variable no pueden ser usados; y b) La capacidad de lastre de agua esta limitada (Thomas, 1993).

Si se comparan el ACF y el ala telescopica se puede decir que: Para los ACF, durante vuelos de
aproximacion circular (para rangos de bajas velocidades) se alcanzan coeficientes de sustentacion
mayores, asi como un cierto aumento en el arrastre como resultado del aumento del arrastre

inducido y el arrastre de perfil, al mismo tiempo que se obtienen cargas alares mas bajas.
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Adicionalmente, la estructura del ala limita el posible incremento del area alar a altas velocidades
a menos del 50 por ciento de la misma. Si se aumenta la cuerda unicamente para vuelo lento, el
arrastre se reduce a un numero de Reynolds constante, pero el arrastre total, incluyendo el arrastre
inducido y el arrastre del perfil, aumenta por lo que no siempre se puede esperar un mejor
rendimiento. Para alas telescopicas, desde el punto de vista aerodindmico, el arrastre incrementa
ligeramente en vuelo de alta velocidad, pero el aumento del arrastre inducido es tan pequefio que
se considera insignificante. Una ventaja del ala telescopica frente a los conceptos de geometria
variable mas comunes es la posibilidad de un mayor cambio de superficie alar. Por esto es posible
lograr una carga alar y un area alar practicamente ideal, al menos en comparacion con el

rendimiento de alas laminares con flaps sobre la base del arrastre de perfil.

6.1.4. ANGULO DE FLECHAMIENTO VARIABLE

Este es otro tipo de Morphing Aircraft que surgio en las décadas de 1950 y 1960 debido a objetivos
de mision aerodindmicamente diferentes como lo son: a) Alto rango de crucero subsonico o
autonomia de alta duracién; b) Interceptacion a alta velocidad y ataque transonico a baja altitud; y
c) Operacion en pistas de longitud limitada o en portaaviones. El flechamiento permite mayor
rendimiento aerodindmico optimizado sobre un rango de numeros de Mach. El problema sin
embargo, es la cantidad de complejidad afiadida por el mecanismo que usa, el costo de fabricacion,
operacion y mantenimiento, asi como el incremento del peso de la estructura y requerimientos de

confiabilidad .
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6.1.5. DISENOS PROPUESTOS

Para iniciar con el desarrollo de este proyecto fue necesario proponer soluciones que permitiesen
incrementar la envergadura del ala del ATLAS |y de esta manera escoger la que ayudase a cumplir
con el objetivo de aumentar la eficiencia y de mantener la estabilidad de la aeronave. Desde un
principio se decidié que, para disminuir el peso de cualquier mecanismo, y ademas soportar las
cargas del vuelo, el ala deberia tener dos secciones en cada plano: una seccion fija unida al fuselaje
y solo una seccion mavil que se deslice fuera de los planos a cada lado desde una longitud inicial
de 9m de envergadura que corresponde a media envergadura. El ala del disefio original del ATLAS
| fue el punto de partida para determinar si existe 0 no un aumento del rendimiento aerodinamico
por medio del concepto de ala de envergadura variable. A continuacién, se describen las propuestas

previstas:

Propuesta 1: Incremento del ala por medio de una superficie inflable

Se propuso que desde la punta del ala se extienda una superficie inflable (como un flotador) usando
un sistema neumatico (ver Figura 10). El aire comprimido ubicado en un tanque en el fuselaje es
Ilevado hasta unos tubos de aluminio que se encuentran dentro de unos cilindros desplazandolos
de manera que estos sean extendidos o retraidos por fuera de la punta del ala para asi variar la
envergadura. En la punta de la seccion inflable se encuentra una lamina con la forma del perfil a la
cual estan unidas cada una de las varillas, de manera que estas tengan la funcién de larguerillos que
permitan dar forma y rigidez al ala cuando esté extendida. Este mecanismo de extension estaria
integrado por: un compresor compuesto por un tanque, un motor y una bateria que ayude a
comprimir el aire; un mandémetro para controlar la presion del tanque; una valvula de sangrado que
ayude a expulsar el aire de la seccion inflable, una valvula check que evite el retroceso del aire en
el proceso de extension, y mangueras neumaticas que permitan inflar la seccion de extension.
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Figura 10 Ala Inflable (ILC DOVER, 2016)

Las desventajas que tiene este mecanismo de extension son principalmente el aumento excesivo
del peso no solo en el ala sino también en el fuselaje, ademéas de que la seccién inflable no
soportaria las cargas aerodinamicas a las que esta expuesta la aeronave en condiciones de

maniobras, especialmente durante la etapa de ascenso en espiral.

Propuesta 2: Incremento del ala usando dos vigas moviles que se desprenden de una viga fija

principal.

Esta propuesta surge para dar solucion al problema de sujecion de las vigas a la piel de las dos
secciones de ala que se propone que esta tenga, puesto que se observo que, usando vigas en forma
de C o en | normales, tanto para la seccion rigida como para la movil, tienen un punto en el cual
dejan de estar unidas a la piel lo que evitaria que el plano sea resistente estructuralmente. El boceto
de la Figura 11 muestra que se requiere una nueva configuraciéon de viga en | (achurado color
verde), que seria la viga fija principal, desde la cual se desprenderian dos vigas moviles con una

nueva configuracion en H (achurado color negro) permitiendo realizar la extension del ala.

Figura 11 Viga rigida y vigas moviles para la extension del ala
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Pero el inconveniente esta cuando las vigas moviles se deslizan sobre la viga fija pues ya que como
esta Ultima no se mueve queda una seccion del ala destapada, problema que puede ser resuelto
poniendo una membrana que cubra este hueco a medida que la seccion movil del ala va saliendo
hasta ubicarse en su posicion de maxima envergadura. A pesar de haber encontrado esta solucion
existe la posibilidad de que la aeronave se vea afectada negativamente aerodindmicamente debido
a la retraccion de la membrana que cubre la seccion faltante de viga lo que finalmente podria

ocasionar disminucion de la estabilidad y el rendimiento del planeador.
Propuesta 3: Incremento del ala usando una viga fija y una viga movil

Con base en la propuesta 2 se disefid este sistema de viga en C modificada que estara fija al fuselaje
y al ala con una viga en forma de H que sera la que se deslice sobre la anterior permitiendo la

extension y retraccion de los dos planos como lo muestra el boceto de la Figura 12.

Figura 12 Viga fija en forma de C y viga movil en forma de H

A diferencia del sistema disefiado para la propuesta 2, aqui la supresion de una de las vigas ha
evitado la aparicion de una seccién de ala destapada ayudando a que el aumento del peso de la

aeronave no sea tan alto como con los disefios anteriores.

Otra caracteristica de esta propuesta es que han sido quitados los flaps puesto que estos son de

apoyo imprescindible solo en el aterrizaje para ayudar a disminuir la velocidad de pérdida y esto
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sera sustituido y mejorado con el aumento de la superficie alar. Ademas de ello se mantiene la

longitud del alerdn, esto con el fin de evitar cambios drasticos en el ala.

Cabe mencionar que para este caso se elimina el angulo de flechamiento de 2° hacia delante para
que no se afecte el centro de gravedad del planeador y la posicion del centro aerodindmico entre el
estado con el ala retraida y el ala extendida y por consiguiente la estabilidad de la aeronave; ademas
se mantiene la forma trapezoidal del ala cuando esta se encuentre retraida, y para la extension
agrega una seccion rectangular con cuerda de valor menor a 1,3m y mayor a 0,65 metros pues se

encuentra antes de la cuerda de punta y después de la cuerda de raiz como lo muestra la Figura 13.
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Figura 13 Ala retraida y extendida usando una viga fija y una viga movil

Teniendo en cuenta las descripciones de las tres propuestas se decidié que la que se acomoda mas
al cumplimiento de los objetivos de este proyecto es la propuesta 3 que de forma prevista ha
mostrado que puede facilitar el aumento del rendimiento de la aeronave y podria ayudar a mantener

la estabilidad.

38



6.2. ESTIMACION DE LA ENVERGADURA

En primer lugar, para hacer una estimacion adecuada de algunos parametros de disefio, que por lo
general involucran caracteristicas geométricas, se tuvo en cuenta la mision que ha de cumplir la
aeronave, la cual estd definida por los requerimientos del piloto y por el tipo de uso que tendra
(competencia, entrenamiento, acrobacia, etc.) (Thomas, 1993). El parametro geométrico que indica
la clasificacion de los planeadores es la envergadura poniendo este tipo de aeronaves en las
siguientes categorias: (a) planeadores basicos de bajo rendimiento con una envergadura de 10
metros, (b) planeadores de rendimiento medio con una envergadura de 15 metros, y (c) planeadores

de alto rendimiento con una envergadura de 18 a 20 metros (generalmente) o mas .

Teniendo en cuenta estas clases (ver Tabla 1), los creadores del planeador ATLAS | decidieron que
la categoria multiplaza, al no tener restricciones de disefio, ni de envergadura, seria la apropiada
para desarrollar la aeronave destinada al entrenamiento de pilotos teniendo en cuenta las
caracteristicas geométricas de otras aeronaves de esta misma clase para conseguir finalmente la
envergadura del ala del planeador. Luego de evaluar los valores mas significativos de las aeronaves
que investigaron y desarrollando gréaficas de peso al despegue versus envergadura determinaron
que la envergadura apropiada (y por tanto en la que se encuentran algunos planeadores de
entrenamiento) seria de 18 metros y que permitia certificar el planeador como biplaza y como

categoria 18 metros .

Se puede observar que, segun la envergadura, el planeador ATLAS I entra en la clasificacion de
planeadores de alto rendimiento, por lo que su envergadura puede ser superior a 18 metros para

tener un rendimiento mayor al que tiene actualmente.
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Siguiendo las recomendaciones dadas por autores de libros de disefio de planeadores como Stelio
Frati y Fred Thomas, se deben tener como base disefios existentes para iniciar con la estimacion de
algunos parametros. Por ello se elaboro la tabla que se encuentra en el Anexo B 1, con las
principales caracteristicas de diferentes planeadores que cumpliesen con una envergadura mayor a
18 metros, pues se busca aumentar tal envergadura por medio del concepto de ala telescopica para
lo cual fue necesario evaluar y delimitar los parametros de relacion de aspecto y superficie alar

para conseguir el valor de la nueva longitud de envergadura para el ATLAS I.

Sabiendo previamente que la relacién de aspecto del planeador original es de 18.5, se procedié a
conocer el valor de la envergadura en funcion de este pardmetro de disefio. Luego, la relacion de
aspecto esta en términos de la superficie alar y la envergadura; por lo tanto, los cambios en la
relacién de aspecto pueden ser consecuencia de: a) cambios en la envergadura sin variacion en la
cuerda; b) cambios en la cuerda sin variacion en la envergadura; o ¢) cambios en la envergadura y

en la cuerda con la superficie alar fija.

En el primer caso, al ser el aplicado a este proyecto por la implementacién del ala telescépica a la
aeronave ATLAS |1, el incremento de la relacion de aspecto también aumenta la superficie alar,
haciendo el planeador mas grande, mas pesado y mas costoso. El arrastre del fuselaje permanece
esencialmente sin alteraciones, por lo que su importancia relativa en el desglose general del arrastre
es reducida. Con la cuerda fija, el perfil del nimero de Reynolds a una velocidad del aire
determinada permanece independiente de la relacion de aspecto. La Tabla 3 muestra las relaciones
de AR, envergadura y area para una aeronave de cuerda constante y con un numero de Reynolds
entre 1*10° y 2.5*%108, rango en el cual entra el planeador ATLAS 1 al ser analizado con un Re de
2*10° ya que, como se muestra en la Tabla 2 este es un valor intermedio para vuelos de alta y baja

velocidad para una cuerda media de 1m.
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Tabla 2 Numeros de Reynolds tipicos para distintas cuerdas y velocidades de vuelo. (Thomas,

1993)
Velocidad de

Corriente Libre Voo Cuerdac (m) | Reynolds Number Re (-)

1,00 1,33E+06

0,75 1,00E+06

20 m/s (72Km/h) 0.50 0.67E+06

0,30 0,40E+06

1,0 3,33E+06

0,8 2,50E+06

50 m/s (180Km/h) 05 1 67E+06

0,3 1,00E+06

Tabla 3 Parametros geométricos para una cuerda constante de 0.75 m, Re= 1 * 10®(para

ascenso) y Re=2.5 * 10°(para planeo) (Thomas , 1993)

AR 10 15 20 25 30 35 40
b [m] 7,5 | 11,25] 15,00 | 18,75 | 22,75 | 26,50 | 30,00

S[m?) | 563 | 844 | 11,25 | 14,06 | 17,06 | 19,88 | 22,50

Pero se debe tener en cuenta que lo que se quiere aumentar es el rendimiento en la aeronave y por
ello fue preciso referenciar la Figura 14 que muestra una relacién entre envergadura y eficiencia
aerodindmica en las diferentes clases de planeadores, a partir de esta relacion se obtuvo una
primera estimacion de lo que serian estos dos valores para la aeronave y por tanto, también una

primera estimacion de la relacion de aspecto teniendo en cuenta la Tabla 3.
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Figura 14 Mejor Relacién de Planeo como una Funcién de la Envergadura b

La Figura 14 muestra que para la clase abierta la envergadura méaxima es de 26,5m y con esta se
puede obtener una relacion de planeo de 59 aproximadamente; esto demuestra que el rendimiento
para el planeador ATLAS I puede ser aumentado, puesto que su L/D original es de 37,16 segln
calculos tedricos. Teniendo en cuenta la Tabla 3, se puede observar que para un planeador clase
abierta de cuerda constante de 0,75m la envergadura maxima es de 26,5m, la relacion de aspecto

maxima es de 35y la superficie alar de 19,8m?2.

Ademas de lo anterior se puede observar en la grafica de la Figura 15 una relacion entre
envergadura y eficiencia (L/D) de planeadores con una longitud alar mayor a 18m (valor de

envergadura original del ATLAS I) que se utiliz6 para determinar la envergadura al extender el ala.
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Figura 15 Relacién L/D vs. Envergadura del historial de planeadores con b>18m
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La ecuacion que describe la linea de tendencia es:

y =3.0774x — 19.787 Ecuacion 6.1

A partir de alli se pudo estimar la envergadura maxima que podria tener el planeador como la

variable x ya que se conoce que el valor de L/D max es 59, entonces

_59+19.787

Ecuacién 6.2
0.30774

X = bpax = 25,6 m

Segun la Ecuacién 6.2, la envergadura maxima para un L/D max de 59 es de 25,6m, valor que
puede ser comparado con la aeronave ASW 22B que tiene una envergadura de 25m y alcanza una

eficiencia méaxima de 60.

Pero ahora al hacer el calculo matematico de la envergadura en funcién de un AR de valor 35

ARxCpx(1+A)

(segun la Tabla 3) usando la ecuacién b = , Se obtuvo una envergadura de 34.13 m,

valor que sobrepasa el limite especificado por la Figura 14, esto quiere decir que el AR debe ser
menor a 35, y puede ser demostrado calculando un nuevo AR en funcion de la envergadura maxima
encontrada previamente, asi como también de la cuerda de raiz del ala, y del taper ratio originales
(ver Tabla 14) los cuales se mantendran constantes durante todo el proceso de extension y

retraccion del ala:

2bmax A
AR, ox = (Lt ]) Ecuacion 6.3
2+(25,6 m)
ARpax =

1.3m#(1+0.5)

ARpax = 26,26

43



Otro parametro importante es la superficie alar (Sw), puesto que como se decia anteriormente, las
cuerdas de raiz y de punta deben ser constantes y mantener la misma longitud que en el planeador
original. Por lo anterior se procede a calcular el Sw maximo en funcion de la envergadura maxima

(Ecuacion 6.2) y de las cuerdas de raiz y de punta.

Sw =Db * (Ct + (%) ) Ecuacion 6.4

Sw = 25.6m (0.65m + (“mT"“))

SWinay = 24.96 m?

Para obtener una nueva limitacion en el incremento de la envergadura se uso la maxima area alar
conocida, SW,qy, jUunto con su equivalente inicial de 17,55 m? (ver Tabla 14) para hallar la
longitud de extensién maxima en cada plano, Lx,, ., (Ecuacion 6.5) tomada como la distancia de

incremento de la longitud alar que estara en contacto con el flujo de aire para toda el ala.

(Swmax_swinicial )

(4
L xmax - 2

Ecuacién 6.5

24.96m?—17.55m?
LXpmax = ( ) + 2
1.1m

LXmax = 3,36 m

Pero esta longitud maxima esté restringida no solo por el area sino por la estructura pues dentro del
disefio del ala telescopica que se propone se tiene en cuenta la longitud ocupada originalmente por
los alerones (4,476m); la distancia restante del ala (4,524 m) fue la manipulada para crear la seccion
movil y la seccion fija, tomando la cuerda media del ala como el punto de referencia para que este
fuera el valor de la cuerda de la seccion movil, c,, de tal manera que queda un espacio de 52,4 cm
al aleron como lo muestra la Figura 12 en color verde, puesto que se encontré que la longitud de

44



extension se hace mayor a la seccion de ala fija cuando se tiene una cuerda de menor valor al m.a.c.
Por las razones anteriores se determin6 que Lx a ambos lados del ala es de 2,8m, valor menor a la
longitud de la seccion de ala fija en ambos planos del ala. Esto quiere decir que la envergadura

media al extender el ala es de 11,8 metros como lo muestra la Figura 16.

11800
i m
L |
1300 m”i'” ——’F//,/ !
L | 476 — 105
Lx
4000 2B 5000

Figura 16 Extension de la envergadura ATLAS I modificado

Entonces la envergadura para la condicion de ala extendida es b, = 23,6 m; es decir que con la

aplicacion del concepto de ala telescopica es posible aumentar la envergadura en un 23.73%.

Cuando el ala esta completamente retraida se tiene un espacio entre la seccion de raiz y la seccion
¢, de 86,6cm para incluir el mecanismo para extraer el ala (ver capitulo 6.3). Cuando esta es
extendida, la unidn entre la viga fija y la viga mévil queda en cantiléver en un espacio de 83,3cm
dentro de la seccion de ala fija (sin incluir la distancia de 2,8m de Lx) para ayudar a resistir las

cargas estructurales.

Ahora, la superficie alar y la relacion de aspecto para esta configuracion, que representa el ala
extendida son 24.4 m? y 22.83 respectivamente ademas se tiene que la cuerda media es de 1.06m

para cuando la envergadura es maxima (23.6m).
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6.3. DESCRIPCION DEL MECANISMO DE EXTENSION

Para realizar el disefio del mecanismo de extension se tuvo en cuenta la norma CS 22 que exige
que el peso maximo de cualquier planeador, de categoria utilitaria y acrobatica, no debe exceder

los 750 kg .

Como se ha venido diciendo, se busca mantener la geometria del ala sin hacer muchas
modificaciones a su configuracion inicial; por ello, para incrementar la envergadura se aumentd la
superficie del ala que contiene el aler6n con una seccion rectangular de cuerdas iguales al m.a.c
(Figura 13). Luego, para lograr la extension y retraccion en media ala se disefié un mecanismo que
se compone principalmente de una viga fija en C con una viga mévil en forma de H que se desliza

sobre la anterior como lo muestra la Figura 17 con base en la Figura 11.

B

Figura 17 Viga en H deslizandose sobre la viga en C

Teniendo en cuenta el uso de estas dos vigas se propusieron los siguientes disefios:

Disefio 1: Mecanismo Tipo Pantografo

Para este mecanismo se buscé obtener una multiplicacion de distancia de la base con respecto a la
extension del mismo por lo cual se encontrd que una de las mejores maneras para dar con esto fue
realizar el mecanismo en forma de pantégrafo como se muestra en la Figura 18, el cual esta

compuesto por una base que esta sujeta a la viga principal del ala en la cara interna; esta base
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permitira al mecanismo un soporte y una guia de desplazamiento donde este recorrera una distancia
pequefia, cuando esta retraido tiene una longitud de 0,47 m y cuando esta totalmente extendido

tiene una longitud de 2,9 m con un desplazamiento de 0,02m en el eje medio de la base del

mecanismo.

Soporte unién

‘“\\\\‘\W&xﬁm

(g
-~ Soporte union
“\‘?&‘:{E, a la viga fija
N~

Figura 18 Mecanismo de extensidn tipo pantégrafo

Esto hace que el mecanismo se acomode conforme al desplazamiento del ala lo cual se ajusta a las
dimensiones que se necesitan y no es compleja su construccion y ensamble. Esta compuesto por

las piezas que se encuentran en la Tabla 4 y que se observan en la Figura 19.

Tabla 4 Lista de piezas del mecanismo de extension tipo pantégrafo

Piezas Cantidad Material in div:::jejgl (kg) Peso total (kg)
Ejes 83 acero inoxidable 0,5 41,5
Brazo 56 acero estructural 0,42 23,5
Soporte base viga fija 1 acero estructural 0,041 0,041
Soporte viga de extension 1 acero estructural 0,124 0,124
Servomotor 1 Aluminio 4 4
Vigaen C + Vigaen H 2 Fibra de Carbono 126,573 253,146
Piel - Fibra de Carbono 62,4 62,4
Accesorios adicionales* 20+ - 10 10
Peso ;c;;al del 394.71

4 Accesorios adicionales como: interruptores de tope, cables soporte del motor, acople del motor al tornillo.
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Figura 19 Mecanismo de extension del ala y sus partes

El mecanismo fue inspirado en el pantografo el cual es Util para este caso ya que transmite la fuerza
de un eje central al otro, ademés de que puede reducir su longitud méas de la mitad. Si se debe
extender el mecanismo solo es necesario afiadirle brazos o aumentarle la longitud de cada brazo.
Los materiales utilizados se escogieron en base a que el acero tiene unas propiedades fisicas que lo

se pueden tomar como base para el calculo de pesos.

Con este mecanismo el ala tendria un peso de 394,71 kg, lo que significa un aumento del 50,8% en
el peso del ala en la configuracion original del ATLAS | que es de 194,13 kg. Esto significa que el
planeador tendré un peso de 799,46 kg, es decir, 25% mas que el peso méximo estipulado por la

norma CS 22.
Disefio 2: Mecanismo con Tornillo Sin Fin

Se encontr6 que otra forma para dar solucion al desplazamiento de la viga mavil solo de un plano
de la aeronave, es por medio de un mecanismo compuesto por un tornillo sin fin de 3m de longitud,
radio de 12,7 mm, que gira gracias a la accién de movimiento de un eje de motor que se encuentra

dentro del fuselaje.
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El tornillo sin fin esta sujeto a la viga en C (viga fija) por medio de dos soportes que hacen las
veces de tuerca de manera que el sin fin sea “atornillado”, dando rigidez y seguridad al sistema.
Estos soportes se encuentran en la seccion mas cercana al fuselaje ocupando 70 cm del espacio que
se encuentra justo antes de la viga en H (si se observa el ala cuando esta retraida) como lo muestra
la Figura 20. Siguiendo con la configuracion del ala cuando esta retraida, se observa que los 2,83m
restantes del tornillo sin fin, estan dentro de dos conjuntos de piezas camisa-tuerca que estan fijas
en el interior de la viga en H. Cada camisa tiene 1m de longitud y en su interior alberga cuatro
piezas tipo tuerca (ver Anexo A 6 ) que ayudan a que el tornillo se ajuste al movimiento lineal
realizado cuando esta girando. EI movimiento del tornillo sin fin es generado gracias a un eje
conectado al motor eléctrico de serie H (segun la norma IEC 60072), con una potencia de 0,18kW,
permitiendo la extension del ala y ubicar la union de los dos conjuntos camisa-tornillo, que estan

dentro de la viga en H, justo en la seccion Lx del planeador.

Figura 20 Mecanismo de extensién con tornillo sin fin (no incluye el motor), vista cuando el

ala retraida
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La Tabla 5 muestra el listado de piezas totales del mecanismo de extension y sus pesos individuales,

asi como el peso total incluyendo los dos planos del ala y de esta manera calcular el peso total de

la misma.
Tabla 5 Lista de piezas del mecanismo de extension
Piezas Cantidad Material Peso individual (kg) | Peso total (kg)
Tornillo Sin fin 2 Acero estructural 3 6
Camisa de tuerca 4 Acero inoxidable 2,32 9,28
Tuercas 16 Acero estructural 0,201 3,216
Soporte tornillo sin fin 4 Acero estructural 0,305 1,22
Eje del motor 2 Acero estructural 0,232 0,464
TorniIIS hexagonal 44 Acero estructural 0,02 0,88
3/8”x32mm
Motor eléctrico 63mm 1 Aluminio 4 4
Vigaen C + VigaenH 2 Fibra de Carbono 126,573 253,146
Piel - Fibra de Carbono 62,4 62,4
Peso total del ala 340,61

Con este mecanismo el ala tendria un peso de 340,61 kg, lo que significa un aumento del 43% en

comparacion con el peso del ala en la configuracion ATLAS | original que es de 194,1316 kg.

Se decidié que el mecanismo apropiado para realizar la extension del ala es el Tornillo Sin Fin pues
la complejidad de construccion, montaje y peso es menor comparada con el mecanismo tipo
pantografo. Entonces, usando la geometria de extension de la Figura 13 y el mecanismo de tornillo
sin fin de la Figura 20, se tuvo como resultado el ATLAS | modificado con ala telescéopica (ver

Figura 21.), que le permite a la aeronave llegar a una envergadura maxima de 23.6 m.
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Figura 21 Planeador ATLAS I modificado con el ala extendida

6.4. ESTUDIO AERODINAMICO EN CONDICION DE ALA RETRAIDA

Los planeadores tienen criterios de disefio que en un principio determinan que la aeronave debe ser
capaz de hacer vuelos circulares en corrientes de aire ascendente y luego desplazarse rapidamente
de una térmica a la siguiente. Dependiendo la clase del planeador estos pueden hacer vuelos en
térmicas a 80-100 km/h y alcanzar velocidades méaximas de 260 km/h . Para conseguir esto, se debe
saber que el rendimiento de un planeador durante sus fases de vuelo depende de diferentes factores,

principalmente del disefio, la velocidad del viento y el peso de la aeronave .

La Tabla 14 muestra las principales caracteristicas de disefio del ATLAS I original aplicadas en el
estudio de rendimiento aerodindmico y la Figura 22 muestra el disefio original del mismo

planeador.
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Figura 22 Configuracion previa a la implementacion del ala telescopica en el planeador

ATLAS I

Es preciso indicar que para iniciar los calculos de rendimiento aerodindmico para el planeador
ATLAS | modificado, fue necesario recalcular todos los parametros descritos en la tesis DISENO
DETALLADO DE UN PLANEADOR DE ALTO RENDIMIENTO PARA INSTRUCCION, debido a que
alli se usé una metodologia de disefio en la cual los disefiadores asumieron muchos de los valores
que representan algunos pardmetros que describen la aeronave y por tanto afectan el rendimiento

de la misma.

Luego, fueron escogidos unicamente los pardmetros geométricos del planeador: envergadura,
superficie alar y relacion de aspecto que son mencionados en la Tabla 14 para el planeador ATLAS
I modificado, los cuales estan denotados con el subindice r (indicando que es la condicion de ala

retraida) en los procesos de analisis y calculos que se presentan en este documento.

Teniendo en cuenta el peso para el ala con el mecanismo de extensién de la misma (ver capitulo
6.3) se obtuvo que el peso de toda la aeronave con esta nueva configuracién es 746,36 kg, donde

la carga alar para la condicién de ala retraida segun la Ecuacion 6.6 es:

W 746,36 kg=9,81 m/s?

- TETI Ecuacion 6.6
, .

N
= 423 —
w, m
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Para obtener el nimero de Mach fue usada en un principio la velocidad de mayor eficiencia
aerodinamica de 31.94 m/s determinada en la tésis base , pero ésta cambid, debido al proceso de
iteracion resultante del desarrollo de todos los célculos referentes a rendimiento aerodindmico,
hasta Ilegar al valor final de 39,16 m/s; por lo tanto Ma = 0,11. Para los célculos en las dos
condiciones de envergadura se tomard un Ma= 0,094 ya que este es el correspondiente a la

condicion de ala extendida y es un valor cercano al obtenido para la condicion de ala retraida.

Por otra parte, el perfil aerodinamico es una parte fundamental en los calculos de performance y es
por ello que se hizo un analisis en el software XFLR5 al perfil Eppler 583 MX-16 usado en el ala
del ATLAS I, caracteristico por ser una modificacion hecha por los disefiadores de este planeador

al perfil Eppler 583 con el fin de mejorar su rendimiento aerodindmico .

Las principales caracteristicas extraidas de este analisis para el rendimiento aerodinamico (también

denotadas con el subindice r):

> Coeficiente de Sustentacion maximo del perfil Cl,,,,, = 1.67 a un angulo de ataque a =
16.5°.

> Coeficiente de minima Arrastre del perfil Cd,,;,,» = 0.005 a un angulo de ataque = —0.5°.

> Pendiente de Sustentacion del perfil ay, = AA—ZZ = 6,051/rad.

Para el perfil NACA63012 utilizado en el estabilizador horizontal el Cd,,;, , obtenido por medio

de XFLR5 es de 0,00405.

Los parametros aerodindmicos calculados para el ala retraida del planeador ATLAS | se resumen

en la Tabla 6 y los detalles se incluyen en el Anexo B 2.
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Tabla 6 Parametros iniciales de coeficiente de sustentacion y coeficiente de arrastre

ECUACION

RESULTADO

SUSTENTACION

Pendiente de sustentacion del ala (XFLR5)

ay,r = 5451/rad

Coeficiente de Sustentacion maximo del perfil (XFLR5)

Cligxr = 1,67

Coeficiente de Sustentacion maximo del ala
CLlmaxr = Clmaxr * 0.9

CLax, = 1,501

Coeficiente de Sustentacion del perfil (con K=0.018):

CL, = \ Cdo,tot/K

Cl, = \/Cdpin, AR, € Clr = 0,54
Coeficiente de Sustentacion del ala para la maxima eficiencia
aerodindmica (con K=0.018): CL, = 0,75

ARRASTRE

Coeficiente de arrastre parasita total:
Cdoror = K[Cdgpr + Cdo s + Cdype + Cdg ]

CdO,tOt = 0010

Coeficiente de arrastre inducido

CD, = Cdo,tot.r + Cdi,r

D — cL,? CD; = 0.010
L™ 1ARe
Coeficiente de arrastre del ala:
CD,,, = Cd, + Cd; Dy = 0.012
ficien rrastr I
Coeficiente de arrastre tota ¢D, = 0.020

La eficiencia maxima del planeador en esta condicion.

E _ |m*AR K
max,r — 4+Cdypo

Emaxr = 36,9

En la tesis base para el desarrollo de este proyecto, se usé la Figura 14 para determinar la eficiencia
del planeador ATLAS | de 43:1 , y se asumio como una constante durante todo el proceso de
disefio de la aeronave; sin embargo se observa en la Ecuacion 6.7, el valor real es de 36,9:1 cuando

el ala esta retraida, es decir, para la condicion en la cual el planeador se mantiene con sus

caracteristicas de envergadura originales.
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6.5. ESTUDIO DEL RENDIMIENTO EN CONDICION DE ALA RETRAIDA

6.5.1. RENDIMIENTO AERODINAMICO EN PLANEO: VELOCIDAD DE VUELO Y TASA

DE DESCENSO

Para encontrar la sustentacion y el arrastre en la condicién de crucero (planeo) de una térmica a
otra, se determiné que la velocidad de planeo (V,)debe ser la correspondiente a la maxima
eficiencia cuyo valor se determind por medio de la Ecuacion 6.8, teniendo en cuenta que el valor
de la densidad es 0,74 kg/m? que corresponde a una altura de vuelo 5000 m donde este es el valor

promedio de techo de una termica.

1/2

i — .,
. _ (_ ) Ecuacion 6.8
Emax,r P Cdototr SWr

Vemaxr = 39,15m/s

VEmax,r = V;a,r

Incluyendo este valor en las ecuaciones de Sustentacion y Arrastre como fuerzas:

L, = CIW’Z—’V,,,rZSWr =7.321,79 N Ecuacion 6.9
D, =cd%v,,’sw, = 198,48 N Ecuacién 6.10
2 )

Por otra parte, se toma en consideracion que en vuelo recto y nivelado la sustentacion debe ser
igual al peso de la aeronave y que, ademas, al saber por definicion que la aeronave no tiene un
motor de propulsion, su empuje T es igual a cero. El peso del planeador, al igual que las fuerzas
aerodinamicas, tiene dos componentes: una paralela y otra perpendicular a la trayectoria de vuelo.
En un planeo equilibrado o compensado (Trimmed Glide) a velocidad de vuelo constante, el

minimo &ngulo de trayectoria de vuelo y es aquel que proporciona equilibrio entre las fuerzas
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individuales (ver Figura 23), a partir de la eficiencia maxima de la aeronave y se calcula con la

Ecuacién 6.11.

tany pinr = L Ecuacion 6.11

Emax,r
—_ o
Y minr = 1.55
L F
a A b L
Y (a} airplane
{b) sailplane
L Ifl
D b drag
Horizon W welgh
T  thrust
T‘ D v ’Yi F  resultant aifload
S V vV flight velocity
lide an:
. s I:s ZVsiiygle
ey W siny
Y
W cosy
w w

Figura 23 Balance de Fuerzas en Vuelo Equilibrado (Thomas, 1993)

La tasa de descenso V; en planeo es un parametro que se encuentra directamente afectado por los

. . p - cd
cambios producidos en la carga alar, ademas del indice de ascenso 7,372 Como se observa en la
w

Ecuacioén 6.12.

Vr = #‘2/2 /%% Ecuacion 6.12
Vi =1.06m/s

6.5.2. CROSS-COUNTRY THEORY: ALA RETRAIDA

El modelo de travesia mas simple asume que la fuerza de las térmicas permanece constante a lo

largo del vuelo y no varia con la altitud; también supone que la transicién de planeo a ascenso
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ocurre sin demora, es decir, no se considera la transicion entre una condicion y la otra. Una

explicacion gréfica de los vuelos de travesia puede ser observada en las Figura 2.
» Polar de Viraje: Tasa de descenso

Para iniciar los célculos de rendimiento del planeador ATLAS | en térmicas, para sus dos
condiciones de envergadura, se requieren tres variables iniciales: el angulo de banqueo, velocidad
de vuelo de la aeronave para el ascenso Vi, y el radio de viraje, pero como se muestra a
continuacion cada una esta en funcién de la otra por lo que se deben conocer dos de las variables:
el angulo de banqueo y la velocidad de vuelo. Para el angulo de banqueo se tuvo en cuenta un
valor aleatorio inicial de @ = 50° y la velocidad de vuelo fue tomada como la velocidad
correspondiente a la maxima eficiencia, es decir que Vi, =V, = 39,15 m/s = 140,95 km/h.
Se debe aclarar de antemano que el valor de angulo de banqueo solo se utiliz6 para iniciar los
calculos de rendimiento de tal manera que después de realizar el proceso detallado en esta seccién
se obtuvo el angulo de banqueo 6ptimo para el ascenso en la téermica el cual sera explicado en el

capitulo de Analisis de Resultados.

La tasa de ascenso alcanzada en térmicas depende fuertemente de su rendimiento y manejo en los
vuelos de viraje. Un andlisis de rendimiento de virajes refleja la fuerza centrifuga CF, resultante de
la Segunda Ley de Newton F = ma, en un marco de referencia giratorio. Para un objeto viajando
en una trayectoria circular CF = ma.,;, dirigida en direccién del radio de viraje, a menudo es
denominada Fuerza Ficticia porque no es un resultado directo de las interacciones mecanicas entre
el cuerpo y sus alrededores. No obstante, la fuerza es real en el sentido que puede ser usada para

escribir una ecuacion de equilibrio dinamico (principio de D’ Alembert).
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La Figura 24 presenta un diagrama de equilibrio dinamico para un viraje, con la fuerza centrifuga
balanceada por el angulo de banqueo del planeador por lo que hay un componente de sustentacion

en el plano horizontal.

L:Lift

W: Weight

CF: Fuerza Centrifuca
Phi: Angulo de Banqueo
Omega: Tasa de Viraje

o

Figura 24 Equilibrio de fuerzas en viraje

El peso W, la fuerza centrifuga CF, y la sustentacion L estan relacionados con el angulo de banqueo
a traveés de las siguientes relaciones W = Ly c0S® Y CF = Ly sin @ . Al despejar el peso y
asumiendo que este es constante en todas las etapas de vuelo, se obtuvo que Ly, =
11.390,68 N; ademas con este valor se determiné que el coeficiente de sustentacion para el angulo

de viraje determinado es Clyy;, - = 1,16.

mVé
T

Al introducir las relaciones elementales CF =

y W = mg, se obtuvo el radio de viraje n. =

V¢

gtand '’

dando como resultado n. = 131,12 m para un angulo de viraje de 50°.

Seguido a ello, se puede calcular la tasa de descenso durante la etapa de viraje, V, que es un
namero positivo en la direccion descendente (el resultado de la Ecuacion 6.13 es positivo por que

indica velocidad de descenso, pero para este proyecto se asume como negativa porque se busca que
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en las térmicas se obtenga una velocidad de ascenso positiva), es decir, esta es la velocidad de

ascenso relativa medida con respecto al aire, y esta descrita por la Ecuacion 6.13.

Vv, =

3
kcL? >
(5= + €, + Cp,) < C

De donde Cp,,,,,, , = 0.034. Al reemplazar en la

3
-
[1 — (EE 1 ) ] ! Ecuacién 6.13
pSwrgCL

Ecuacion 6.13 se tiene que:

Ver = —1,81m/s

Para la gréafica de la Figura 25 se calculd la tasa de descenso y radio de viraje con las ecuaciones

anteriores para dos velocidades: velocidad de vuelo y velocidad de no exceder (ver obtencion de

velocidad de no exceder en la seccién 6.5.3 y Anexo B 3.b). Los calculos mostrados arriba

corresponden a un punto en la linea de color azul (Vg = 39,15 m/s).

2 o0
£
G
2 .10
[0}
3
S
o 20
©
©
T
©
S -30
(o]
Ko}
>
-40

Radio de viraje, [m]

70 80 90 100 110 120 130 140 150 160

H_.__._.—.—.—.—Q—Q—O—.—.—.—.—H—.—H—H

170 180 190

Velocidad de
vuelo en m/s

—0—39,15
—8—99,46

Figura 25 Tasa de descenso V,.vs. Radio de viraje r para la velocidad V., y velocidad de no

exceder con el ala retraida

> Modelado de Térmicas

La naturaleza proporciona una incontable variedad de corrientes de aire ascendente conocido

también como corrientes térmicas. Las diversas condiciones geogréaficas y climaticas, asi como el
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fendmeno meteoroldgico localizado conducen a la formacion de térmicas de variable intensidad,

amplitud, y estructura.

Los modelos térmicos mas simples asumen que las térmicas son perfectamente circulares cuya

intensidad varia en funcién de la distancia desde el centro.

Los siguientes resultados se obtuvieron con base en el modelo térmico de Carmichael que clasifica
las térmicas segun su intensidad como: fuerte y estrecha; debil y estrecha; y amplia (Thomas,
1993). Teniendo en cuenta lo anterior, la Tabla 7 muestra la velocidad maxima de corriente

ascendente, V, y el diametro de la térmica, d, dependiendo de la intensidad de la térmica.

Tabla 7 Tipos de térmica, velocidad maxima de corriente ascendente, V, y diametro de la

térmica.

Tipo de Térmica (Intensidad
de la Térmica)

Velocidad Méxima de
Corriente Ascendente, 1/,

Diametro de la Térmica

Fuerte y estrecha V,=6m/s d=180m
Débil y Estrecha V,=3m/s d=180m
Amplia V,=4.5m/s d=360m

Al usar estos parametros fue posible encontrar la velocidad de la corriente ascendente, Vinermai
para cada caso de térmica aplicado al radio de giro calculado previamente mediante la Ecuacion
6.14. . La Tabla 24 del Anexo B 3 muestra el valor de la velocidad de la corriente ascendente

dependiendo la intensidad de la misma para diferentes radios de viraje.
Ecuacion 6.14

nr
Vihermal = VOCOSF

Donde Vo es la velocidad méxima de la corriente ascendente dada por la Tabla 7, r la distancia al
centro de la corriente ascendente y d el diametro que se encuentra en la Tabla 7. La velocidad

ascendente del aire en la térmica obtenida para determinado radio de viraje, se sumé a la velocidad
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de descenso (negativa) de la aeronave para calcular la velocidad absoluta de ascenso como se

muestra en la Ecuacion 6.15.
Ve = Vihermar Vs, Ecuacion 6.15

La Tabla 8 muestra la velocidad de ascenso o descenso del planeador para cada tipo de térmica que

puede presentarse en vuelo si se tiene un &ngulo de banqueo de 50°.

Tabla 8 Velocidad de ascenso del planeador con el ala retraida para cada tipo de térmica

Velocidad de ascenso si hay térmica fuerte y estrecha V. |-576 m/s
Velocidad de ascenso si hay térmica débil y estrecha V.| -3,79m/s
Velocidad de ascenso si hay térmica amplia V.| 0,05m/s

La grafica de la Figura 26 muestra la tasa de ascenso cuando el planeador vuela en térmica fuerte
y estrecha, térmica débil y estrecha, y térmica amplia a diferentes velocidades: velocidad de vuelo

Vkr, Y velocidad de no exceder (azul y verde respectivamente).
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Figura 26 Tasa de ascenso V. vs. Radio de viraje r en los diferentes tipos de térmica para la

velocidad Vg y velocidad de no exceder con el ala retraida.

6.5.3. DIAGRAMA DE MANIOBRAS V-n

El diagrama V-n permite determinar el factor de carga de la aeronave en funcién de la velocidad,
y de esta manera obtener el factor de carga maximo, tomado como referencia clave en el analisis
estructural, dado que, si este es subestimado la aeronave no podra resistir de manera segura las

cargas de vuelo.
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La norma CS-22 indica que este diagrama aplica cuando los flaps estan en condicion en-route®,
con frenos aerodinamicos cerrados. El planeador ATLAS | original cuenta con flaps con el fin de
disminuir la velocidad de pérdida usando la Ecuacion 6.16 cuando los flaps estan en posicion de
15°, pero con la implementacion del ala telescopica se obtiene una mayor disminucion de esta

velocidad por lo que en este proyecto no se usan flaps, como se demuestra en la seccién 6.7.3.

2w Ecuacién 6.16

Vstall,flaps 15° = J

Psea level*Swing*CLpromedio con flaps 15°

Planeadores como DG 505 Elan Orion, DG 500 Trainer 'y Platypus ES-65 Schneider, todos de
categoria utilitaria, no cuentan con flaps, sin embargo se encuentran regidos por la norma CS-22
para la obtencion de las velocidades de la envolvente de vuelo (Diagrama V-n) a pesar que esta no
habla estrictamente de planeadores sin flaps, usando las mismos factores de carga que un planeador

con flaps.

Para este proyecto se tomd el coeficiente maximo de sustentacion del ala en la posiciéon retraida y
extendida para calcular el diagrama V-n ya que el planeador ATLAS | modificado no cuenta con

flaps.

Otro punto importante fue que para llegar a la estimacién del peso del mecanismo se tuvo en cuenta
que no hubiese una alteracion en el rendimiento del planeador. Durante este analisis se observo que
al aumentar el peso incrementan la fuerza de sustentacién y la fuerza de arrastre sin afectar la
eficiencia del planeador (no hay aumento o disminucion de la eficiencia) pero que si hay un

incremento en las velocidades de vuelo, especialmente en la velocidad de pérdida ( Ecuacion 6.17)

5 La fase de vuelo en route esta definida como el segmento de vuelo desde el punto final en que se realiza un
procedimiento de salida hasta el punto de origen de un procedimiento de llegada. (U.S. Department of Transportation
Federal Aviation Administration, 2015)
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que segun la norma no debe exceder los 80 km/h (CS 22.49), luego con el peso del mecanismo

disefiado se obtuvo la velocidad de pérdida que cumple con los requerimientos de la norma.

La velocidad de pérdida depende entonces del coeficiente de sustentacién, de la densidad del aire

a nivel del mar y de la carga alar segun la Ecuacion 6.17:

Vstar = J 2W Ecuacién 6.17

Psea level*SWr*CLysx r

Vstaur = 21,44m/s = 77,19 km/h

Luego, la norma exige que los factores de carga limite para maniobras en planeadores categoria

utilitaria deben ser los relacionados en la Tabla 8.

Tabla 9 Factores de carga limite para maniobras en planeadores categoria utilitaria

N1 n2 N3 N4
+53 | +40 | -15 | -25

A partir de estos valores fue posible construir el Diagrama V-n de la Figura 27.

6 VAe VAr
5 \.'
4 VDe VDr
A 3
3 2
0] —@—ala retraida
o 1
§ 0 VBr —8—ala extendida
E 1 30 40 50 60 70 80 VFe D0 VF} 00
2 "
-3 Vce VCr

Velocidad m/s
Figura 27 Diagrama V-n en las dos condiciones de envergadura del planeador ATLAS |
modificado
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El punto A, también conocido como punto de maniobra, representa los maximos valores posibles
tanto de coeficiente de sustentacién como de factor de carga. Ahora, la velocidad de disefio en

maniobras V/, es:
Var = Vstaurvm1 Ecuacion 6.18

m
Var = 49,36 — = 177,71 km/h

La velocidad de vuelo correspondiente a la interseccion entre la curva izquierda y la parte superior
de la linea vertical (Punto A) es conocida como velocidad del rincon o corner velocity, y esta
designada como V5. Esta velocidad no puede ser menor a V,, por lo que se considera que el factor
de carga es el mismo que V,, por lo tanto, Vz; = V,. Para la mayoria de los casos este punto

corresponde simultaneamente a giros muy cerrados y giros rapidos de una aeronave .

La méaxima velocidad de disefio para planeadores categoria utilitaria con un factor de carga n,,
conocida como Dive Speed o velocidad de no exceder, puede ser escogida por el disefiador de la

aeronave, pero no puede ser inferior a:

3| W 1
*

sw. ¥ Tar Ecuacion 6.19

Vpr =18 %
Vpr =96,46 m/s =~ 347,25 km/h

Cabe resaltar que esta misma velocidad Vp, - es aplicada también a un factor de carga ns, ahora
denotada como V... La linea vertical formada por la union de las velocidades V, y Vi, es un limite
de alta velocidad, por lo que a velocidades de vuelo mayores a este limite pueden pasar fendmenos
destructivos como flutter y ala divergente que a su vez pueden dejar dafos estructurales, fracturas,

o0 desintegracion de la aeronave.
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Por ultimo, la minima velocidad de vuelo corresponde a un factor de carga n,, y es:

2n4W .,
Vep= |— — Ecuacion 6.20
’ PxSWrClipsx r

m
Ver =3491— ~ 125,66 km/h

6.6. ESTUDIO AERODINAMICO EN CONDICION DE ALA EXTENDIDA
Para el andlisis aerodinamico con el ala extendida se usaron las mismas caracteristicas del perfil
mencionadas en el numeral 6.4.1, a excepcion de la carga alar pues, los célculos que se realizaron

fueron con base en la nueva envergadura del planeador.

Los parametros de sustentacion son los unicos que se ven afectados por el incremento de la
envergadura (ver Tabla 10) pues, al realizar todos los célculos referentes a los coeficientes de
arrastre, estos no tuvieron cambios significativos. Con el ala extendida aumenta la superficie, pero
la fuerza de sustentacion requerida es la misma que con el ala retraida y por lo tanto el vuelo se
efectla con velocidad mas baja y coeficiente de sustentacién mas alto. Asi mismo ocurre un
incremento en el arrastre parasita por el incremento en la superficie expuesta al flujo, pero el

arrastre inducido disminuye considerablemente por el aumento en la relacion de aspecto.

Tabla 10 Cambios en los parametros de coeficiente de sustentacion en condicién de ala

extendida.
PARAMETRO | RESULTADO
SUSTENTACION
Pendiente de sustentacion del ala (XFLR5) aye = 5551/rad
Coeficiente de Sustentacion maximo del perfil (XFLR5) Clipgy = 1,67
Coeficiente de Sustentacién maximo del ala
CLypgx = Cloygx * 0.9 Clinax = 1,501
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Coeficiente de Sustentacion del perfil (con K=0.014) Cl, =0,61
Coeficiente de Sustentacion del ala para la maxima eficiencia CL. = 083
aerodinamica (con K=0.014) e =Y

ARRASTRE

Coeficiente de arrastre parésita total:
Cdoror = K[Cdowe + Cdo s + Cdype + Cdy e
Coeficiente de arrastre inducido

Cdo,tot,e = 0010

CL,* CD; = 0.010

D, = —2%_
CDie nARe

Coeficiente de arrastre del ala:
CDy .= Cd, +Cd;,
Coeficiente de arrastre total
CDe = Cdptore + Cdip

CD,,, = 0.0115

CD, = 0.020

Teniendo en cuenta estos nuevos resultados fue posible encontrar la eficiencia maxima del

planeador con el ala extendida usando la Ecuacion 6.7, obteniendo E,;,;4x . = 41, 52.

6.7. ESTUDIO DEL RENDIMIENTO EN CONDICION DE ALA EXTENDIDA
Durante el proceso de desarrollo del rendimiento aerodinamico del planeador en condicién de ala

extendida, cada uno de los pardmetros estan denotados con el subindice e.

6.7.1. RENDIMIENTO AERODINAMICO EN PLANEO: VELOCIDAD DE VUELO Y TASA
DE DESCENSO
La Tabla 14 muestra los valores obtenidos a partir de las ecuaciones del numeral 6.5.1 para el

estudio aerodindmico cuando la aeronave se encuentra en la condicion de ala extendida.

Al igual que en la seccion 6.5.1, se tuvo que hallar la velocidad correspondiente a la maxima
eficiencia usando la Ecuacion 6.8, con lo que se obtuvo que Vgpyaye = 31,37 m/s, y como es
mencionado en esa seccion, esta es la velocidad que se asume como Velocidad de planeo cuando

la aeronave pasa de una térmica a otra.
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Al aplicar la Ecuacion 6.11, se obtuvo que el minimo angulo de planeo cuando el ala esté extendida

es ¥ min = 1,38%en dicha condicion de planeo.

Por otra parte, la velocidad de descenso al volar de una térmica a otra es V, = 0,75 m/s,

atribuyendo su disminucion en comparacion con el ala retraida a la disminucion de la carga alar.

6.7.2. CROSS-COUNTRY THEORY: ALA EXTENDIDA

Durante el ascenso en térmicas cuando el ala esta extendida, al igual que en ala retraida, se hicieron
calculos usando un angulo de banqueo de @ = 50°, la velocidad de vuelo correspondiente a la
maxima eficiencia, la cual es Vg, =V, . = 31,37% = 112,94 kTm donde el radio de viraje a dicho
angulo de banqueo y velocidad de vuelo es r, = 84,18 m

La Tabla 14 contiene todos los valores obtenidos para calcular la tasa de descenso en vuelos en

viraje cuando el ala del planeador esta extendida con base en las ecuaciones presentadas en el

numeral 6.5.2.

La gréafica de la Figura 28 muestra la de tasa de descenso usando las ecuaciones de la seccién 6.5.2
para dos velocidades: velocidad de vuelo y velocidad de no exceder, para las cuales se calcul6 la

tasa de descenso para diferentes radios de viraje en los Anexos B 5.3, y B 5.b.
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Figura 28 Tasa de descenso Vg (vs. Radio de viraje r para la velocidad Vi ., y velocidad de no

Por otro lado, para el modelo en térmicas en condicion de ala extendida, y usando el radio de giro
obtenido para la condicién de ala extendida a un angulo de banqueo de 50°, fue posible encontrar

la velocidad de la corriente ascendente Viperma: (ECUacion 6.14) para cada caso de térmica. La

exceder con el ala extendida

Tabla 21 del Anexo B 5 muestra el valor de la velocidad de la corriente ascendente dependiendo

de la intensidad de la misma para diferentes radios de viraje.

Luego la velocidad absoluta de ascenso (calculada usando la Ecuacion 6.15) para cada tipo de

térmica cuando el planeador vuela a un angulo de banqueo de 50° es mostrada en la Tabla 11.

Tabla 11 Velocidad de ascenso para cada tipo de térmica con el ala extendida

Velocidad de ascenso absoluta si hay térmica fuerte y estrecha | V. | -0,68 m/s
Velocidad de ascenso absoluta si hay térmica debil y estrecha | V. | -0,99 m/s
Velocidad de ascenso absoluta si hay térmica amplia V.| 2,05 m/s

La grafica de la Figura 29 muestra la tasa de ascenso cuando el planeador vuela en térmica fuerte

y estrecha; termica debil y estrecha; y térmica amplia a diferentes velocidades: velocidad de vuelo

Vke, Y velocidad de no exceder (azul y verde respectivamente).
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Figura 29 Tasa de ascenso V. vs. Radio de viraje r en los diferentes tipos de térmica para la

velocidad Vi ,y velocidad de no exceder con el ala extendida.

6.7.3. DIAGRAMA DE MANIOBRAS V-n

Una de las principales ventajas de aplicar el ala telescOpica en esta aeronave, es que hay mayor
disminucion de la velocidad de pérdida por el incremento en la superficie alar y por lo tanto esta
velocidad se aproxima a la de planeadores convencionales con los flaps extendidos (Ecuacion
6.16). El Anexo B 4, muestra el célculo de la velocidad de pérdida de la configuracion original de
la aeronave con flaps, lo que permite demostrar que al incrementar la superficie alar se puede lograr

una mayor disminucion en la velocidad de pérdida.
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Ahora, incluyendo la superficie alar (cuando el ala esta extendida) en la Ecuacién 6.17 se demostrd

que la velocidad de pérdida disminuye hasta un valor de Vg4, = 18,06 m/s.
Luego, la Tabla 12 muestra los valores para construir el Diagrama V-n.

Tabla 12 Velocidades del Diagrama de Maniobras V-n

Velocidad de maniobra V, 41,59 m/s
Velocidad de Rafaga, V5. 41,59 m/s
Velocidad de nunca exceder, Vp 88,73 m/s
Velocidad con un factor de carga de -1.5, Vg 88,73 m/s
Velocidad con el minimo factor de carga, V. 29,41 m/s

Estos resultados encontrados en la Tabla 12, reflejan que el aumento en la superficie alar afecta
también la velocidad de vuelo de forma inversamente proporcional de manera que la velocidad

disminuye con el aumento de la superficie alar.

La grafica de la Figura 27 presenta el diagrama de maniobras V-n para la condiciéon de ala

extendida.

6.8. ESTUDIO DE ESTABILIDAD
Para este analisis de estabilidad se tuvo en cuenta los parametros calculados en la tesis de referencia
y los pardametros geométricos obtenidos mediante el disefio realizado en CAD para configuracién

del planeador ATLAS I, los cuales se encuentran en los Anexos A1, A2, A3, A4y AS5.
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6.8.1. ESTABILIDAD ESTATICA

Para realizar este estudio, fue necesario recalcular y corregir la estabilidad estatica realizada en la
tesis ‘DISENO DETALLADO DE UN PLANEADOR DE ALTO RENDIMIENTO PARA
INSTRUCCION” para luego hacer el calculo de los datos de estabilidad incluyendo aquellos que
no habian sido realizados alli. Luego de ello, se inicio el proceso de calculo de estabilidad
longitudinal, direccional y lateral del planeador ATLAS | modificado con ala retraida y extendida
siguiendo el proceso descrito en el capitulo 4.5 basados en los parametros aerodinamicos

calculados en el capitulo 6.6.

» Estabilidad estatica longitudinal

Siguiendo el proceso expuesto en el capitulo 4.5., se inicié con el calculo de la contribucion del ala
para el ATLAS | modificado con ala retraida obteniendo la pendiente de la curva del coeficiente
de momento del ala usando la Ecuacion 4.9.

0,501[m] 0,25[m]
1,03[m]  1,03[m]

CMe,y, = 5,452 [rad™"] < ) = 0,2292[rad 1]

_ 5,452[rad™*] * |—4,9[°]|
e deg
rad

= —0,4663
57,3 [

0,197[m]  0,24[m]
1,03[m]  1,03[m]

Cm,,, = —0,2460 + (—0,4663)< > = —0,2264

Luego se calculd la contribucién del fuselaje, el cual se secciond para hallar el coeficiente de
momento en funcion de la geometria como se muestra en Figura 30. Cabe resaltar que la

modificacion del planeador ATLAS I no incluye cambios en el fuselaje de la aeronave.

72



SERET

Figura 30 Fuselaje seccionado del planeador ATLAS I
Las medidas del fuselaje fueron tomadas como: la separacion de cada seccion (AX), el ancho de
cada seccidn (br) y la distancia entre el centro de cada seccion y la cuerda de raiz del ala (X1).
Ademas, el angulo de incidencia de cada seccidn con respecto a la linea de centro del fuselaje (ver

Tabla 13).

Tabla 13 Datos de la geometria del fuselaje

Seccion | AX, m bf, m X1, m | icl,B
1 0,5702 | 0,50865 | 2,5662 | 9,658
2 0,5702 | 0,69773 | 1,9957 | 7,919
3 0,5702 | 0,7588 | 1,4255 | 6,068
4 0,5702 | 0,7447 | 0,8553 | 3,631
5 0,5702 | 0,6512 | 0,2851 | 1,476
6 1,93 0,6512 0 1,687
7 0,51422 | 0,4145 | 0,2571 | 1,538
8 0,51422 | 0,3653 | 0,7713 | 0,938
9 0,51422 | 0,3377 | 1,2856 | 0,401

10 0,51422 | 0,3187 | 1,7998 | 0,428
11 0,51422 | 0,2995 | 2,314 | 0,388
12 0,51422 | 0,2794 | 2,8282 | 0,389
13 0,51422 | 0,2587 | 3,3424 | 0,369
14 0,51422 | 0,1937 | 3,8567 | 0,387
15 0,51422 | 0,1241 | 4,3709 | 0,39
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Con base en el estudio de Munk’s, se hall6 la masa aparente usando la Figura 31 a partir del “fitness
ratio” o relacion de esbeltez que relaciona la longitud y el ancho méaximo del fuselaje l¢/ by max

donde se obtuvo que la masa aparente del fuselaje es 0,95.

Xy = 4 | _
{ 3 I !
S | VI / RGP, ) =) PR | ST h S
1 ! {

; 1 —
0 4 8 12 16 20
FINENESS RATIO

Figura 31 Coeficiente de masa aparente del fuselaje

Luego se hallé el coeficiente de momento del fuselaje cuando no hay sustentacion usando la

Ecuacion 4.14.

0,95

_ . (— 37 — _
of = 365 (17,3202 03D (—8,548[m°]) 0,0126

Cm

Posteriormente, se calculo la pendiente de la curva del coeficiente de momento del fuselaje para
cualquier angulo de ataque, el cual estd en funcion del upwash y el downwash del fuselaje de
acuerdo a la modificacion realizada por Multhopp al estudio de Munk’s; para esto se dividio el
fuselaje en dos partes, la parte delantera de la cuerda de raiz del ala (upwash) y la parte trasera de
la cuerda de raiz del ala (downwash). La variacion del upwash se obtuvo de la Figura 32 y para el

downwash de la Figura 33.
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Figura 32 Variacion del upwash del fuselaje

g F

Figura 33 Variacion del downwash del fuselaje

La curva del coeficiente de sustentacion obtenida fue:

T
2(17,32[m?])(1,03[m])

Cmyf = * (1,88[m3]) = 0,1662 [rad~?!
f

El coeficiente de momento del fuselaje esta dado por la Ecuacion 4.11 asi que:

0,1662rad™!

cm(a),, = —0,0126 + ( =

)* (0°) = —0,0125

Para el calculo de la contribucion del empenaje se halld la relacion de la variacion del downwash
con respecto al &ngulo de ataque que es expresado de dos formas: una primera estimacion con base
en la teoria de linea de sustentacion para alas elipticas como se muestra en la Ecuacion 4.17 y una
ecuacion empirica que esta dada por factores en funcion de la relacion de aspecto del ala, la relacion
de taperado del ala y la localizacion del estabilizador horizontal usando la Ecuacion 4.18 (ver

Anexo A 4).
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Con el downwash producido por el ala se hallo el angulo de ataque del estabilizador horizontal.

ay = 7,36° — 2,46° + (—3°) — 0,021 = 1,88°

Para poder obtener el coeficiente de sustentacion del estabilizador en este angulo de ataque:

4,5078rad 7 (1,88°) = 0,0519
= %k =
Lt 57’ 3 ) )
Con el cual se pudo obtener el coeficiente de momento generado por el estabilizador horizontal.

4,5078rad ™1

> (—0,004 + 2,46° — (—3°)) = 0,2045

Cmgye = —(1)(0,4948)(4,5078rad~1)(1 — 0,1682 rad™!) = —1,855rad !

Cmege = (0,2045) + (—1,2986rad~1)(0) = 0,2045

Después de este estudio se obtuvo la contribucidén de cada una de las partes principales de la

aeronave y por lo tanto fue posible determinar el coeficiente de momento del planeador como se

encuentran representados en la Figura 34, donde se observa que la aeronave cumple con el primer

criterio de estabilidad que establece que el coeficiente de momento debe estar representado como

una pendiente; sin embargo, la aeronave no cumple con el segundo criterio de estabilidad que

afirma que el punto de corte con el eje vertical debe ser positivo. Para cumplir con los dos criterios

de estabilidad se realizé un andlisis para que determind los parametros que deben ser ajustados se

deben ajustar para lograr que el planeador sea estable longitudinalmente (ver Figura 43).
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Figura 34 Coeficientes de momento en eje Y para el estudio de la estabilidad estatica

longitudinal

El punto neutro de la aeronave se calculo teniendo encuenta la variacion del coeficiente de
momento con respecto al coeficiente de sustentacion, el cual con el anélisis se podra obtener el
punto cuando el planeador no genera un momento a pesar de que este generando sustentacion. Por

lo cual se determino con Ecuacion 67

N,=X, — (%)f + :—;(1 — %) Vi Ecuacion 67

Se evaluo la variacion del centro de gravedad a lo largo de la cuerda media del planeador y con
esto se pudo encontrar el punto neutro al realizar una comparacion del valor dado para cada
posicion del centro de gravedad con respecto a la variacion del coeficiente de momento respecto al

coeficiente de sustentacion.

> Estabilidad estatica direccional

El estudio de la estabilidad estatica direccional del planeador fue calculado partiendo de la
contribucion del ala, fuselaje y del estabilizador vertical. Para la contribucion del ala se tuvo en

cuenta el diedro y el flechamiento, para este caso el diedro es despreciable por lo tanto solo se tiene
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en cuenta el efecto del flechamiento en la contribucién del ala a la estabilidad estatica direccional.

Este coeficiente de momento se calcul6 a partir de la Ecuacién 4.33.
c B 1
Crnpdaw =\ sras D)

18,71 18,712
2 8 cos(—0,02)

tan(—0,02)
m(18,71)(18,71 + 4cos(—0,02))

[cos(—0,0Z) -

sen(—0,02) 5
—6(0,245) BETYVEE 0,7008

(Cng)aw = 0,0020
(Cng) =0+0,0020 =0,0020
Bw

Luego, se debe tener en cuenta que en las dos configuraciones del planeador ATLAS | modificado
no hay diedro y sabiendo previamente que la contribucion del ala es la sumatoria del efecto del
flechamiento y del diedro, se determind que la contribucion del ala a la estabilidad estatica
direccional esta determinada Unicamente por el coeficiente de momento afectado por el

flechamiento.

El célculo de la contribucion del fuselaje se realizd con respecto a la Ecuacion 4.34 la cual esta en

funcion de dos factores obtenidos por medio de la Figura 35 y la Figura 36.
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Figura 36 Variacion de Kgrj con el niumero de Reynolds del fuselaje

Entonces la contribucion del fuselaje es:

) = —0,00013deg™?

17,32m? )\ 18 m

4154 m2 8,76 m
(Cng) sy = —(0,0006 deg1)(1,625) (

— —0,0074rad 1
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Por ultimo se realizaron los célculos de la contribucion del empenaje por medio de la Ecuacion
4.35, para la cual se obtuvo el factor k de la Figura 37, la pendiente de la curva de coeficiente de
sustentacion de la cola vertical a,, la relacion entre el area superficial del estabilizador vertical y

el area superficial del ala (Sv/S) y el sentido lateral combinado y la relacidn en términos de presion

dinamica (1 + Z—;) n.

by
2ry

Figura 37 Parametro empirico k como una funcion de bv/2r,
Entonces la contribucion de del empenaje es:

3,06 (1,38 m?/17,32m?) 0,4(—0,47m)
1+ cos(—0,0176 rad) 0,9544m

(1+39)

n=0,8172

do
(1 + ﬁ)n = 0,724 + + 0,009(18,71)

1,38m?
Cypw = —(1)(0,7675)

m) = 0, 0457rad‘1

La estabilidad direccional del planeador cuando el timén de cola esta fijo es:
(Cng) ., = 0,0020 +0,0074rad™" + 0,046 = 0,0404rad "
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> Estabilidad estatica lateral

Ya que en este caso el flechamiento es pequefio y no se tiene diedro, se asume que la contribucién
del ala es insignificante. Por el contrario, la contribucion que realiza el empenaje se calculd segun
la Ecuacion 4.43 en funcion de la relacion de la distancia del estabilizador vertical de la linea de

referencia del fuselaje y la envergadura (ver Ecuacion 4.45).

Cipw = —0,0407

(z) 3 (0,702m cos(0) — 5,1m sen(0)

b 18m

5 )= 0,039

(Cig), = 0,0457(0,039) = 0,0018

Cig,a = —0,0407 + 0,0018 = —0,039

6.8.2. ESTABILIDAD DINAMICA

Para este proceso se realizo el andlisis en el software XFLR5, en el que se ingresaron las
coordenadas del perfil alar (Eppler 583) y el perfil del empenaje (NACA 63012). Luego se realizé
un andlisis aerodinamico tomando un rango desde 100.000Re hasta 2.000.000Re con un
incremento de 350.000Re en un rango de angulo de ataque desde -15° hasta 20° con una variacion
de 1°, con lo que se obtuvo la pendiente de la curva de sustentacion del perfil alar y del empenaje
teniendo en cuenta las velocidades en las cuales se encuentra la mayor eficiencia de cada una de

las configuraciones del ATLAS I.
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Cada configuracion del ATLAS | fue disefiada en XFLRS5, teniendo en cuenta la geometria hecha
en CAD, por consiguiente, fueron importadas las coordenadas del fuselaje para todos los casos.
Posteriormente se adicionaron los pesos de los componentes: estructura del fuselaje, asi como la
del ala (incluyendo el mecanismo), el empenaje, piloto y copiloto de acuerdo con los pesos
calculados, lo que permitié encontrar la localizacion del centro de gravedad. Se realizaron dos
analisis de cada configuracion; Teoria de Sustentacion de Linea (LLT) y Horuseshoe vortex
(VLML1). Estos analisis fueron hechos para determinar la pendiente de la curva de sustentacion del
ala, el coeficiente de momento, la distribucién de la carga alar, y el coeficiente de sustentacion
cuando el rendimiento es maximo. Con estos parametros se realizé el analisis de estabilidad
dindmica, en el cual se determinaron los modos longitudinales y laterales. Los modos hacen
referencia a diferentes perturbaciones. En el sentido longitudinal se encuentra el modo phugoid y
modo de periodo corto; y en el sentido lateral se encuentran el modo espiral, modo de viraje
amortiguado y modo dutch roll de los cuales se obtuvieron las graficas rout locus y tiempo de

respuesta que se pueden apreciar en la seccién 7.4.2.

Para ver el proceso detallado de obtencion de la estabilidad dinamica ver Anexo C 7.

7. PRESENTACION Y ANALISIS DE RESULTADOS
7.1. ESTUDIO AERODINAMICO

La Tabla 14 presenta una comparacion entre los parametros aerodinamicos del planeador descrito
en la tesis DISENO DETALLADO DE UN PLANEADOR PARA INSTRUCCION (ATLAS 1),
el planeador ATLAS I recalculado, el ATLAS | modificado con el ala retraida, y el ATLAS I

modificado con el ala extendida.
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Tabla 14 Comparacion de datos aerodindmicos para cada configuracion del planeador ATLAS |

Porcentaje de Porcentaje de
Tesis ATLAS | ATLAS | cambio entre ATLAS | cambio entre
Disefio . modificado ATLAS | modificado | ATLAS I con
PERFORMANCE original .
ATLAS | recaleulado| €01 ala recalculado y con ala ala extendida y
original retraida | ATLAS Iconala| extendida ATLAS | con
retraida (%) ala retraida (%)
Parametro Simbolo | Dimensiones | Unidades | Unidades | Unidades Unidades Unidades Unidades
AERODINAMICA
Peso maximo del W Kg 600 600 746,36 19,6 746,36 0
planeador
;:erda media del c M 1,01 1,01 1,01 0 1,01 0
Cuerdaenlapunta | M 0,65 0,65 0,65 0 0,65 0
del ala
g:ll;erda en laraiz del c, M 13 13 13 0 13 0
Taper Ratio A - 0,5 0,5 0,5 0 0,5 0
Envergadura b M 18 18 18 0 23,6 23,73
Superficie alar Sw M 17,5 17,32 17,32 0 24,4 29,02
Relacion de Aspecto| AR - 18,51 18,71 18,71 0 22,83 18,05
Carga alar W/Sw N/m? 340 340 423 29,01 300 -29,08
Eficiencia maxima Emax - 43 36,92 36,92 0 41,51 11,06
Velocidad con la
maxima eficiencia Vemax m/s 31,94 35,11 39,15 10,32 31,37 -19,87

RENDIMIENTO

Velocidad de planeo | Y, m/s 31,94 35,11 39,15 10,32 31,37 19,87
Fuerza de sustentacio L N ; 5.886 7.321,79 19,61 7.321,79 0
en crucero

Fuerza de arrastre D N - 159,56 198,48 19,61 176,34 -11,15
en crucero
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Minimo angulo de

trayectoria de vuelo | y ,uin Deg 1,33 1,55 1,55 0 1,38 -10,97
en crucero

gﬁ:ﬁege descensoen |y m/s . 095 1,06 11 075 29,24
;/nelf:‘r’;f:d devuelo | m/s 31,94 35,11 39,15 10,32 31,37 -19,87
Radio de viraje a un

angulo de banqueo r m - 105,45 131,12 19,58 84,18 -35,8
® =50

Tasa de descenso en

viraje con &ngulo de V; m/s -1,63 -1,81 9,94 -1,29 -28,73
banqueo ¢ = 50

DIAGRAMA V-n

:)/éer'é’iﬂsad de Vetall m/s 19,16 19,22 21,44 5,20 18,06 15,76
\n/]z:]‘:g'g;d de V, m/s 44,16 44,26 49,36 10,33 41,59 115,74
\Fgée]!;’g;dad de A mls 44,16 44,26 49,36 10,33 41,59 15,74
;fc'gg'efad denunca | m/s 81,38 96,46 99,46 3,02 88,73 -10,79
Velocidad con un

factor de carga de - Vi m/s 81,38 96,46 99,46 3,02 88,73 -10,79
15

Velocidad con el

minimo factor de Ve. m/s 31,11 31,3 34,9 10,31 29,41 -15,73

carga de -2,5
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7.1.1. INCREMENTO EN EL PESO DE LA AERONAVE

Durante el andlisis aerodinamico se realizo una estimacion del peso adicional en el ala debido al
mecanismo de extension; para ello se tomé como base inicial el planeador Fs-29, el cual usa un ala
telescopica que le permite extenderse desde una longitud de 13.3m hasta una envergadura final de

19m.

Luego, se hizo una comparacién en el incremento del peso entre la aeronave fs-29 y el ATLAS |
modificado, en donde fue necesario tomar todos los planeadores con envergadura entre 12my 14m
para encontrar una estimacion del mecanismo de extension del planeador guia por medio de la
ecuacion de la linea de tendencia de la grafica de la Figura 38 aplicada a la aeronave (fs-29) como

si esta fuese fija sabiendo de antemano que su peso al despegue es de 461 kg.

500

400

300

200

WTO (Kg)

100

11,5 12 12,5 13 13,5 14 14,5

Envergadura (m)

Figura 38 Relacion Peso al Despegue y Envergadura para planeadores con envergadura entre

12my 14m

Siguiendo todo el proceso mostrado en el Anexo B 6 con base en la grafica de la Figura 41, se pudo
determinar que el peso de esta aeronave seria 304.52 kg si fuese de ala fija, lo que significa que el
mecanismo en el fs-29 es 156,48 kg, es decir que con el mecanismo que usa este planeador hay

un incremento del peso de la misma en un 19,6%.
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En el caso ATLAS I original, el peso total de la aeronave (incluyendo accesorios) es 600 kg. Luego,
al realizar la implementacion del ala telescdopica este parametro llegé a 746,36 kg, puesto que el
mecanismo disefiado para cumplir con esta funcidn hizo que el ala del planeador original que antes
pesaba 194,13 kg, ahora pese 340,61 kg con el uso del mecanismo de extension. El peso del
mecanismo de extension para el ATLAS | modificado es 278,206 kg y el peso de la piel es 62,4
kg, luego el nuevo peso total del planeador representa un incremento del 19,6% del planeador

ATLAS I original.

7.1.2. EFICIENCIA MAXIMA EN LAS DOS CONDICIONES DE ENVERGADURA

Los resultados obtenidos en los calculos de rendimiento muestran que la maxima eficiencia
aerodinamica aumenta con el ala extendida desde 36,89 a 41,52, lo que representa un incremento
del 11.06%. Esto quiere decir que como ventaja con la implementacion del ala de envergadura
variable hay un aumento en la eficiencia dada por el incremento de la superficie alar afectando
directamente la relacion de aspecto y el peso de la aeronave, lo que finalmente se ve reflejado en
la disminucion de la carga alar la cual se ve involucrada en la disminucion de la tasa de descenso
y el aumento de la tasa de ascenso durante vuelos en espiral dentro de corrientes de aire

ascendentes.

Sin embargo, estas ventajas se ven opacadas por un alto costo de fabricacion, la complejidad del
mecanismo que, aunque es baja requiere un mantenimiento significativo comparativamente con la
estructura original. Asimismo, debido a la implementacion del mecanismo se suma un sistema de

control adicional a la aeronave el cual se encarga de extender y retraer las alas, lo que involucra la
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modificacion al manual de vuelo y de mantenimiento ademéas de la profundizacion en el

entrenamiento para el piloto.

7.2. ESTUDIO DEL RENDIMIENTO EN LAS DOS CONDICIONES DE

ENVERGADURA (ALA RETRAIDA-ALA EXTENDIDA)

La comparacion de la velocidad de vuelo y de descenso entre la configuracion del planeador con
el ala retraida y extendida muestra una disminucion del 19,87% y 28.9% respectivamente. La
disminucion en la velocidad de vuelo que corresponde a la de maxima eficiencia del planeador se
atribuye al aumento en la superficie alar, pues esta disminuye la carga alar a pesar de mantener el
peso constante para el ala retraida y extendida, como se puede observar en la Ecuacién 6 aplicada
al ala extendida.

W 746,36 kg 9,81 m/s?
Sw, 24.4 m?

Esto equivale a una disminucion de la carga alar de un 29%.

La disminucion en la velocidad de vuelo con el ala extendida implica que durante la fase de planeo
de una térmica a la otra, sea de mayor conveniencia que la aeronave mantenga sus alas retraidas,
lo que le va a permitir volar con mayor velocidad a pesar de tener un 11,08% de menor eficiencia
maxima, y garantiza volar en menor tiempo de una térmica a la otra pues estas son transitorias y
no permanecen activas durante tiempos prolongados y por lo tanto entre més rapido se llegue a la

térmica el piloto podra aprovechar las corrientes ascendentes.
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También puede presentarse el caso en el que saliendo de una térmica el piloto no encuentre otra
corriente ascendente lo que implica que en dicho caso se vuele con el ala extendida para perder la

menor altura posible garantizando tener mayor tiempo para ubicar otra térmica.

Luego, haciendo una comparacién entre los valores obtenidos para las fuerzas de sustentacion y
arrastre por medio de las ecuaciones 6.9 y 6.10 para el ala retraida se observa que no hay un
incremento en la sustentacion debido a que el peso de la aeronave se mantiene constante cuando el
ala esta extendida y cuando esta retraida, lo que implica que haya disminucion de la velocidad,
ademas del aumento del coeficiente de sustentacion en un 9,55%, contrario a la fuerza de arrastre,

que disminuy6 en un 11,15%, a pesar de mantener constante el coeficiente de arrastre.

7.2.1. CROSS- COUNTRY THEORY (ALA EXTENDIDA-ALA RETRAIDA)
» Polar de Viraje: Tasa de descenso

La gréfica de la Figura 39 es un diagrama de viraje, que compara el planeador ATLAS | original,
ATLAS I modificado con ala retraida, y ATLAS I modificado con ala extendida: relaciona el radio
de giro y la tasa de descenso a la velocidad correspondiente a la eficiencia maxima en cada una de

las configuraciones del planeador.

Desde el punto de vista del angulo de banqueo, este se reduce Unicamente por el incremento del
radio de viraje a una velocidad de aire Vx constante, y cuando aumenta el angulo de banqueo
también lo hace la tasa de descenso. Si, por otro lado, el &ngulo de banqueo se mantiene constante,
el viraje puede ser cerrado solo por la reduccion de la velocidad del aire. Al graficar la tasa de
descenso calculada para varios radios de giro (donde el radio de viraje esta en funcion del angulo

de banqueo) en un solo diagrama de viraje se obtiene una curva que define la mas baja tasa de
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descenso alcanzada por un planeador, de donde se puede observar que la tasa de descenso

disminuye a medida que el radio de viraje aumenta.

El radio dispuesto para estas graficas esta en un rango de 20 m a 180 m puesto no se puede realizar
un viraje con un radio de igual valor que la envergadura de la aeronave, se tomo un valor un poco
mayor. Como valor maximo de radio de viraje se tomo el diametro de las térmicas fuertes y
estrechas, y débiles y estrechas, (ver Tabla 7 en el la seccion 6.5.2 Modelado de Térmicas) pues
fuera de alli el planeador ya no tendria como ganar altura y la velocidad de descenso tiende al valor

que corresponde al vuelo recto.

Radio de viraje, [m]

-25

0 20 40 60 80 100 120 140 160 180
<L 0
£
o -5
& ATLASI Ala
§ -10 extendida
2 —@— ATLASI ala retraida
L 15
[}
g -20 ATLASI original,
© corregido
©
'
o
(]
>

-35

Figura 39 Tasa de descenso V¢ vs. Radio de viraje r, con velocidad de vuelo Vg

correspondiente a la eficiencia méxima para cada una de las configuraciones del planeador.

La Figura 39 muestra que para la condicion de ala extendida, el planeador tiene una menor tasa de
descenso que en los otros dos casos (ver Anexo B 5.a), ademas se observa que esta velocidad se
vuelve casi constante a partir de un radio de 100 m, para el cual el piloto debe virar a un angulo de
banqueo de 45,1°, donde V4 = —1,01m/s. Bajo este mismo radio de viraje, el planeador original
recalculado y el modificado con el ala retraida, necesitan un angulo de viraje de 51,5° y 55°

respectivamente, lo que influye en que su tasa de descenso sea de -1,53 m/s para el ATLAS |
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original recalculado (ver Anexo B 7.a), y de -1,98 m/s para el planeador modificado con el ala

retraida (ver Anexo B 5.a).

En el caso del ala retraida y del ATLAS 1 original recalculado, se observa que tiende a un valor
constante en la tasa de descenso al llegar aproximadamente a un radio de 130 m donde el angulo
de banqueo es de 47,6° y 44° respectivamente, obteniendo una tasa de descenso de -1,66 m/s para
el primero y de -1,35 m/s para el segundo. Estos valores representan aproximadamente un 34% de

incremento en la velocidad de descenso cuando la envergadura del planeador es de 18m.

Esto quiere decir que durante el vuelo en viraje es de mayor beneficio el uso del ala telescopica lo

que le ayudara a ganar altura mas rapido dentro de las térmicas.

» Modelado de Térmicas

A partir de la velocidad de ascenso en funcion de la intensidad de la térmica se construyeron las
gréficas de la Figura 40 que muestran el diagrama de viraje relacionando el radio de giro y la tasa
de ascenso segun el tipo de térmica en la que se encuentre el planeador si este vuela a la velocidad
de méxima eficiencia (Vg), dependiendo de su configuracion. Comparando el planeador ATLAS
| original recalculado, ATLAS I modificado con el ala retraida y el ATLAS | modificado con el
ala extendida, se observa que al igual que para la tasa de descenso, la tasa de ascenso disminuye
con el aumento del radio de viraje. A demas de ello, se observa que, durante el ascenso en
cualquiera de las térmicas, si el piloto hace un viraje cerrado para aumentar el &ngulo de banqueo,
el incremento en la corriente ascendente cerca del centro de la térmica no alcanza para compensar
la gran tasa de descenso que se presenta alli, asociada con el aumento de la fuerza centrifuga. Pero
si la aeronave vuela con un radio de viraje muy grande el avidn se situara en la zona exterior mas

débil de la térmica donde también perdera altura.
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Para realizar el analisis de tasa de ascenso en térmicas se tomd en cuenta la relacion que ésta tiene
con: 1) la tasa de descenso; b) el coeficiente de sustentacion durante el viraje el cual no debe ser

mayor a CL,.y; Y C) la fuerza de sustentacion (Ver Anexo B 3.a; Anexo B 5.a; y Anexo B 7.a)

Radio de viraje, [m] A Radio de viraje, [m]
0 20 40 60 80 100 120 140 160 18&c 0 20 40 60 80 100 120 140 160 18I
4 3
% -1 <,
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%] c
[ (O]
3-11 $-12
: :
L6 o
© (1]
S 21 922
S 3-27
-~ QU -
L6 =
-32
-31
Radio de viraje, [m] C
0 20 40 60 80 100 120 140 160 18l = ATLAS | ala extendida
1

—=—ATLAS | ala retraida

'
[REY

ATLAS | original, corregido

1
[e)}

A: Térmica fuerte y estrecha
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Figura 40 Tasa de ascenso V. vs. Radio de viraje r en los diferentes tipos de térmica para cada

una de las configuraciones del planeador.

El andlisis realizado a partir de la Figura 40 y los Anexos B 3.a; B 5.a; y B 7.a; muestra que la
maxima tasa ascenso posible en las tres condiciones de térmica se presenta al radio de viraje, angulo

de banqueo, fuerza de sustentacion, coeficiente de sustentacion y tasa de descenso que muestra la

Tabla 15.
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Tabla 15 Condiciones de rendimiento aerodinamico en que se consigue la tasa de ascenso

maxima en las diferentes configuraciones del planeador

Configuracion | r () L Cliurn Vi V. V; v
del planeador | (m) | (deg) (N) Térmica A | TérmicaB | TérmicaC
Alaextendida | 70 | 55,01 | 12.795,88 | 1,45 | —1,53 0,52 -0,505 2,14
Alaretraida | 95 | 58,97 | 14.094,63 | 1,46 | —2,53 -2,94 -2,74 0,54
Original 75 | 59,16 | 11.482,23 | 1,46 | —2,29 -0,73 -1,51 1,28
recalculado

Relacionando la Figura 39 y las Figura 40 A, B y C, en la configuracion de ATLAS | modificado
con ala extendida, se observa que se requiere un rango de radio de viraje entre 70my 75m para que
la aeronave se mantenga en ascenso positivo en la térmica A. El radio de viraje éptimo para volar
en la térmica C esté entre 70m y 155m para mantener un ascenso positivo. Sin embargo, cuando la
aeronave se encuentra en la térmica B, el ascenso siempre es negativo, por lo que su mayor tasa de

ascenso es -0,505 m/s a un radio de viraje de 70m.

Analizando la Figura 40 C, se observa la mayor tasa de velocidad ascendente positiva se presenta
cuando la aeronave vuela bajo la condicion de ala extendida, con un radio de viraje que puede estar
desde 70m hasta 155 m. En el caso del ATLAS I modificado con ala retraida, solo se consigue un
ascenso positivo si la aeronave vuela en la térmica C para lo cual debe volar a un radio de viraje
entre 95m y 130m aunque la tasa de descenso es cada vez mayor que la tasa de ascenso. Por otra
parte, en el ATLAS | original recalculado ocurre la misma situacion que con el ATLAS I
modificado con ala retraida, pues solo hay ascenso positivo cuando la aeronave vuela en la térmica
C, sin embargo, el radio de viraje debe estar entre 75m y 140m, aunque la tasa de descenso sea

mayor que la tasa de ascenso.

Bajo la condicion de analisis de L y con base en la Figura 39 y la Figura 40 A, se observa que en
la configuracion de ATLAS | modificado con ala extendida se requiere un rango de radio de viraje
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entre 70m y 75m para que la aeronave se mantenga en ascenso positivo en la térmica A. La Tabla
15 muestra que el ATLAS | modificado con ala extendida tiene la menor tasa de descenso que se
ve compensada por la mayor tasa de ascenso existente entre las tres configuraciones para el caso
de la térmica A, con un angulo de banqueo ®=55,01° que le permite volar a un radio de viraje de
75m. Por otra parte, el ATLAS I modificado con ala retraida tiene la mayor tasa de ascenso negativa
en comparacion con las otras configuraciones del planeador; ademas tiene la mayor tasa de
descenso, lo que quiere decir la aeronave pierde altura en la condicion de maxima eficiencia. En el
caso del ATLAS I original recalculado, se observa que a pesar de tener el mayor @ y la mayor V;
como consecuencia de volar a un radio de viraje mas amplio que en la condicion de ala extendida,

su tasa de ascenso no es suficiente para compensar la pérdida de altura.

Si se relacionan las Figura 39 y la Figura 40 B se observa que el ascenso es negativo en las tres
configuraciones del planeador, por lo que su mayor tasa de ascenso se presenta en cuando el ala
esta extendida donde la velocidad de ascenso es -0,505 m/s a un radio de viraje de 70m, esto
significa que en comparacion con las otras dos configuraciones del planeador, el V., en la
configuracién de ala extendida, es mayor en un 81,5% y en un 66,5% en la condicion de ala retraida
y de ATLAS I original recalculada respectivamente (ver Tabla 15) . Por otro lado, la tasa de ascenso
mas baja se encuentra la configuracién de ala retraida, y comparandola con la tasa de descenso se
encuentra que la aeronave en la medida en que deberia ascender, en realidad pierde mas altura de

la que gana.

Por esta razdn se recomienda no volar en térmicas débiles en ninguna de las configuraciones del
planeador. Si es inevitable no entrar en este tipo de térmica se recomienda volar con el ala extendida

y planear hasta una corriente fuerte y estrecha o amplia (preferiblemente) que le permita a la
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aeronave ganar altura. Esto se debe a que las térmicas amplias se caracterizan por tener dos veces

el diametro de las dos térmicas ya analizadas y por tener una intensidad fuerte.

Relacionando la Figura 39 y la Figura 40 C se observa que en el caso en que la aeronave vuele en
una térmica amplia es de mayor conveniencia el uso del planeador en la configuracion de ala
extendida pues que hay una ganancia en ascenso del 74,4% y 40,18% en comparacion con las

configuraciones de ala retraida y de planeador original recalculado respectivamente.

Los resultados obtenidos luego de haber realizado estos célculos determinaron que el incremento
en la superficie alar es esencial para cumplir misiones en térmicas y en general en vuelos que
requieran maniobras en espiral. También se determind que el ala retraida es ideal para vuelos de
planeo cuando se requiere ir de una térmica a la otra, de la manera més rapida, pues se tiene una
mayor velocidad y una eficiencia mayor a la del planeador ATLAS I original. El planeador ATLAS
| original, bajo condiciones de vuelo en térmica tiene mejor tasa de ascenso en las térmicas A, By
C enun 64,5%, 44,9% y 57,8% en comparacion con la configuracién de ATLAS | modificado con

ala retraida.

La razén por la cual se consigue una mayor tasa de ascenso a bajas tasas de descenso en la
configuracién de ATLAS | modificado con ala extendida es que la superficie alar y la relacion de
aspecto ayudan a tener una mejor distribucion de la fuerza de sustentacion a lo largo de la
envergadura lo que se ve reflejado en los vuelos a altos angulos de viraje para hacer espirales

cerradas sin afectar el rendimiento de la aeronave.
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7.3. DIAGRAMA V-n

La Figura 27 muestra el diagrama de maniobras V-n para las dos condiciones de envergadura a las

cuales estd sometido el planeador.

El diagrama V-n ademas de brindar la informacion correspondiente a las velocidades limite de la
aeronave bajo determinados factores de carga, donde esto Ultimo relaciona el disefio estructural del
planeador que debe garantizar la integridad de la estructura durante la operacion dentro del
diagrama V-n. Luego, se debe tener en cuenta que, a pesar de tener un mejor rendimiento
aerodindmico bajo la configuracion de ala extendida, también se requeriria una estructura mas
resistente, y que esta acompafiada de un mayor peso, debido a que debe soportar cargas de vuelo

mas altas.

7.4. ESTUDIO DE ESTABILIDAD

Se realiz6 el calculo de estabilidad para las diferentes configuraciones del planeador ATLAS I:
ATLAS | original, ATLAS I original recalculado, ATLAS | modificado con ala retraida y ATLAS
I modificado. El objetivo fue saber si la aeronave sigue siendo estable después de cambiar su
envergadura teniendo en cuenta que este es el Unico factor que cambia ya que se analiza con las

mismas propiedades geométricas de fuselaje y empenaje.

7.4.1. ESTABILIDAD ESTATICA

Para la estimacion del estudio de estabilidad estatica longitudinal se obtuvieron los resultados de

la Tabla 16, en donde se puede observar que para cada planeador se calculé la contribucion del ala,
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fuselaje, empenaje y el resultado total de las contribuciones para obtener el comportamiento de la
aeronave siguiendo el procedimiento demostrado en la Seccion 6.8., dando como resultado la
pendiente de la curva del coeficiente de momento cuando la sustentacion es cero. Dichas
contribuciones se pueden observar en la Figura 41.

Tabla 16 Resultados de la variacion de la pendiente de sustentacion en el estudio de estabilidad

estatica longitudinal para cada caso.

.. ATLAS | ATLASI
Contribucién del ala AT.LAS | ATLAS I original modificado con | modificado con
original recalculado . .
ala retraida ala extendida
Coeficiente de momento
cuando la sustentacion | Cmo,w | -0,14 - -0,14 - -0,23 - -0,29 -

s Cero
Pendiente de la curva
del coeficiente de Cmaw| 0,16 1/rad 0,15 1/rad | -0,23 1/rad 1,34 1/rad
momento del ala

Contribucidn del fuselaje

Coeficiente de momento
del fuselaje cuando la | Cmo,f | -0,03 - -0,023 - -0,013 - -0,02 -
sustentacion es cero
Pendiente de la curva
coeficiente de momento | Cma,f 0,17 1/rad 0,17 1/rad 0,17 1/rad 0,12 1/rad
del fuselaje

Contribucion de la cola horizontal

Coeficiente de momento
de la cola horizontal
cuando la sustentacion
s Cero

Cmo,t | 0,21 - 0,21 - 0,20 - 0,15 -

Pendiente de la curva
coeficiente de momento | Cma,t | -1,87 1/rad -1,89 1/rad -1,85 1/rad -1,37 1/rad
de la cola horizontal

Coeficiente de momento del planeador

Coeficiente de momento
del Planeador cuando la | Cmo,A| 0,03 - 0,04 - -0,03 - -0,16 -
sustentacion es cero
Pendiente de la curva
coeficiente de momento | Cma,A | -1,54 1/rad -1,57 1/rad -1,92 1/rad 0,10 1/rad
del planeador
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Figura 41 Estabilidad Estatica Longitudinal en las diferentes configuraciones del ATLAS |

En la Figura 42 se muestra y se realiza la comparacion de la estabilidad estatica longitudinal de las
diferentes configuraciones del planeador ATLAS I. En el caso del ATLAS I original y ATLAS |
original recalculado, se determind que son estables estaticamente ya que la pendiente de la curva
de coeficiente de momento es negativa, ademas, el coeficiente momento es mayor a cero cuando
la sustentacion es cero. Al haber aumentado el peso por el mecanismo se cambi6 el centro de
gravedad por lo cual el ala genera un mayor momento y ya que este es desestabilizante generd que

el planeador con el ala retraida y extendida sea inestable longitudinalmente.
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Figura 42 Comparacion de la estabilidad estatica longitudinal en las diferentes

configuraciones del ATLAS I.

Para que la aeronave sea estable longitudinalmente se determind que es necesario mover el m.a.c.

del estabilizador horizontal hacia atras lo que implica que el flechamiento del mismo sea méas

pronunciado. Ademas, se incrementd la superficie del estabilizador horizontal donde la nueva

cuerda de punta es 1m y la nueva cuerda de raiz es 1,3m (ver Figura 43).
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Figura 43 Cambio en la superficie del estabilizador horizontal

Con la implementacion del nuevo estabilizador horizontal en el ATLAS | modificado (con ala

retraida y extendida) se encontro que la aeronave es estable longitudinalmente como se observa en

la Figura 44 segun los datos obtenidos en la Tabla 17.
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Tabla 17 Resultados en el estudio de estabilidad estatica longitudinal en el planeador ATLAS |

modificado si se implementa el nuevo estabilizador horizontal.

Contribucién del ala ATLAS I modlflcado ATLAS | modlfl_cado
con ala retraida con ala extendida
S;«(a)ﬂmente de momento cuando la sustentacién es Crmo.w 036 i 0,288 i
zglngll:nte de la curva del coeficiente de momento Cmaw 1.34 rad 1.345 1rad
Contribucion del fuselaje

Coeficiente de momento del fuselaje cuando la

sustentacion es cero Cmo,f -0.02 ) -0,020 )
Pendu_ente de la curva coeficiente de momento del Cma.f 0,16 Urad 0,121 Urad
fuselaje

Contribucién de la cola horizontal

Coeficiente de momento de la cola horizontal

cuando la sustentacion es cero Cmot 0,59 ) 0,43 )
Pendiente de la curva coeficiente de momento de

la cola horizontal Cma,t -5,45 1/rad -4,01 1/rad

Coeficiente de momento del planeador

Coeficiente de momento del Planeador cuando la

sustentacion es cero Cmo,A 0.20 ) 0.12 )
Pendiente de la curva coeficiente de momento del

planeador Cma,A -3,95 1/rad -2,55 1/rad

Ala Extendida Ala Retraida

o 1 o 2

5 5

£ 0,5 £ 1 Cm,A

(@)

£ cmA g Cm,w
S 0 Cmw 3 0

0 o ——Cm,f
2-10 -5 0 5 10 15 20——cCmf 2 -10 =5 5 0. 15 20

o 9 Cm,t
'S -0,5 Cm,t ‘S -1

_1,
Angulo de ataque

Angulo de ataque

Figura 44 Estabilidad estatica longitudinal en el planeador ATLAS | modificado con ala

extendida y retraida si se implementa un nuevo estabilizador horizontal

Luego se calculo el punto neutro cuando se tiene los mandos fijos con la Ecuacion 67. La posicion

de este punto para el ala extendida fue de 1,2m y para el ala retraida fue de 0,86m con referencia

al borde de ataque del ala como se observa en la Figura 45 y Figura 46.
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Variacion del nivel de estabilidad estatica con respecto a Variacién del nivel de estabilidad estatica con respecto a la

la posicion C.G. Para el ATLAS | con el ala extendida posicién C.G. Para el ATLAS | con el ala retraida
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0,2 0,2
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-1,2 -1,4
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Figura 45 Variacion del nivel de estabilidad estatica con respecto a la posicién del C.G. para

las dos condiciones del ATLAS | extraido y retraido
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Figura 46 Grafica de Trim para dos condiciones de envergadura

Para encontrar la estabilidad estatica direccional en cada una de las configuraciones del planeador
ATLAS I, se calcul6 la contribucidn del ala, fuselaje y del estabilizador vertical como se muestra

en la Tabla 18.
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Tabla 18 Resultados de la pendiente de coeficiente de momento de guifiada en el estudio de

estabilidad estatica direccional en cada una de las configuraciones del planeador ATLAS I.

Atlas | Atlas | original Atlas | Atlas |
Contribucién del ala - g modificado con | modificado con
original recalculado . .
ala retraida ala extendida
Pendiente del coeficiente de
momento direccional del ala (Cng)w | 00054 ) - 0,0055 - | 00020 i 0,0017 i
Contribucién del fuselaje
Pendiente del coeficiente
momento direccional del  |(C,g)pw, | -0,0074 | 1/rad | -0,0074 |1/rad| -0,0074 | 1/rad | -0,0040 | 1/rad
fuselaje
Contribucién del estabilizador vertical
Pendiente del coeficiente de
momento direccional de la  [(Cp, vJrix| 0,0458 | - 0,0458 - | 0,0458 - 0,0249 -
cola vertical
Estabilidad estatica direccional del planeador
Pendiente del coeficiente de
momento direccional (Crg) 0,0511 - 0,0512 - 0,0477 - 0,0265 -
planeador

Al realizar estos calculos se obtuvo que en todos los casos el planeador es direccionalmente estable

puesto que el coeficiente de momento en funcién del angulo de sideslip es positivo. Para este

analisis se tuvo en cuenta solo el estabilizador vertical, y la contribucion del ala se hall6 con

respecto al diedro y el flechamiento, pero ya que en la aeronave con la implementacion del ala de

envergadura variable no hay diedro, solo se tendra en cuenta el flechamiento.

Por ultimo, el célculo de la estabilidad estatica lateral se realiz6 siguiendo el proceso descrito en la

seccidn 6.8.1., y los datos obtenidos son los que se encuentran en la Tabla 19.

Tabla 19 Resultados del coeficiente de momento banqueo en el estudio de estabilidad estatica

lateral para cada configuracién del planeador ATLAS I.
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Contribucién del ala con la Atlas | A_tle_13 | Afclas I Atlas | modificado

S . . . original modificado con :
combinacion de flechamiento y diedro original . con ala extendida

recalculado ala retraida

Coeficiente de momentode | 5| 90044 | - | -0,0046 | - | -00407 | - | -01456 | -

banqueo del ala

Contribucién del empenaje
(Cnﬁ, V)fix




Coeficiente de momento de

. 0,0458 | - 0,0458 | - | 0,0017 - 0,0007 -
banqueo del empenaje

Estabilidad estatica lateral del planeador

Estabilidad estatica lateral
TOTAL del planeador

CIg,A |-0,0027 | - -0,0029 | - | -0,0390 - -0,1449 -

Analizando el ATLAS | modificado con ala extendida se encontré que la contribucion del ala es
pequefia debido a un flechamiento despreciable y la ausencia de diedro. En el caso del ATLAS |
original y ATLAS 1 original recalculado, la contribucién de ala también es minima a pesar que en
estas configuraciones hay un diedro bajo. Este resultado se debe a la influencia de los factores de

correccion y del coeficiente de sustentacion.

El resultado de las contribuciones a la estabilidad estatica lateral en las diferentes configuraciones
del planeador ATLAS I tiene un resultado inestable debido a que el coeficiente de momento de
banqueo es positivo lo que indica que la aeronave no va retornar a su posicion inicial a menos de

que se use el timén de cola y los alerones.

7.4.2. ESTABILIDAD DINAMICA

Para el estudio de la estabilidad dindmica se utilizé el software XFLRS5 con el que se calcularonlos

modos longitudinales y el tiempo de respuesta a las perturbaciones longitudinal y lateral.

Se obtuvo para el ala retraida y extendida los modos longitudinales mostrados en la Figura 46 que
muestran que son dinamicamente estables ya que al tener una constante de amortiguamiento
negativa (esto para los modos 1y 2 que son modos) se tienen movimientos verticales y relaciones
de cabeceo generando una alta frecuencia. En este caso se generara una frecuencia 0,034Hz para

el ala retraida y extendida. Los modos 3 y 4 longitudinales los cuales son modos de phugoid
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simétricos, permiten analizar el caso cuando hay rafagas que generan una desestabilizacion en el

eje lateral haciendo que la aeronave realice cabeceos en respuesta a estabilizarse.

ATLAS | modificado con ala retraida ATLAS | modificado con ala
2 extendida
1 ! ® Modo 1
® Modo 1
- 0,5 Modo 2
3 0 Modo 2 ©
()
“ 6 -4 -2 0 o 0 Modo 3
1 Modo 3 -10 -5 0 5
® -0,5 Modo 4
Modo 4
_2 . _1
Imag/2n Imag/2n

Figura 47 Modos longitudinales de Atlas | modificado para las dos condiciones de ala:

retraida y extendida.

El resultado del tiempo de respuesta en el caso de los modos 1y 2 para la configuracion del ATLAS
I con el ala extendida y retraida como se muestra en la Figura 47 donde se observa que el planeador
es estable en esta condicion para los dos casos, sin embargo con el ala retraida se podra obtener

una estabilizacion mas rapida que con el ala extendida.

1.0 Y mfs) ‘ ; " (m/s)

0.8 & i 0.8 £ : %

0.4 0.4 . : o :

e \ 0.2 : :

B 3, 4.0 6.0 s e s e B ot s e . . f 3
"

1.0 2.0 3.0 4.0

Figura 48 Tiempo de respuesta para el ala extendida y el ala retraida en el modo

longitudinales 1y 2
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Para los modos 3 y 4 que representan los modos de Pughoid simétricos, se observa que, en las dos
configuraciones con ala modificada, el planeadro es inestable longitudinalmente. Como se muestra
en la Figura 60, con el ala extendida esta desestabilizacion va a ser mayor progresivamente con el
tiempo por lo que la aeronave debe realizar una maniobra de control para llevar a la aeronave a un

estado estable.

u (m/s)

rOOOd ooooe
CONMNLNON LY O

Figura 49 Tiempo de respuesta para los modos longitudinales 3y 4 para el ala extendida y

retraida.

La estabilidad dinamica lateral para las dos configuraciones esta dada en cuatro modos los cuales
son: modo 1 de viraje amortiguado este modo es estable dindmicamente y es un modo no oscilatorio
lo cual va a tender a regresar a su estado inicial sin oscilar; modos 2 y 3 son dutch roll, este
comportamiento se da cuando la aeronave estéa en vuelo recto y lo perturba ya sea una rafaga o una
accion del piloto generando una combinacion de un alabeo y una guifiada generada al tiempo estos
van a tener un pequefio amortiguamiento pero una oscilacion mas grande y una frecuencia mucho

mas baja; y el modo 4 es un comportamiento en espiral que es no oscilatorio y sin amortiguamiento

(ver Figura 49).
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Figura 50 Modos laterales de Atlas | modificado para las dos condiciones ala: retraiday

extendida

Para el modo 1 el planeador ATLAS | modificado con el ala extendida y retraida va a tener una
condicion de amortiguamiento critico en la que se aprecié que el planeador con el ala retraida se
estabiliza mas rapido para un viraje amortiguado. Sin embargo, la aeronave se estabilizara en corto

tiempo ena las dos condiciones de envergadura como se muestra en la Figura 50.

0 0.2 0.4 0.6 0.8 0 0.2 0.4 0.6

Figura 51 Tiempo de respuesta para el modo 1 del ATLAS I modificado con el ala extendida y

retraida.

Para los modos laterales 2 y 3 el tiempo de respuesta del ATLAS | modificado con el ala extendida
y retraida se obtuvo una respuesta de forma sobreamortiguada la cual genera que la aeronave
después de la primera perturbacion o maniobra del piloto, la aeronave se estabilice en el tiempo de

manera mas rapida con el ala retraida como se muestra en la Figura 51.
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Figura 52 Tiempo de respuesta para los modo laterales 2 y 3 con el ala extendida y retraida

8. CONCLUSIONES

» Laenvergadura 6ptima para que la aeronave ATLAS | modificada con ala telescépica alcance
su maximo rendimiento es 23,6m es decir que este parametro aumenta 23,3% con respecto a
la envergadura original de 18m. Ademas, el planeador en vuelo pasa de tener una superficie
alar de 17,32 m? cuando el ala esta retraida, a una superficie alar de 24.4 m? cuando se extiende
el ala en vuelo; esto quiere decir que hay un aumento en la superficie alar del 29,03%. Asi
mismo se afectd la relacion de aspecto que con el ala retraida es 18,7 y llega a 22,83 cuando

el ala es extendida.

Se demostro que, por medio del concepto de ala telescdpica, se puede incrementar la eficiencia
del planeador pues la eficiencia de la aeronave con el ala retraida es 36,9 y con el ala extendida
es 41,52, es decir, un 11,06% mas que con la envergadura de 18m. Esto se debe al aumento
efectivo en la superficie alar y la relacion de aspecto, a pesar de haber un incremento en el

peso de la aeronave por medio del mecanismo de extensién.
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» El estudio de rendimiento aerodinamico también revel6 que la velocidad se ve directamente
afectada por el peso de manera que cuando hay un aumento en este ultimo la carga alar sera
mayor influyendo en el aumento en las velocidades de maniobra y de vuelo recto y nivelado
cuando el ala estéa retraida. Por el contrario, cuando el ala se extiende, se reduce la carga alar

y, por tanto, también lo hace la velocidad de vuelo.

» Durante la etapa de planeo, se encontrd que es mas beneficioso tener el ala del planeador
retraida ya que en esta condicion la aeronave cuenta con mayor velocidad que con el ala
extendida lo que le permite volar de una térmica a la otra en un periodo de tiempo mas corto
de manera que el piloto tome rapidamente mayor provecho de la siguiente corriente ascendente

sin perder gran altura.

» Se determiné que el uso del ala extendida es fundamental en vuelos en espiral y por tanto en
el ascenso en térmicas, ya que, el incremento en la superficie alar permite obtener un aumento
mayor al 60% en la tasa de ascenso y una tasa de descenso menor al 50% en comparacion al
ala retraida en los tres tipos de térmica. Sin embargo, se encontr6 que ninguna de las
configuraciones del planeador logra tener una tasa de ascenso positiva cuando hay térmica
debil y estrecha, a pesar que el planeador con el ala extendida tenga la mayor tasa de ascenso
en comparacion a las otras configuraciones. Entonces, se encontré que la aeronave con el ala
extendida puede volar de manera eficiente (siempre ascendiendo) cuando hay térmica fuerte y

estrecha y térmica amplia.
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» El principal factor que afecta el rendimiento en la aeronave en las dos condiciones de
envergadura es el factor de carga, puesto que este es més alto y la estructura debe ser mas

resistente debido a la implementacion del mecanismo de extension del ala.

» Se encontro que, si el Unico pardmetro por variar es la envergadura alar, la aeronave no es
estable longitudinalmente. Sin embargo, también se encontré que la aeronave llega a ser
estable longitudinal y lateralmente si se incrementa el area superficial del estabilizador
horizontal un 193% y la distancia entre el centro aerodindamico del ala con respecto al centro
aerodindmico del estabilizador horizontal un 12%; ademas, se aumento el flechamiento de este

de 12.6° a 33.7°.

» El planeador ATLAS I modificado con el ala extendida y retraida es estable longitudinalmente
dado el resultado del andlisis de estabilidad estatica (pendiente del coeficiente de momento de
cabeceo: -2.4271rad?, -2.6651rad ™) por lo tanto el planeador va a ser mas estable con el ala

retaida, ya que al extender el ala genera un momento mayor que desestabiliza la aeronave.

» La estabilidad estatica direccional del planeador Atlas | con el ala extendida es de 0,0265 y
con el ala retraida es de 0,0477, lo que indica que el ala extendida no va a ser tan estable como
cuando esta el ala retraida ya que al tener mayor superficie en contacto genera un mayor

momento de guifiada desestabilizante.
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» La estabilidad estatica lateral para el Atlas I con el ala extendida es de -0,1449 y con el ala
retraida es de -0,0390 esto indica que la aeronave es estable en los dos casos, a pesar de esto

el planeador con el ala extendida genera un mayor momento desestabilizante.

» El planeador Atlas | con el ala extendida y retraida serd estable dindmicamente
longitudinalmente como lateral, en el caso de la estabilida dinamica lateral el ala extenediad
duplica el efecto amortiguado comparado con el ala retraida y la frecuencia de oscilacion sera

mayor cuando el planeador tenga el ala retraida.

» Teniendo en cuenta lo estipulado por la normca CS 22, el peso maximo que debe tener el
planeador es 750kg, se decidi6 que de los dos disefios propuestos en este documento, el
mecanismo de extensidn que permite cumplir con la norma es el compuesto por un tornillo sin
fin, con el cual el planeador modificado tiene un peso de 746,36 kg, pues si se usa el
mecanismo tipo pantografo el planeador modificado alcanzaria un peso de 799,46 kg . La
implementacién del mecanismo de tornillo sin fin representa un aumento en el peso de la

aeronave un 43% en comparacién con el planeador ATLAS I original que tiene un peso de 600

kg.

> Latnica comparacion que se puede realizar respecto a la tesis ‘ANALISIS AERODINAMICO
EN CFD DEL PLANEADOR ATLAS M-1’ es que el rendimiento aerodinamico recalculado
en tal proyecto fue de 25:1 obtenido por medio de CFD en una malla poco densa y no hay
calculos matematicos que sustenten dicho resultado. En este documento se encontrd

matematicamente que la eficiencia maxima en el planeador ATLAS | original es de 36,9:1,
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contrario a lo expresado en la tesis base donde se determiné que la eficiencia de el mismo
planeador es de 43: 1, pues alli se asumié por medio de una estimacion estadistica que

permanecio constante durante todo el proceso de disefio de la aeronave.

9. RECOMENDACIONES

» Se recomienda cambiar el disefio de las vigas o su material de ser necesario, y realiza los
debidos andlisis estructurales y de resistencia de materiales para que el ala sea capaz de
soportar las fuerzas cortantes y a tension a las que se ve sometida en vuelo, en especial en la

etapa de viraje.

» Se debe realizar el disefio detallado de la viga con el mecanismo de tornillo sin fin teniendo en
cuenta los esfuerzos calculados, el mecanismo sugerido y el perfil de la viga propuesto.
Ademas, para la fabricacion del mecanismo se debe realizar el célculo del torque necesario

para accionar y generar la extension o retraccion de este.

» El mecanismo de extension puede ser modificado o cambiado segin se considere necesario
para hacer la aeronave mas segura y el ala mas resistente teniendo en cuenta que los resultados
en el analisis basico estructural arrojaron que las vigas deben ser modificadas. Ademas, el
mecanismo debe asegurar que no hayan trabas durante la extension en vuelo. Para determinar

que este mecanismo sea mejor que los propuestos anteriormente se deben realizar calculos y
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simulaciones de arrastre, cortante y tension que demuestren su efectividad y la cantidad de

material compuesto que sea requerido para su construccion.

Se debe realizar el estudio de rendimiento durante la etapa de transicion en donde la aeronave

pase de tener el ala retraida a tener ala extendida.

Determinar el tiempo de extraccién y retraccion del ala cuando la aeronave entre o salga de la

térmica.

Se debe realizar un analisis de Control, para determinar el porcentaje de cuerda y deflexion de

las supeficies de control (alerones, timon de cola y elevador).

Se debe realizar un analisis méas detallado de la estabilidad dinamica longitudinal y lateral,

para comparar los resultados obtenidos.

Se recomienda realizar un andlisis estructural de la viga para soportar el peso del mismo

teniendo en cuenta un factor de seguridad no menor a 1,5 y un factor de carga de 5,3.
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ANEXOS PARTE A:
Metodologia, Datos Generales
de los Planeadores ATLAS |
Original y Modificado, y Partes
del Mecanismo de Extension
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Anexo A 1 Metodologia de desarrollo del proyecto de grado

ESTUDIO DEL RENDIMIENTO AERODINAMICO Y DE ESTABILIDAD SOBRE LA IMPLEMENTACION DE UN ALA DE

ENVERGADURA VARIABLE PARA UNA AERONAVE TIPO PLANEADOR DE ENTRENAMIENTO CATEGORIA UTILITARIA

Estudiar el rendimiento aerodinamico y de estabilidad sobre |3
implementacién de un ala de envergadura variable para unajgs
aeronave tipo planeador de entrenamiento categoria utilitaria.

Determinar el
porcentaje de
extension de
envergadura

Determinar la estabilidad estatica y
dindmica en dos momentos de
envergadura (retraido y extendido)

Estudiar el rendimiento aerodinamico
de un planeador categoria utilitaria
en dos condiciones de envergadura

Definir inercia del avion,
realizar estudio de LLT, y

Hacer propuestas del
VLM1.

mecanismo de extension
del ala

Proponer disefios
para dar solucion al
conepto de ala de
geometria variable

Obtener momento en m.a.c., pendiente

Recopilar y analizar
envergaduras de
planeadores de
categoria utilitaria o
similar con una
envergadura mayor o

igual a 18m

Evaluar los datos
obtenidos en el
proyecto de grado
del ATLAS I.

Hacer Disefio en CAD del
mecanismo mas acertado y
qgue cumpla con las
caracteristicas impuestas por
la norma CS 22

Analizar aerodinamicamente
el planeador con el ala
extendida y retraida.

Determinar la relacidn de
rendimiento aerodinamico
(L/D), para el ala extendida y
retraida, en etapa de vuelo
recto y nivelado, y vuelo en
viraje usando la teoria de Cross
Country.

Calcular la tasa de descenso y
ascenso en vuelo recto y
nivelado, y en vuelo en espiral.
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| Realizar el Diagrama de
envolvente de vuelo V-n

de sustentacion y disetacia que se
encentra en el centro de graveadad con
respecto al m.a.c.

Determinar la estabilidad estatica
lateral, longitudinal y direccional

Determinar la contribucion del ala,
empenaje y fuselaje

Analizar los modos de respuesta de la
aeronave longitudinal y lateralmente

Determinar la estabilidad dindmica
lateral y longitudinal de la aeronave




Anexo A 2 Datos generales del planeador ATLAS | original

ftern Descripcién Datos del PIaneado_r ATLAS original :
Simbolo Valor | Unidad | Valor |Unidad

Eficiencia maxima Emax 43 - 43,00 -
Velocidad con la maxima eficiencia VX 31,94 m/s 31,94 m/s
Velocidad del sonido a 346,03 m/s 346,03 m/s
Mach Ma 0,092 - 0,09 -
Presion dinamica q 624,85 Kgs 624,85 Kgs
Peso méximo del Planeador w
Carga Alar WI/S
Coeficiente de arrastre planeador en crucero Cdcruise 0,008 - 0,0080 -
Arrastre del planeador en crucero D cruise 87,48 N 87,48 N
Downwash € 0,0218 - 0,02 -
Tasa de cambio de downwash con el &ngulo de ataque de/da 0,1700 1/rad 0,00 1/deg
Angulo de ataque del planeador a 0 rad 0,00 deg
Perfil del ALA Perfil Eppler 583 modificado
Relacion de espesor del perfil t/c 0,1685 - 0,17 -
Angulo de borde de fuga del perfil ¢'TE 0,2094 rad 12,00 deg
;osilr(]:'[lzgitgndgsrr;g:r;ento del perfil cuando la Cmoa 0,0023 i 0,0023 )

Pendiente de la curva de coeficiente de sustentacién del
perfil del ala

Pendiente de la curva del coeficiente de sustentacion
del ala

Coeficiente de sustentacion maxima

Coeficiente de sustentacion del ala

Coeficiente de momento del ala cuando hay cero
sustentacion

Coeficiente de arrastre a cero sustentacion

Coeficiente de momento en el centro aerodinamico del
ala

Coeficiente de oswald e (1/eala)

Factor K

Cuerda media del ala

Cuerda en la punta del ala
Cuerda en la raiz del ala
Relacion de taperado
Envergadura del ala
Envergadura del ala expuesta
Superficie Alar

Area del ala expuesta Sexp 16,23 m”2 16,23 m”2
Area superficial del ala expuesta Swetw 33,51 m”2 33,51 m”2
Relacion de aspecto del ala expuesta ARe 18,51 - 18,51 -
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Relacion de aspecto del ala AR

Angulo de incidencia del ala iw

Angulo de ataque del ala oaw 0,1285 rad 7,36 deg
,(’:\:rg(j:gl:adae ?et?gue del ala cuando la sustentacion es WOL.w -0,0855 rad 4,90 deg
Angulo de diedro del ala r _
Angulo de flechamiento en el Borde de ataque ALE 0,0447 rad 2,56 deg
Angulo de flechamiento en el 25 % M.A.C. del ala Ac/4 0,0607 rad 3,48 deg
Angulo de flechamiento en la mitad de la cuerda Ac/2 0,0787 rad 4,51 deg
Distancia del C.G. desde el borde de ataque del m.a.c. XG

Distancia del A.C. desde el borde de ataque del m.a.c. Xa

eI?I[astancw\ vertical desde el C.L. del fuselaje al c/4 del } 0,47 m 047 m
Reynolds del aire atraves del ala Re,w 2,20E+06 Re 2195431 Re
Localizacion del M.A.C. en la envergadura Ymac 4 m 4,00 m
Area del alerén Sa

Cuerda del alerén Ca

Alerdn Gearing G

Longitud del fuselaje If 8,76 m 8,76 m
Diametro de Anchura maxima del fuselaje bf,max 0,76 m 0,76 m
Area de la seccién mas ancha del fuselaje Sbf,max 0,56 mn2 0,56 mn2
Area proyectada lateral del fuselaje Sp, s 4,54 m~2 4,54 m~2
Area proyectada superior del fuselaje s, T 3,74 m”2 3,74 M~2
Area expuesta del fuselaje Sexp,f 2,02 m”2 2,02 m~2
Area mojada del fuselaje Swetf 13,01 m”2 13,01 m”2
Altura méxima del fuselaje h 0,9544 m 0,95 m
Altura del fuselaje en 1/4 de longitud hl 0,9527 m 0,95 m
Altura del fuselaje en 3/4 de longitud h2 0,2824 m 0,28 m
Reynolds atraves del fuselaje Re,If 19041433 Re 19041433 | Re
Perfil del EMPENAJE Perfil NACA 63012
geelngéiztled(i? I;amc;er:; gel coeficiente de sustentacion a0t 6,0473 1/rad 0.11 1/deg
Ili;eggllgnhtgr?foﬁ é:lurva del coeficiente de sustentacion de ath 45079 1/rad 0,08 1/deg
Angulo de ataque de la cola horizontal at 0,0327 rad 1,88 deg
Coeficiente de sustentacion del estabilizador horizontal CLt 0,1476 - 0,15 -
Angulo de incidencia del estabilizador horizontal ith _
Cuerda media del estabilizador horizontal ch 0,54 m 0,54 m
Cuerda en la punta del estabilizador horizontal cth 0,35 m 0,35 m
Cuerda en la raiz del estabilizador horizontal crh 0,7 m 0,70 m
Relacion de taperado del estabilizador horizontal A 0,5 - 0,50 -
Envergadura del estabilizador horizontal bh 3,14 m 3,14 m
Area superficial del estabilizador horizontal Sth _
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Relacion de aspecto del estabilizador horizontal ARhO 5,98 - 5,98 -
Distancia desde el MACw- MACh Ith 5,35 m 5,35 m
Distancia del LE hasta el M.A.C de cola horizontal Ih 4,355 m 4,36 m
Altura perpendicular del M.A.C.w a el M.A.C.ht hH 0,92 m 0,92 m
Distancig vertical desde el C.L. del fuselaje al c/4 de la Zh

cola horizontal

DisFancia desde el C. G. hasta c/4 del M.A.C. de la cola Xah

horizontal

Volumen de la cola horizontal Vh

Area del elevador Se

Cuerda del elevador Ce

Elevator Gearing G

Distancia desde el C.G. hasta el estabilizador vertical Iv

Area del estabilizador vertical Sv

Area del timén de cola Sr

Cuerda del timdn de cola Cr

Timén de cola Gearing G

Dis}tancia del centro de presion de la cola vertical hasta 7v

la linea X

Distancia vertical del C.G. hasta el m.a.c. ZG

Pendiente de la curva del coeficiente de sustentacion

del estabilizador vertical av

Cuerda media estabilizador vertical Cv 0,55 m 0,55 m
Cuerda de raiz estabilizador vertical Crv 1,28 m 1,28 m
Cuerda de punta del estabilizador vertical Ctv 0,70 m 0,70 m
Relacion de Taperado del estabilizador vertical v 0,55 - 0,55 -
Envergadura del estabilizador vertical bv 1,4 m 1,40 M
Area del estabilizador vertical Stv 1,38 m”2 1,38 m”2
Relacion de aspecto del estabilizador vertical AR, 1,42 - 1,42 -
Distancia del M.A.C del estabilizador vertical Xav 0,2542 m 0,25 M
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Anexo A 3 Datos generales del planeador ATLAS | original recalculado

item Descripcion

Datos del Planeador ATLAS recalculado

Simbolo Valor | Unidad Valor Unidad
Eficiencia méxima Emax 43 - 43,00 -
Velocidad con la maxima eficiencia VX 31,94 m/s 31,94 m/s
Velocidad del sonido a 346,03 m/s 346,03 m/s
Mach Ma 0,092 - 0,09 -
Presién dinamica q 624,85 Kgs 624,85 Kgs
Peso maximo del Planeador w 600 kg 5886,00 N
Carga Alar W/S 34,64 | Kg/m"2 340 N/m”2
Coeficiente de arrastre planeador en crucero Cdcruise 0,008 - 0,0080 -
Arrastre del planeador en crucero D cruise 86,58 N 86,58 N
Downwash € 0,0216 - 0,0216 -
Tasa de cambio de downwash con el angulo de ataque de/da 0,1681 1/rad 0,0029 1/deg
Angulo de ataque del planeador a 0 rad 0,00 deg
Perfil del ALA Perfil Eppler 583 modificado
Relacion de espesor del perfil t/c 0,1685 - 0,1685 -
Angulo de borde de fuga del perfil ¢'TE 0,2094 rad 12,00 deg
eCsosélr%ente de momento del perfil cuando la sustentacion Cmoa 0,0023 i 0,0023 i
Egrnftijlizr;tleacli: la curva de coeficiente de sustentacién del 20 6,0473 1rad 0,1055 1/deg
z;ndlente de la curva del coeficiente de sustentacion del aw 5,4525 1rad 0,052 1/deg
Coeficiente de sustentacion maxima CL max 1,5540 - 1,5540 -
Coeficiente de sustentacion del ala CL 0,7008 - 0,7008 -
;:uosetzgr(]:tlggitgnde momento del ala cuando hay cero Cmow 10,1180 i 10,1180 i
Coeficiente de arrastre a cero sustentacion CDow 0,0080 - 0,0080 -
;:I(;eflaente de momento en el centro aerodinamico del Cmac 10,1290 i 10,1290 i
Coeficiente de oswald e (1/eala) e 0,9433 - 0,9433 -
Factor K K 0,0180 - 0,02 -
Cuerda media del ala c 1,0111 m 1,01 M
Cuerda en la punta del ala ct 0,65 m 0,65 M
Cuerda en la raiz del ala cr 1,3 m 1,30 m
Relacion de taperado A 0,5 - 0,50 -
Envergadura del ala b 18 m 18,00
Envergadura del ala expuesta be 17,33 m 17,33 m
Superficie Alar Sw 17,32 m”2 17,32 m”2
Area del ala expuesta Sexp 16,23 m”2 16,23 m”2
Area superficial del ala expuesta Swetw 33,51 m”2 33,51 m”2
Relacion de aspecto del ala expuesta ARe 18,51 - 18,51 -
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Relacion de aspecto del ala AR 18,71 - 18,71 -
Angulo de incidencia del ala iw 0,043 rad 2,46 deg
Angulo de ataque del ala aw 0,1285 rad 7,36 deg
?:r%:fadae g:?gue del ala cuando la sustentacion es WOL.w 10,0855 rad 4,90 deg
Angulo de diedro del ala r 0,0436 rad 2,50 deg
Angulo de flechamiento en el Borde de ataque ALE 0,0447 rad 2,56 deg
Angulo de flechamiento en el 25 % M.A.C. del ala Ac/4 0,0607 rad 3,48 deg
Angulo de flechamiento en la mitad de la cuerda Ac/2 0,0787 rad 4,51 deg
Distancia del C.G. desde el borde de ataque del m.a.c. XG 0,303 m 0,30 M
Distancia del A.C. desde el borde de ataque del m.a.c. Xa 0,2753 m 0,28 M
Distancia vertical desde el C.L. del fuselaje al c/4 del ala - -0,47 m -0,47 M
Reynolds del aire atraves del ala Re,w 2045111 Re 2045111 Re
Localizacion del M.A.C. en la envergadura Ymac 4 m 4,00 M
Area del aleron Sa 0,52 mn2 0,52 m"2
Cuerda del alerdn Ca 0,172 m 0,17 M
Alerén Gearing G 2,3 Rad/m 131,78 deg/m
Longitud del fuselaje If 8,76 m 8,76 M
Diametro de Anchura maxima del fuselaje bf,max 0,76 m 0,76 M
Area de la seccion mas ancha del fuselaje Sbf,max 0,56 m~2 0,56 m”2
Area proyectada lateral del fuselaje Sp, s 4,54 m”2 4,54 mn2
Area proyectada superior del fuselaje Sg 1 3,74 m”2 3,74 MA2
Area expuesta del fuselaje Sexp,f 2,02 m~2 2,02 m”2
Area mojada del fuselaje Swetf 13,01 m”2 13,01 mn2
Altura mé&xima del fuselaje h 0,9544 m 0,95 M
Altura del fuselaje en 1/4 de longitud hl 0,9527 m 0,95 M
Altura del fuselaje en 3/4 de longitud h2 0,2824 m 0,28 M
Reynolds atraves del fuselaje Re,If 17718180 Re 17718180 Re
Perfil del EMPENAJE Perfil NACA 63012
Egpf(ijllzr;tleEd;;Zn(;}gva del coeficiente de sustentacion del a0t 6.0473 1rad 0,1055 1/deg
Ili;eggll;nhtgrciifolr?tgrrva del coeficiente de sustentacion de ath 4,5079 1rad 0,0787 1/deg
Angulo de ataque de la cola horizontal at 0,0327 rad 1,88 deg
Coeficiente de sustentacion del estabilizador horizontal CLt 0,1476 - 0,1476 -
Angulo de incidencia del estabilizador horizontal ith -0,0524 Rad -3,00 deg
Cuerda media del estabilizador horizontal ch 0,54 m 0,54 M
Cuerda en la punta del estabilizador horizontal cth 0,35 m 0,35 M
Cuerda en la raiz del estabilizador horizontal crh 0,7 m 0,70 M
Relacion de taperado del estabilizador horizontal A 0,5 - 0,50 -
Envergadura del estabilizador horizontal bh 3,14 m 3,14 M
Area superficial del estabilizador horizontal Sth 1,65 m”2 1,65 m”2
Relacion de aspecto del estabilizador horizontal AR 5,98 - 5,98 -
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Distancia desde el MACw- MACh Ith 5,35 m 5,35 M
Distancia del LE hasta el M.A.C de cola horizontal lh 4,36 m 4,36 M
Altura perpendicular del M.A.C.w a el M.A.C.ht hH 0,92 m 0,92 M
E(;Iséar?g:ic\:ﬁtrglcal desde el C.L. del fuselaje al c/4 de la Zh 141 m 141 M
th:iE?Sr(]::;desde el C. G. hasta c/4 del M.A.C. de la cola Xah 5,37 m 5,37 M
Volumen de la cola horizontal Vh 0,50 - 0,50 -
Area del elevador Se 0,47 mn2 0,47 mn2
Cuerda del elevador Ce 0,158 m 0,16 M
Elevator Gearing G 1,635 Rad/m 93,68 deg/m
Distancia desde el C.G. hasta el estabilizador vertical Iv 51 m 5,10 M
Area del estabilizador vertical Sv 1,38 m~2 1,38 m”2
Area del timén de cola Sr 0,44 m”2 0,44 m”2
Cuerda del timoén de cola Cr 0,31 m 0,31 M
Timén de cola Gearing G 2,3 Rad/m 131,78 deg/m
Eif}r?g;i)a(l del centro de presion de la cola vertical hasta 2v 0,70 m 0,70 M
Distancia vertical del C.G. hasta el m.a.c. ZG 0,40 m 0,40 M
eP;r;gii(Ieiggadg? l/?erctlijcr;? del coeficiente de sustentacion del av 24817 1/Rad 0,04 1/deg
Cuerda media estabilizador vertical Cv 0,55 m 0,55 M
Cuerda de raiz estabilizador vertical Crv 1,28 m 1,28 M
Cuerda de punta del estabilizador vertical Ctv 0,70 m 0,70 M
Relacion de Taperado del estabilizador vertical AV 0,55 - 0,55 -
Envergadura del estabilizador vertical bv 1,4 m 1,40 M
Area del estabilizador vertical Stv 1,38 m”2 1,38 m”2
Relacion de aspecto del estabilizador vertical AR, 1,42 - 1,42 -
Distancia del M.A.C del estabilizador vertical Xav 0,2542 m 0,25 M
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Anexo A 4 Datos generales del planeador ATLAS | modificado con ala retraida

Datos del planeador con ala retraida

ttem Descripeion Simbolo Valor Unidad Valor Undlda
Eficiencia maxima Emax 36,92 - 36,92 -
Velocidad con la maxima eficiencia V% 37,40 m/s 37,40 m/s
Velocidad del sonido a 346,03 m/s 346,03 m/s
Mach Ma 0,1081 - 0,11 -
Presion dinamica q 939,272 Kgs 939,27 Kgs
Peso maximo del Planeador w 746,82 kg 746,82 N
Carga Alar WIS Bl KMt s e
Coeficiente de arrastre planeador en crucero Cdcruise 0,02 - 0,02 -
Arrastre del planeador en crucero D cruise 325,36 N 325,36 N
Downwash € 0,0216 - 0,02 -
;flas;utie cambio de downwash con el &ngulo de T 0,1682 1rad 0,00 1/deg
Angulo de ataque del planeador a 0 rad 0,00 Deg
Perfil del ALA Perfil Eppler 583 modificado
Relacion de espesor del perfil t/c 0,1685 - 0,17 -
Angulo de borde de fuga del perfil ¢'TE 0,20943951 rad 12,00 Deg
Coeficiente de momento del perfil cuando la 0,002300613 - 0,0023 i
sustentacion es cero Cmoa
Pendiente de la curva de coeficiente de 6,04727317 | 1/rad 0,11
sustentacién del perfil del ala a0 1/deg
Pendiente de la curva del coeficiente de 5,452491279 | 1/rad 0,10
sustentacion del ala aw 1/deg
Coeficiente de sustentacion maxima CL max 1,554 - 1,5540 -
Coeficiente de sustentacion del ala CL 0,7500 - 0,7500 -
Coeficiente de momento del ala cuando hay cero -0,105 - -0,1050 i
sustentacion Cmow
Coeficiente de arrastre a cero sustentacion CDow 0,00167 - 0,0017 -
Coeficiente de momento en el centro aerodinamico -0,246 - -0,2460 i
del ala Cmac
Coeficiente de oswald e (1/eala) e 0,9433 - 0,94 -
Factor K K 0,018038614 - 0,02 -
Cuerda media del ala c 1,03 m 1,03 m
Cuerda en la punta del ala ct 0,65 m 0,65 m
Cuerda en la raiz del ala cr 13 m 1,30 m
Relacion de taperado A 0,5 - 0,50 -
Envergadura del ala b 18 m 18,00 m
Envergadura del ala expuesta be 17,3335 m 17,33 m
Superficie Alar Sw 17,32 m"2 17,32 m"2
Area del ala expuesta Sexp 16,23 m"2 16,23 m"2
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Area superficial del ala expuesta Swetw | 33,5087826 | m"2 33,51 mn2
Relacion de aspecto del ala expuesta ARe | 18,51202848 - 18,51 -
Relacion de aspecto del ala AR 18,70669746 - 18,71 -
Angulo de incidencia del ala iw 0,043 rad 2,46 deg
Angulo de ataque del ala ow 0,128521133 | rad 7,36 deg
Angulo de ataque del ala cuando la sustentacion es - rad -4,90 de
cercana a cero oOL,w | 0,085521133 9
Angulo de diedro del ala r 0 rad 0,00 deg
Angulo de flechamiento en el Borde de ataque ALE 0 rad 0,00 deg
o . 0 - rad -1,01
Angulo de flechamiento en el 25 % M.A.C. del ala A4 | 0017627825 deg
Angulo de flechamiento en la mitad de la cuerda § rad -2,00 deg
Ac/2 0,034906585
Distancia del C.G. desde el borde de ataque del 0,501 m 0,50 m
m.a.c. XG
Distancia del A.C. desde el borde de ataque del 0,2487 m 0,25 m
m.a.c. Xa
Distancia vertical desde el C.L. del fuselaje al c/4 -0,47 m -0,47 m
del ala i
Reynolds del aire atraves del ala Re,w | 2554247504 | Re 2554247,50 Re
Localizacion del M.A.C. en la envergadura Ymac 4 m 4,00 m
Area del aleron Sa 0,52 m"2 0,52 mA2
Cuerda del alerdn Ca 0,172 m 0,17 m
Alerén Gearing G 2,3 Rad/m 131,78 deg/m
Longitud del fuselaje If 8,75994 m 8,76 m
Diametro de Anchura maxima del fuselaje bf, max 0,76211 m 0,76 m
Area de la seccion mas ancha del fuselaje Sbf,max 0,56 m"2 0,56 m"2
Area proyectada lateral del fuselaje Sp s 4,54 m"2 4,54 mn2
Area proyectada superior del fuselaje Sg 1 3,74 mn"2 3,74 MA2
Area expuesta del fuselaje Sexp,f | 202223971 | m"2 2,02 mh2
Area mojada del fuselaje Swetf | 13,0061935 | m"2 13,01 mA2
Altura maxima del fuselaje h 0,9544 m 0,95 m
Altura del fuselaje en 1/4 de longitud h1 0,9527 m 0,95 m
Altura del fuselaje en 3/4 de longitud h2 0,2824 m 0,28 m
Reynolds atraves del fuselaje Relf |21723354,26 | Re | 21723354,26 | Re
Perfil del EMPENAJE Perfil NACA 63012
Pendlentg ,de la curva del coef|C|en_te de a0t 604727317 | Urad 0.11 1/deg
sustentacion del perfil del Empenaje
Pendlentg ,de la curva del c_oef|C|ente de 3888251872 | 1/rad 0,07 1/deg
sustentacion de la cola horizontal ath
Angulo de ataque de la cola horizontal ot 0,032765275 rad 1,88 deg
Coe_f|C|ente de sustentacion del estabilizador 0,127399641 i 0,13 i
horizontal CLt
Angulo de incidencia del estabilizador horizontal ith -0,0524 Rad -3,00 deg
Cuerda media del estabilizador horizontal ch 1,156521739 m 1,16 m
Cuerda en la punta del estabilizador horizontal cth 1 m 1,00 m
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Cuerda en la raiz del estabilizador horizontal crh 1,3 m 1,30 m
Relacion de taperado del estabilizador horizontal A 0,769230769 - 0,77 -
Envergadura del estabilizador horizontal bh 4,2 m 4,20 m
Area superficial del estabilizador horizontal Sth 4,8 m”2 4,80 m”2
Relacion de aspecto del estabilizador horizontal ARh 3,675 - 3,68 -
Distancia desde el MACw- MACh Ith 6,2 m 6,20 m
Distancia del LE hasta el M.A.C de cola horizontal Ih 4,355 m 4,36 m
Altura perpendicular del M.A.C.w a el M.A.C.ht hH 0,92 m 0,92 m
(IjD;sIZ:\ZglI: \r/](z)rrtilzcc?rl]tgtlasde el C.L. del fuselaje al c/4 Zh 1.4086 m 141 m
(I:Dc:ls;ar?c()::?zgﬁtssle el C. G. hasta c/4 del M.A.C. de la el 5,1688 m 5,17 m
Volumen de la cola horizontal Vvh 1,668198839 - 1,67 -
Area del elevador Se 0,47 mn2 0,47 mn2
Cuerda del elevador Ce 0,158 m 0,16 m
Elevator Gearing G 1,635 Rad/m 93,68 deg/m
\Iljt;f'[tiig_cl:la desde el C.G. hasta el estabilizador " 5.1 m 5,10 m
Area del estabilizador vertical Sv 1,38 m"2 1,38 m~"2
Area del timén de cola Sr 0,44 mn2 0,44 mn2
Cuerda del timén de cola Cr 0,311 m 0,31 m
Timén de cola Gearing G 2,3 Rad/m 131,78 deg/m
E;z::r}gl?ig:; ():fntro de presion de la cola vertical - 0,702 m 0,70 m
Distancia vertical del C.G. hasta el m.a.c. yde 0,399 m 0,40 m
Custentacion del estabilzador vertical ay | 248169049 | LRad | 004 | Uideg
Cuerda media estabilizador vertical Cv 0,554101998 m 0,55 m
Cuerda de raiz estabilizador vertical Crv 1,278 m 1,28 m
Cuerda de punta del estabilizador vertical Ctv 0,697 m 0,70 m
Relacion de Taperado del estabilizador vertical AV 0,545383412 - 0,55 -
Envergadura del estabilizador vertical bv 14 m 1,40 m
Area del estabilizador vertical Stv 1,38 m”2 1,38 mn2
Relacion de aspecto del estabilizador vertical AR, | 1,420289855 - 1,42 -
Distancia del M.A.C del estabilizador vertical Xav 0,2542 m 0,25 m
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Anexo A 5 Datos generales del planeador ATLAS | modificado con ala extendida
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i Datos del planeador con ala extendida

tem Descripeion Simbolo Valor Unidad Valor Un(;da
Eficiencia maxima Emax 41,51 - 41,51 -
Velocidad con la maxima eficiencia Vx 31,37 m/s 31,37 m/s
Velocidad del sonido a 346,02947 m/s 346,03 m/s
Mach Ma 0,0906570 - 0,09 -
Presion dinamica q 602,74710 | Kgs 602,75 Kgs
Peso maximo del Planeador w 746,36 kg 7321,79 N
Carga Alar WIS 30,601066 Kgém" 300 N/m~2
Coeficiente de arrastre planeador en crucero Cdcruise 0,02 - 0,02 -
Arrastre del planeador en crucero D cruise | 294,02003 N 294,02 N
Downwash € 0,0197 - 0,02 -
;flas;utie cambio de downwash con el &ngulo de 1 0,1533 1rad 0,00 1/deg
Angulo de ataque del planeador a 0 rad 0,00 deg
Perfil del ALA Perfil Eppler 583 modificado
Relacion de espesor del perfil tlc 0,16850 - 0,17 -
Angulo de borde de fuga del perfil ¢'TE 0,20944 rad 12,00 deg
g:uostilr?;aesitgndssrrég:réento del perfil cuando la o 0,00230 i 0,0023 i
(Fj’:lns:i?itledci? ;?acurva de coeficiente de sustentacién 20 6,04727 1rad 0.11 1/deg
(F;eelngllznte de la curva del coeficiente de sustentacion aw 5,55121 1rad 0,10 1/deg
Coeficiente de sustentacion maxima CL max 1,56600 - 1,5660 -
Coeficiente de sustentacion del ala CL 0,83074 - 0,8307 -
;Zizlﬁgzsitgnde momento del ala cuando hay cero o 20,0400 i 10,1040 i
Coeficiente de arrastre a cero sustentacion CDow 0,00140 - 0,0014 -
g;e:lgente de momento en el centro aerodinamico Cmac -0,17300 i -0,1730 i
Coeficiente de oswald e (1/eala) e 0,94330 - 0,94 -
Factor K K 0,01478 - 0,01 -
Cuerda media del ala I 1,01111 m 1,01 m
Cuerda en la punta del ala ct 0,65 m 0,65 m
Cuerda en la raiz del ala cr 1,3 m 1,30 m
Relacion de taperado s 0,5 - 0,50 -
Envergadura del ala b 23,6 m 23,60 m
Envergadura del ala expuesta be 22,9335 m 22,93 m
Superficie Alar Sw 24,39 m”2 24,39 m”2
Area del ala expuesta Sexp 22,32 m”2 22,32 m”2




Area superficial del ala expuesta Swetw 46,0823 m~2 46,08 m”2
Relacion de aspecto del ala expuesta ARe 23,5639 - 23,56 -
Relacion de aspecto del ala AR 22,8356 - 22,84 -
Angulo de incidencia del ala iw 0,043 rad 2,46 deg
Angulo de ataque del ala 0,12852113 rad 7,36 deg
oaw 3

Angulo de ataque del ala cuando la sustentacién es 0,08552113 rad 4.90 deg
cercana a cero

o0L,w 3
Angulo de diedro del ala r 0 rad 0,00 deg
Angulo de flechamiento en el Borde de ataque ALE 0 rad 0,00 deg
Angulo de flechamiento en el 25 % M.A.C. del ala Ac/4 -0,01343903 rad -0,77 deg
Angulo de flechamiento en la mitad de la cuerda Ac/2 -0,02670353 rad -1,53 deg
Distancia del C.G. desde el borde de ataque del 0,503 m 0,50 m
m.a.c. XG
Distancia del A.C. desde el borde de ataque del 0,258 m 0,26 m
m.a.c. Xa
z[a)lgtanma vertical desde el C.L. del fuselaje al c/4 del } 0,47 m 0,47 m
Reynolds del aire atraves del ala Re,w 2008613,93 Re 2008613,94 Re
Localizacion del M.A.C. en la envergadura Ymac | 5,24444444 m 5,24 m
Area del aleron Sa 0,52 mn2 0,52 mn2
Cuerda del alerén Ca 0,172 m 0,17 m
Alerdn Gearing G 2,3 Rad/m 131,78 deg/m
Longitud del fuselaje If 8,75994 m 8,76 m
Diametro de Anchura maxima del fuselaje bf,max 0,76211 m 0,76 m
Area de la seccion mas ancha del fuselaje Sbf max 0,56 m”2 0,56 m”2
Area proyectada lateral del fuselaje Sg s 4,54 m”2 4,54 m”2
Area proyectada superior del fuselaje 53, T 3,74 m”2 3,74 M~2
Area expuesta del fuselaje Sexp,f | 2,02223971 | m"2 2,02 m”2
Area mojada del fuselaje Swetf | 13,0061935 | m"2 13,01 m"2
Altura maxima del fuselaje h 0,9544 m 0,95 m
Altura del fuselaje en 1/4 de longitud hl 0,9527 m 0,95 m
Altura del fuselaje en 3/4 de longitud h2 0,2824 m 0,28 m
Reynolds atraves del fuselaje Re,If 17401982,2 Re 1740%982’2 Re
Perfil del EMPENAJE Perfil NACA 63012
Pendlen_te dela curva_del coeficiente de sustentacion aot 6.04727317 | Urad 011 1/deg
del perfil del Empenaje
Pendiente de I_a curva del coeficiente de sustentacion 3,88825187 | rad 0,07 1/deg
de la cola horizontal ath
Angulo de ataque de la cola horizontal at 0,03279672 rad 1,88 deg
Coe_ﬁuente de sustentacion del estabilizador 0,12752192 i 0,13 i
horizontal CLt
Angulo de incidencia del estabilizador horizontal ith -0,0524 Rad -3,00 deg
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Cuerda media del estabilizador horizontal ch 1,15652173 m 1,16 m
Cuerda en la punta del estabilizador horizontal cth 1 m 1,00 m
Cuerda en la raiz del estabilizador horizontal crh 13 m 1,30 m
Relacion de taperado del estabilizador horizontal s 0,76923076 - 0,77 -
Envergadura del estabilizador horizontal bh 4,2 m 4,20 m
Area superficial del estabilizador horizontal Sth 4,8 mn2 4,80 m”2
Relacion de aspecto del estabilizador horizontal ARh 3,675 - 3,68 -
Distancia desde el MACw- MACh Ith 6,2 m 6,20 m
Distancia del LE hasta el M.A.C de cola horizontal Ih 4,355 m 4,36 m
Altura perpendicular del M.A.C.w a el M.A.C.ht hH 0,92 m 0,92 m
Ellitoalr;ctl%;/iigtrlltt:zll desde el C.L. del fuselaje al c/4 de Zh 1.4086 m 141 m
(I:Dc:ls;ar?g:ie;gﬁtssle el C. G. hasta c/4 del M.A.C. de la wah 5,1668 m 5,17 m
Volumen de la cola horizontal Vh 1,20676371 - 1,21 -
Area del elevador Se 0,47 mn2 0,47 mn2
Cuerda del elevador Ce 0,158 m 0,16 m
Elevator Gearing G 1,635 Rad/m 93,68 deg/m
\[/)elrsttiigtlna desde el C.G. hasta el estabilizador " 51 m 5.10 m
Area del estabilizador vertical Sv 1,38 m”2 1,38 m”2
Area del timén de cola Sr 0,44 mn2 0,44 mn2
Cuerda del timon de cola Cr 0,311 m 0,31 m
Timon de cola Gearing G 2,3 Rad/m 131,78 deg/m
r[});igr}gl?irc]j:; ():éentro de presion de la cola vertical - 0,702 m 0,70 m
Distancia vertical del C.G. hasta el m.a.c. ZG 0,399 m 0,40 m
g:lng;f;;ﬁs;ifsgzgl coeficiente de sustentacion y 248169049 | 1/Rad 0,04 1/deg
Cuerda media estabilizador vertical Cv 0’554§0199 m 0,55 m
Cuerda de raiz estabilizador vertical Crv 1,278 m 1,28 m
Cuerda de punta del estabilizador vertical Ctv 0,697 m 0,70 m
Relacion de Taperado del estabilizador vertical AV 0,54538341 - 0,55 -
Envergadura del estabilizador vertical bv 1,4 m 1,40 m
Area del estabilizador vertical Stv 1,38 m~2 1,38 m”2
Relacion de aspecto del estabilizador vertical AR, | 1,42028985 - 1,42 -
Distancia del M.A.C del estabilizador vertical Xav 0,2542 m 0,25 m

131




Anexo A 6. Partes del Mecanismos de Extensién de Tornillo Sin Fin

Tornillo Sin Fin

Camisa
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Tuerca del
Tornillo Sin Fin

4 Ubicadas en cada camisa

Soporte del
Tornillo Sin Fin




Eje del Motor
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ANEXOS PARTE B:
Rendimiento Aerodinamico
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Anexo B 1 Compendio de planeadores con envergadura mayor o igual 18 m.

= =
(=} o] = = =] © ] < —
. > k=] = s o > S < = — o D o =
€ | S|8|e|3|%8|28|S|28 88|« || @ |SE|SE|SR| . 853 g8 | 8z
> — £ 3|l gx| g=| S| o DN = S s | s | .8 S 2.9 7 o 2 b =
5 8ol |o 83|28 |2|58] g | < |- € eS| 28|33 S5k g5 g | F
a s | a g T alg| % §% =3 3 S = &5s £ P
| wn
A'Zlcgﬁ?“’”' 1970 | 532 | 644 | 257 | 169 | 16 774 | 2038 | 257 | 43 16.19 322 | 39 | 079 09 0.63 1 036 | 0
Aschér()co” 1986 | 558 | 750 | 200| 170 | & |180| 9 5 |383] - 1631 | 336 | 451 | 065 | 083 0.66 0.73 044 | 0
ASH26 |1993 (370|525 |145| 128 | 7 |175| 705 | 18 | 277 | - 1168 | 311 | 441 | 065 | 084 0.62 0.81 039| 0
ASH26E | 1993|370 |525|145| 128 | 7 |[175| 705 | 18 | 277 | - 11.68 311 | 441 | 065 | 084 0.62 0.81 039| 0
ASW12 | 1965|409 |430|104| 117 | 8 735 | 183 | 258 | - 13 309 | 324 | 071 | 096 0.59 0.81 034 | -3
ASW17 |1971|494 |610|266| 127 | 11 |100| 755 | 20 27 | 48 1484 | 326 | 403 | 074 | 094 0.61 0.8 043| 0
ASW 22
(am) | 1981|501 |650|265| 138 | 8 |85 | 81 24 | 372 - 155 317 | 411 | 065 | 083 0,32-0,69 094074 | 029 0
ASW22B 1986|540 (750|304 | 138 | 8 |235| 8.1 25 | 383 | 60 1631 | 325 | 451 | 065 | 083 0,3-0,66 094074 | 041 0
ASW22BL | 1992|544 |750|308| 138 | 8 |205| 81 | 264 | 418 | - 16.67 32 | 441|063 | 08 | 029-063092 | 094-0,74-044 | 0.25| 0
B;ﬁgt((fr;’” 1991 | 680 | 820|340 | 241 | 9 842 | 232 | 284 | 49 1895 | 352 | 424 | 082 1.04 0,43-0,72 089074 |022] 0
Bocian | 1952 | 349 | 510 | 166 | 155 | 12 8 | 1811 | 164 | 26 20 207 | 25 | 11 16 ) - 033 | -2
BS 1 1962 | 425|500 (192 | 134 | 9 758 | 18 | 225 | 44 142 204 | 345 | 079 | 099 0.56 0.85 041 0
D-41 1993 | 493 | 650 | 192| 202 | 9 |150| 855 | 20 | 286 | - 14 345 | 455 | 0.7 0.96 0.69 027| o
DG50022 | 1989|538 |750 (240 | 194 | 14 |160| 865 | 22 | 265 | 40 18.29 288 | 402 | 0.83 116 0.52 0.79 025| 0
DG 500 M
1987 | 650 | 825|240 | 306 | 14 |100| 865 | 22 | 265 | 40 1829 | 349 | 442 | 083 116 052 0.79 025| 0
(con motor)
DG 500
Soo | 1989|478 | 615|180 | 194 | 14 865 | 18 | 195 | 40 16.65 282 | 362 | 0.92 116 0.64 0.79 045| 0
Diamant 18 | 1967 | 385 | 440 | 182| 105 | 8 772 | 18 | 227 | 45 14.28 2.4 | 302 | 079 | 093 0.56 1 039 | -
Duo Discus | 1993 | 498 | 700 |200| 200 | 8 |180| 887 | 20 | 244 | 44 16.4 208 | 419 | 0.82 103 | 045:0,81-091 | 0,93-0,62-046 | 024 | 0
Eta 2000|710 | 850|370 | 242 | 8 |110| 975 | 309 | 513 | 60 18.61 374 | 448 | 06 0.87 ; - -l o
fafnir | 1930 | 290 | 315 776 | 19 | 104 | - 186 153 | 166 | 0.98 - ] - 027 | -
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Janus C 1979|464 | 700 | 210 | 157 7 |240| 8.62 20 23 44 17.4| 262 395 | 0.87 1.18 0.54 0.8 0.3 0

Janus Ce 1992 | 507 | 700 | 210 | 200 7 |240| 8.87 20 23.1 - 17.3 28.7 | 39.7 | 0.86 1.2 0.54 0.76 029 | 0
Kestrel 604 | 1970 | 551 | 650 | 294 | 159 8 |100| 7.56 22 29.8 | 49 16.23 333 | 393 | 0.74 0.98 0.68 0.69 0.41
Kranich Il | 1935 | 380 | 465 | 163 | 117 10 - 7.7 18 143 | 24 22.7 164 | 201 | 1.26 1.6 0.33 1 038 | -
Kranich Il | 1951 | 410 | 520 | 204 | 105 11 - 9.1 18.1 156 | 30 21.06 191 | 242 | 116 1.75 - - 033 | -8

344

470

146

101

100

6.95

18

29.9

10.84

311

425

0.6

0.74

0,46-0,81

0,93-0,72

;';;%‘ﬁ 1981 | 486 | 750 | 268 | 122 6 |280| 763 | 245 | 359 | 58 16.7 285 | 44 | 068 0.92 0,34-0,58-0,72 | 0,87-0,77-0,66 | 0.27 | 0
Nimbus 3D T | 1986 | 627 | 800 | 305 | 225 7 |280| 8.87 25 37 | 57 16.9 36.4 | 464 | 0.68 0.91 0'32'%59%'0’72' 0'87'%?2'0'66' 017 | 0
Nimbus 4T 0,32-0,54-0,72- | 0,87-0,78-0,66-

(con motor) 1991 | 608 | 800 | 312 | 198 8 |240| 783 | 264 | 392 | - 17.8 335 | 441 | 067 0.91 0.68.093 047-037 023| 0
Nimbus | | 1969 | 460 | 500 | - - - - | 75 22 306 | 51 15.8 286 | 31 | 072 1 0.6 0.71 0.39
Nimbus Il | 1971 | 446 | 580 | 230 | 120 6 |150| 7.28 | 203 | 286 | 49 14.41 304 | 395 | 0.71 0.96 0.57 0.75 036| 0
SB 10 (26m) | 1972 | 708|889 (397 | 211 | 10 |100|10,36| 26 31 - o18| 319| 40 | 084 0.97 0,34-0,82 1-0,8 0.46 | -15
SB 10 (29m) | 1972 | 647 | 897 |419| 127 | 11 |100 | 10.36 29 36.7 | - 299| 277|384 | 0.79 0.97 0,30-0,67 1-0,8 03 | -15

0.4

1969

415

421

218

100

100

75

22

31.3

46

15.48

26.3

26.7

0.7

0.97

0.51

0.8

0.26

-1.5

Skylark 4 | 1961 | 346 | 373|160 | 85 11 - 7.6 18.2 20.6 | 36 16.1 21.1 | 22.7 | 0.88 1.07 0.32 1 05 | -2
Stemme S-10 | 1986 | 735 | 850 | - - - - 8.42 23 28.3 | 51 18.7 38,5 | 446 | 081 1 0,43-0,72 0,9-0,7 0.3
Twin 11
Acro 1986 | 470 | 600 | 182 | 185 13 - 8.2 18 185 | 36 1752 | 263 336 | 097 1.3 0,50-0,83 0,81-0,56 029 0
Welhe 50 | 1938 |335(335|140| 93 12 - 8.14 18 17.7 - 18.34 179 | 179 | 1.02 1.56 - - 028 | -6.5
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Anexo B 2 Ecuaciones complementarias de los pardmetros iniciales de coeficiente de

sustentacion y coeficiente de arrastre con el ala retraida

ECUACION RESULTADO

ARRASTRE

Coeficiente de arrastre parasito total:

CdO,tOt = 0.010
Cdoror = K[Cdpw + Cdo s + Cdope + Cdo e

Coeficiente de arrastre a cero sustentacion del ala, cola

vertical y cola horizontal :

Swetnerw) (Cmin) ™ cd... =0.0017
Cdo,w = Cffotc,w( W?;rw) 0 OW(L;Z ow
: Cdype = 0,0026
Cope = Crfi ftwt( v "t) o Cdy e = 0,0026
Swetner.nt (Cdm; )4
Clope = Cpfiafuene (~2oomerht) =i

Area mojada del ala, cola vertical y cola horizontal
Swetherw = Sexpuestawl1.977 + 0.52 (t/¢)max]
Swetherpt = Sexpuestavt[1.977 + 0.52 (t/C)max]
Swether,nt = Sexpuesta,ht[1-977 + 0.52 (t/¢)max]

Swether,w = 16'75m2
Swether,vt = 1r24m2

— 2
Swether,ht - 1r6m

Coeficiente de Friccién

1.327 Cr = 0,000939038
Cr =
! VRe
Parametro en funcion del nimero de Mach
fu = 0,99
fu =1-—0.08Ma'*>
Parametro en funcién del thickness ratio del perfil del ala y de
ftc,w = 1,53

la cola vertical y horizontal

feewt = feene = 1,344736
ftC’W =1+ 2'7(t/c)max + 100(t/C)max4 tevt tc,t
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Coeficiente de arrastre inducido
cl,? Cd; = 0,010
AR * e
Coeficiente de arrastre del ala:
Cdying = Cd, = Cd,;

cd;

Cdyying = 0,012

Coeficiente de arrastre parasito del fuselaje

Swethor Cdy s = 0.003
Cd, s = Crfufip <—WeSfer f>

Coeficiente de arrastre total

Cd = 0,02
Cd = CdO,tOt + Cdl

Anexo B 3 Radios de viraje, angulos de banqueo, coeficientes de Sustentacion, velocidades de
ascenso, Yy velocidades de descenso para diferentes velocidades de vuelo cuando el ala esta

retraida.

En la Tabla 20 se encuentran las velocidades de las térmicas (Ecuacion 20) a diferentes angulos de
banqueo calculados para un rango de radio de viraje entre 20 m y 180 m, y son validas para

cualquier velocidad de vuelo cuando el ala esta retraida.

Tabla 20 Velocidad de las térmicas segun el radio de viraje de la aeronave cuando esta el ala

retraida
Radio de viraje Veloc:fj%gﬁ.g\tfrmlca Velocidad de la térmica | Velocidad de la térmica
(m) ESTRECHA DEBIL Y ESTRECHA AMPLIA
20 5,64 2,82 4.43
30 5,20 2,60 4,35
35 4,91 2,46 4,29
40 4,60 2,30 4,23
45 4,24 2,12 4,16
50 3,86 1,93 4,08
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55 3,44 1,72 3,99
60 3,00 1,50 3,90
65 2,54 1,27 3,80
70 2,05 1,03 3,69
75 1,55 0,78 3,57
80 1,04 0,52 3,45
85 0,52 0,26 3,32
90 0,00 0,00 3,18
94 -0,42 -0,21 3,07
100 -1,04 -0,52 2,89
105 -1,55 -0,78 2,74
110 -2,05 -1,03 2,58
115 -2,54 -1,27 2,42
117 -2,72 -1,36 2,35
125 -3,44 -1,72 2,08
130 -3,86 -1,93 1,90
135 -4,24 -2,12 1,72
140 -4,60 -2,30 1,54
145 -4,91 -2,46 1,35
150 -5,20 -2,60 1,16
155 -5,44 -2,72 0,97
160 -5,64 -2,82 0,78
165 -5,80 -2,90 0,59
170 -5,91 -2,95 0,39
175 -5,98 -2,99 0,20
180 -6,00 -3,00 0,00

Anexo B 3.a. Parametros de performance con velocidad de Vi = 39,15 m/s

. . Velocidad de Velocidad de Velocidad de
Rad_io de At‘)r;gnlalge%e Lift (N) Coefic_iente dios:ézirggi \ézlsocce'g:éje?]e ascenso si hay ascenso si, h_ay ascenso _si hay
viraje (m) (grad) de lift +Cdototal) | ascenso (m/s) térmica fuertey | térmica débily térmica
estrecha (m/s) estrecha (m/s) amplia (m/s)
20 82,71 | 57674,09 5,92 0,64 -33,46 -27,82 -30,64 -29,03
30 79,13 | 38834,75 3,99 0,30 -15,46 -10,26 -12,86 -11,11
35 77,38 | 33499,89 3,44 0,22 -11,64 -6,73 -9,18 -7,35
40 75,64 | 29525,95 3,03 0,18 -9,16 -4,56 -6,86 -4,93
45 73,94 | 26458,76 2,72 0,14 -7,46 -3,22 -5,34 -3,30
50 72,26 | 24025,80 2,47 0,12 -6,24 -2,39 -4,32 -2,17
55 70,61 | 22053,60 2,26 0,10 -5,35 -1,90 -3,62 -1,35
60 69,00 |20426,48 2,10 0,09 -4,66 -1,66 -3,16 -0,76
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65 67,41 |19064,34 | 1,9 0,08 -4,13 -1,59 -2,86 -0,33
70 65,87 | 17909,97 | 1,84 0,07 -3,71 -1,65 -2,68 -0,02
75 64,36 | 16921,39 | 1,74 0,06 -3,37 -1,81 -2,59 0,20
80 62,89 |16067,10 | 1,65 0,06 -3,09 -2,04 -2,57 0,36
85 61,46 | 15323,04 | 1,57 0,05 -2,86 -2,33 -2,59 0,46
90 60,06 | 1467048 | 1,51 0,05 -2,66 -2,66 -2,66 0,52
94 58,97 | 14094,63 | 1,46 0,05 -2,53 -2,95 -2,74 0,54
100 57,38 | 13583,68 | 1,39 0,05 -2,36 -3,40 -2,88 0,54
105 56,10 |13128,05| 1,35 0,04 -2,24 -3,79 -3,01 0,50
110 54,86 | 1271994 | 1,31 0,04 -2,13 -4,18 -3,16 0,45
115 53,65 |12352,88 | 1,27 0,04 -2,04 -4,58 -3,31 0,38
117 53,18 | 1202151 | 1,25 0,04 -2,01 -4,73 -3,37 0,34
125 51,34 |11721,33| 1,20 0,04 -1,89 -5,33 -3,61 0,19
130 50,24 | 1144853 | 1,17 0,04 -1,83 -5,68 -3,76 0,07
135 49,18 |11199,88 | 1,15 0,03 -1,77 -6,02 -3,89 -0,05
140 4814 |10972,61| 1,13 0,03 -1,72 -6,32 -4,02 -0,18
145 47,4 | 10764,36 | 1,10 0,03 -1,68 -6,59 -4,14 -0,32
150 46,17 | 10573,07 | 1,09 0,03 -1,64 -6,83 -4,24 -0,47
155 4523 |10396,96 | 1,07 0,03 -1,60 -7,04 -4,32 -0,63
160 44,32 | 1023447 | 1,05 0,03 -1,57 7,21 -4,39 -0,79
165 4344 |10084,26 | 1,03 0,03 -1,54 -7,33 -4,44 -0,95
170 42,59 | 994512 | 1,02 0,03 -1,51 -7,42 -4,46 1,12
175 41,76 | 981601 | 1,01 0,03 -1,48 -7,46 -4,47 -1,29
180 40,96 | 969599 | 1,00 0,03 -1,46 -7,46 -4,46 -1,46

Anexo B 3.b. Parametros de performance con velocidad de no exceder Vj, , = 99,46 m/s

Ratinde | A0 || Cont | veoidadde | emosifey | YeEdadde | Veloded

w(:rzge banqueo Lift (N) de lift dfggg?o(tggl a‘:ﬁg%igsgﬁ;;) te;n;lsct?eféﬁ;te térmica débily | hay t_érmica

(grad) (mis) estrecha (m/s) | amplia (m/s)
20 88,86 | 369267,04 | 5,87 0,63 -540,06 -534,42 -537,24 -535,62
30 88,30 | 24623851 | 3,92 0,29 -244,97 -239,78 -242,38 -240,63
40 87,73 | 18474237 | 2,94 0,17 -141,70 -136,78 -139,24 -137,40
50 87,16 | 147859,17 | 2,35 0,11 -93,89 -89,30 -91,59 -89,66
60 86,60 | 123282,43 | 1,96 0,08 -67,93 -63,68 -65,80 -63,77
70 86,03 | 105737,93 | 1,68 0,06 -52,27 -48,41 -50,34 -48,19
80 8546 | 92588,57 1,47 0,05 -42,11 -38,66 -40,39 -38,11
90 84,90 | 82369,27 1,31 0,04 -35,14 -32,14 -33,64 -31,24
100 84,34 | 74201,01 1,18 0,04 -30,16 -27,62 -28,89 -26,36
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110 83,78 67524,39 1,07 0,03 -26,47 -24,42 -25,44 -22,78
120 83,21 61966,49 0,99 0,03 -23,66 -22,11 -22,89 -20,09
130 82,65 57269,12 0,91 0,03 -21,48 -20,44 -20,96 -18,03
140 82,10 53247,85 0,85 0,02 -19,75 -19,23 -19,49 -16,43
150 81,54 49767,46 0,79 0,02 -18,35 -18,35 -18,35 -15,17
160 80,98 46726,51 0,74 0,02 -17,21 -17,63 -17,42 -14,14
170 80,43 44047,44 0,70 0,02 -16,26 -17,30 -16,78 -13,37
180 79,88 41669,90 0,66 0,02 -15,47 -17,02 -16,24 -12,73

Anexo B 4. Velocidad de Stall Usando Flaps con el ala retraida

La norma indica que durante la velocidad de stall los flaps deben estar en su condicion de maxima
extension. En el ATLAS | original los flaps ocupan el 53% del ala y el 17% de la cuerda de la
misma y su maxima extension es de 15°, donde Clysximo,fiaps 15° €S igual a 2.0. Pero, primero es
necesario obtener el Coeficiente de sustentacion promedio para esta condicion como se ve a

continuacion:
Clpromedio con flaps 15° — (Clméximo,flaps 15° * 0-53) + (Clméx * 0-47)

Clpromedio con flaps 15° — 1,8439

Donde 0.53 hace referencia al porcentaje del ala que es ocupado por el flap y 0.47 representa el
porcentaje restante. Ahora reemplazando en la ecuacién para una condicion de ala retraida

(configuracion original de envergadura del planeador):

2w

Vstau fla ° =
flaps 15
p* Swing * Clpromedio con flaps 15°
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2% 749,38 Kg
Vstall,flaps 15° = Kg
LZZSW x 17.55m?2 * 1,8439

m
Vstai, flaps 15° = 16,755? ~ 60,31957Km/h

Anexo B 5. Radios de viraje, angulos de banqueo, coeficientes de sustentacion, velocidades de
ascenso, y velocidades de descenso para diferentes velocidades de vuelo cuando el ala esta

extendida.

En la Tabla 21 se encuentran las velocidades de las térmicas (Ecuacion 6.14) a diferentes angulos
de banqueo calculados para un rango de radio de viraje entre 20 m y 180 m, y son validas para

cualquier velocidad de vuelo cuando el ala esta extendida.

Tabla 21 Velocidad de las térmicas segun el radio de viraje de la aeronave cuando esta el ala

extendida
Radio de viraje Veloc::dScliEgt_arE;[frmica Velocidad de la térmica | Velocidad de la térmica
(m) ESTRECHA DEBIL Y ESTRECHA AMPLIA
20 5,64 2,82 4,43
30 5,20 2,60 4,35
35 4,91 2,46 4,29
40 4,60 2,30 4,23
45 4,24 2,12 4,16
50 3,86 1,93 4,08
55 3,44 1,72 3,99
60 3,00 1,50 3,90
65 2,54 1,27 3,80
70 2,05 1,03 3,69
75 1,55 0,78 3,57
80 1,04 0,52 3,45
85 0,52 0,26 3,32
90 0,00 0,00 3,18
95 -0,52 -0,26 3,04
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100 -1,04 -0,52 2,89
105 -1,55 -0,78 2,74
110 -2,05 -1,03 2,58
115 -2,54 -1,27 2,42
120 -3,00 -1,50 2,25
125 -3,44 -1,72 2,08
130 -3,86 -1,93 1,90
135 -4,24 -2,12 1,72
140 -4,60 -2,30 1,54
145 -4,91 -2,46 1,35
150 -5,20 -2,60 1,16
155 -5,44 -2,72 0,97
160 -5,64 -2,82 0,78
165 -5,80 -2,90 0,59
170 -5,91 -2,95 0,39
175 -5,98 -2,99 0,20
180 -6,00 -3,00 0,00

Anexo B 5.a Parametros de performance con velocidad de Vy, = 31,37 m/s

Radio de Ak\)ngulo de . Coeficiente Coeficiente_ Velocidad de ;gglcr)lcsic?gidhii/ ;gglcr)lcsic?gidhii/ ;gglecrnlcsigl gidhc:/
viraje (m) (agnr(ilé(;o Lift (N) de lift dfggggo(tglc)j' aciizaigsﬁn?/r;) térmica fuertey | térmica débil y tér_mica
estrecha (m/s) estrecha (m/s) amplia (m/s)
20 78,73 | 37452,00 4,25 0,27 -10,26 -4,62 -7,44 -5,83
30 73,35 | 25557,46 2,90 0,13 -4,98 0,22 -2,38 -0,63
35 70,77 | 22228,65 2,52 0,10 -3,86 1,05 -1,40 0,43
40 68,26 | 19770,42 2,24 0,08 -3,13 1,46 -0,83 1,10
45 65,84 | 17890,96 2,03 0,07 -2,63 1,61 -0,51 1,52
50 63,51 | 16415,10 1,86 0,06 -2,28 1,58 -0,35 1,80
55 61,27 | 15231,37 1,73 0,05 -2,01 1,43 -0,29 1,98
60 59,12 | 14265,43 1,62 0,05 -1,81 1,19 -0,31 2,09
65 57,06 | 13465,84 1,53 0,04 -1,66 0,88 -0,39 2,14
70 55,10 | 12795,88 1,45 0,04 -1,53 0,52 -0,51 2,15
75 53,22 | 12228,68 1,39 0,04 -1,43 0,12 -0,66 2,14
80 51,43 | 11744,10 1,33 0,04 -1,35 -0,31 -0,83 2,10
85 49,73 | 11326,79 1,29 0,03 -1,28 -0,76 -1,02 2,04
90 48,11 | 10964,86 1,24 0,03 -1,23 -1,23 -1,23 1,96
95 46,56 | 10648,95 1,21 0,03 -1,18 -1,70 -1,44 1,86
100 45,09 | 10371,61 1,18 0,03 -1,14 -2,18 -1,66 1,76
105 43,70 | 10126,87 1,15 0,03 -1,10 -2,65 -1,88 1,64
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110 42,37 9909,85 1,12 0,03 -1,07 -3,12 -2,10 1,51
115 41,10 9716,56 1,10 0,03 -1,04 -3,58 -2,31 1,37
120 39,90 9543,69 1,08 0,03 -1,02 -4,02 -2,52 1,23
125 38,75 9388,51 1,07 0,03 -1,00 -4,44 -2,72 1,08
130 37,66 9248,71 1,05 0,03 -0,98 -4,84 -2,91 0,92
135 36,62 9122,35 1,04 0,03 -0,96 -521 -3,09 0,76
140 35,63 9007,78 1,02 0,03 -0,95 -5,55 -3,25 0,59
145 34,68 8903,60 1,01 0,02 -0,94 -5,85 -3,39 0,42
150 33,78 8808,61 1,00 0,02 -0,92 -6,12 -3,52 0,24
155 32,91 8721,77 0,99 0,02 -0,91 -6,35 -3,63 0,06
160 32,09 8642,19 0,98 0,02 -0,90 -6,54 -3,72 -0,12
165 31,30 8569,09 0,97 0,02 -0,90 -6,69 -3,79 -0,31
170 30,55 8501,80 0,96 0,02 -0,89 -6,80 -3,84 -0,49
175 29,83 8439,72 0,96 0,02 -0,88 -6,86 -3,87 -0,68
180 29,13 8382,33 0,95 0,02 -0,87 -6,87 -3,87 -0,87

Anexo B 5.b. Parametros de performance con velocidad de no exceder V, , = 88,73 m/s

Velocidad de Velocidad de Velc:jceidad
Radio Coeficiente | Velocidad ascenso si ha ascenso si ASCENSO Si
de Angulo de Li Coeficiente de dedrag | dedescenso | ., . Y hay térmica
e ift (N) . - térmica fuerte e hay
viraje | banqueo (grad) lift (Cdi en ascenso y estrecha débil y térmica
(m) +Cdototal) (m/s) (mis) es(trl]'qe/g;la amplia
(m/s)
20 88,57 293874,59 4,17 0,26 -223,74 -218,11 -220,92 -219,31
30 87,86 195992,39 2,78 0,12 -104,26 -99,07 -101,67 -99,92
40 87,15 147074,05 2,09 0,07 -62,45 -57,53 -59,99 -58,15
50 86,43 117741,22 1,67 0,05 -43,09 -38,49 -40,79 -38,86
60 85,72 98201,12 1,39 0,04 -32,58 -28,33 -30,45 -28,42
70 85,01 84256,83 1,20 0,03 -26,24 -22,38 -24,31 -22,16
80 84,31 73809,89 1,05 0,03 -22,12 -18,68 -20,40 -18,13
90 83,60 65694,48 0,93 0,02 -19,30 -16,30 -17,80 -15,40
100 82,90 59211,11 0,84 0,02 -17,28 -14,75 -16,01 -13,49
110 82,19 53914,63 0,76 0,02 -15,79 -13,74 -14,76 -12,10
120 81,50 49508,30 0,70 0,02 -14,65 -13,10 -13,88 -11,08
130 80,80 45786,65 0,65 0,02 -13,77 -12,73 -13,25 -10,32
140 80,10 42602,93 0,60 0,02 -13,07 -12,55 -12,81 -9,75
150 79,41 39849,53 0,57 0,01 -12,50 -12,50 -12,50 -9,32
160 78,72 37445,71 0,53 0,01 -12,04 -12,56 -12,30 -9,00
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170 78,04 35329,76 0,50 0,01 -11,66 -12,70 -12,18 -8,76

180 77,36 33453,67 0,47 0,01 -11,33 -12,89 -12,11 -8,60

Anexo B 6. Demostracion del bajo incremento del peso en el planeador ATLAS | por el uso
del mecanismo de extension disefiado para este en comparacion con el incremento del peso por

el mecanismo de extension en el planeador de ala telescopica fs-29.

Como se habia dicho en la seccion 7.1.1 de estudio de rendimiento e incremento en el peso del
mecanismo de extension del planeador fs-29 entonces, resolviendo la ecuacién de tendencia para

una envergadura de 13.3m se obtiene un WTO de 304.52 kg.
y = 3.0774x — 19.787
y = 3.0774(13,3) — 19.787
y =304.52 kg.

Ahora, tomando este valor y restandolo con el peso al despegue real del fs-29 se obtiene que el

peso del mecanismo es de 156,48 kg aproximadamente.
Wfs—29,mecanismo = 461kg — 304.52 kg

Wfs—29,mecanismo = 156,48 kg

Anexo B 7. Radios de viraje, angulos de banqueo, coeficientes de sustentacion, velocidades de
ascenso, y velocidades de descenso para en velocidad de vuelo a la maxima eficiencia de la
aeronave original recalculada.
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En la Tabla 22 se encuentran las velocidades de las térmicas (Ecuacion 20) a diferentes angulos de
banqueo calculados para un rango de radio de viraje entre 20 m y 180 m, y son validas para

cualquier velocidad de vuelo para el planeador ATLAS I original recalculado.

Tabla 22 Velocidad de las térmicas segun el radio de viraje de la aeronave original recalculada

Radio de viraje VeIoc::(chliEgt_erE:(érmica Velocidad de la térmica | Velocidad de la térmica
(m) ESTRECHA DEBIL Y ESTRECHA AMPLIA
20 5,64 2,82 4,4316
30 5,20 2,60 4,3467
35 491 2,46 4,2917
40 4,60 2,30 4,2286
45 4,24 2,12 4,1575
50 3,86 1,93 4,0784
55 3,44 1,72 3,9915
60 3,00 1,50 3,8971
65 2,54 1,27 3,7953
70 2,05 1,03 3,6862
75 1,55 0,78 3,5701
80 1,04 0,52 3,4472
85 0,52 0,26 3,3177
90 0,00 0,00 3,1820
94 -0,42 -0,21 3,0690
100 -1,04 -0,52 2,8925
105 -1,55 -0,78 2,7394
110 -2,05 -1,03 2,5811
115 -2,54 -1,27 2,4178
117 -2,72 -1,36 2,3512
125 -3,44 -1,72 2,0779
130 -3,86 -1,93 1,9018
135 -4,24 -2,12 1,7221
140 -4,60 -2,30 1,5391
145 -4,91 -2,46 1,3532
150 -5,20 -2,60 1,1647
155 -5,44 -2,72 0,9740
160 -5,64 -2,82 0,7814
165 -5,80 -2,90 0,5874
170 -5,91 -2,95 0,3922
175 -5,98 -2,99 0,1963
180 -6,00 -3,00 0,0000
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Anexo B 7.a. Parametros de performance con velocidad de Vi = 35,10 m/s

Anaulo d Coeficient Velocidad d Velocidad de Velocidad de Velocidad de
Rad_io de ba%u Seoe Lift (N) Coefic_iente deo(frécgle(r(]:(eji di:s?:celnso ene ascenso si hay ascenso si’ h_ay ascenso _si hay
viraje (m) (gr(;d) de lift +Cdototal) | ascenso (m/s) térmica fuertey | térmica débil y térmica
estrecha (m/s) estrecha (m/s) | amplia (m/s)
20 80,95 37436,37 2,86 0,16 -19,72 -14,09 -16,90 -15,29
30 76,57 | 25340,24 1,94 0,08 9,29 -4,10 -6,70 -4,95
35 74,43 | 21930,78 1,68 0,06 -7,08 2217 4,62 2,79
40 72,34 19399,85 1,48 0,05 -5,64 -1,05 -3,35 -1,42
45 70,29 17453,87 1,34 0,04 -4.66 -0,42 -2,54 -0,50
50 68,30 15916,62 1,22 0,04 -3,96 -0,10 -2,03 0,12
55 66,36 | 14675,96 1,12 0,03 -3,43 0,01 1,71 0,56
60 64,47 13657,08 1,04 0,03 -3,04 -0,04 -1,54 0,86
65 62,64 | 12808,19 0,98 0,03 -2,73 -0,19 -1,46 1,07
70 60,87 12092,29 0,92 0,03 -2,48 -0,43 -1,46 1,20
75 59,16 11482,26 0,88 0,02 -2,29 -0,73 -1,51 1,28
80 57,51 10957,75 0,84 0,02 2,12 -1,08 -1,60 1,32
85 55,92 10503,22 0,80 0,02 -1,99 -1,47 -1,73 1,33
90 54,38 10106,59 0,77 0,02 -1,88 -1,88 -1,88 1,30
94 53,19 9824,50 0,75 0,02 -1,80 2,22 -2,01 1,27
100 51,48 9450,84 0,72 0,02 -1,70 2,74 -2,22 1,19
105 50,11 9177,99 0,70 0,02 -1,63 -3,19 2,41 1,11
110 48,79 8934,75 0,68 0,02 -1,57 -3,62 -2,60 1,01
115 47,53 8716,99 0,67 0,02 -1,52 -4,06 2,79 0,90
117 47,04 8636,24 0,66 0,02 -1,50 -4,22 -2,86 0,85
125 45,14 8344,82 0,64 0,02 -1,43 -4.87 -3,15 0,65
130 44,02 8185,12 0,63 0,02 -1,40 -5,25 -3,32 0,51
135 42,94 8040,16 0,61 0,02 -1,36 -5,61 -3,48 0,36
140 41,90 7908,20 0,60 0,02 -1,33 -5,93 -3,63 0,20
145 40,90 7787,75 0,60 0,02 -1,31 -6,22 -3,77 0,04
150 39,95 7677,52 0,59 0,02 41,29 -6,48 -3,88 0,12
155 39,02 7576,40 0,58 0,02 -1,26 -6,70 -3,98 -0,29
160 38,14 7483,44 0,57 0,02 21,24 -6,88 -4,06 -0,46
165 37,28 7397,78 0,57 0,02 -1,23 -7,02 -4,13 -0,64
170 36,46 7318,69 0,56 0,02 121 712 417 -0,82
175 35,67 7245,52 0,55 0,02 -1,20 7,17 -4,19 -1,00
180 34,91 7177,71 0,55 0,02 -1,18 -7,18 -4,18 -1,18
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ANEXOS PARTE C.:
Estabilidad Estatica y Dinamica
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Anexo C 1. Contribucién del flechamiento al CIg
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Anexo C 3. Factor de correccion del fuselaje

Anexo C 4. Contribucién de la relacion de aspecto a CIg
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Anexo C 5. Contribucién del diedro a CIg
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Anexo C 6. Correccién de compresibilidad por el efecto del diedro del ala
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Anexo C 7 Proceso de realizacion de estabilidad dinamica usando el software XFLR5

Médulo “Direct Foil Design” Diseiio del perfil

Se importaron los datos de las coordenadas del perfil del ala y del empenaje, Eppler 583 y NACA

63012 respectivamente en formato (.dat).
Modulo “XFoil Direct Analysis” Analisis aerodinamico del perfil

En este mddulo se realiz6 el analisis aerodinamico de los perfiles incluidos en el médulo anterior,

para esto se debio realizar un refinamiento global “Refine Globally” de 200 al Eppler 583 y de 101
F-T 600 R[50 3| Panel Refinemen || 3]

Number of Panels Number of Panels 101]
Panel Bunching Parameter A Panel Bunching Parameter 1,00
TE/LE Panel Density Ratio TE/LE Panel Density Ratio 0,15
Refined area/LE Panel Density Ratio Refined area/LE Panel Density Ratio 0,20
Top Side Refined Area x/c limits 1,00 H Top Side Refined Area x/c limits 1,00 1,00

Bottom Side Refined Area x/c limits 1,00 /! Bottom Side Refined Area x/c limits 1,00 1,00

[ Apply ] [ oK ] [ Cancel 1 [ Apply | [ ok ] [ Cancel l

Figura 1. Refinamiento global par perfiles de la aeronave Eppler 583y

NACA63012
para el NACA.

Posterior a esto se realizé un analisis aerodinamico de los perfiles con un rango de Reynolds de
1E+05Re hasta 2E+06Re con un incremento de 350.000Re, un Mach de 0,09 y una variacion del

angulo de ataque desde -10° hasta 20° como se muestra
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#5 Batch foil analysis = o v

Foil Selection V] Initialize the boundary layer after unconverged points
Current foilonly @ Foillist Foilist | . Eou 7
& Foil Selection =
v
Analysis Type 100
i | Eppler 583
© Type 1 Type 2 Type 3 Type 4 NACA 630124 AIRFOIL
Batch Variables
@ Range Re List
Min Max Increment
Reynolds = 100.000 2.500.000 350.000
Mach = 0,090
NCrit= 9,00
Forced transitions
Top transition location (x/c) 1,00
Bottom transition location (x/c) 1,00
Analysis Range
Specify @ Alpha a From Zero
Min Max Increment
Alpha = -10,00 20,00 0,50
Analyze | | Skipopp Skip Pola Close.

Figura 54 Batch Analysis para los perfiles del planeador

Con los resultados de este analisis se pudo obtener la pendiente del coeficiente de sustentacion del
perfil del ala y del empenaje, como son 5,72 rad? y 6,04 rad™ respectivamente. Este analisis se
realiza para que el programa tenga unos datos bases para el andlisis tridimensional y que pueda

interpolar entre estos, ya que XFLR5 no esta dado para extrapolar.

Modulo “Wing and Plane Design” Disefiando y analizando superficies.

En este médulo se disefia la geometria del ala para las cuatro configuraciones (ATLAS original,

recalculado, modificado con el ala retraida y modificado con el ala extendida)

Para cada caso se tuvo que la cantidad de paneles por seccion es de 10 con distancia coseno en el

eje X y una distancia uniforme en el eje Y. Como se muestra en las
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y @ chord (m) offset (m)  dihedral  twist(®) foil X-panels X-dist Y-panele Y-aist

1 0,000 1,300 0,000 0,0 0,00 Epplex ses 10 Cosine 10 Uniforn
2 0,335 1,250 0,000 0,0 0,00 Sppler ses 10 Cosine 10 Uniforn
3 4,000 1,100 0,000 0,0 0,00 Zpplez ses 10 Cosine 10 Uniforn
4 1,000 1,101 0,000 0.0 0,00 Eppler ses 10 Cosine 10 Uniforn
. Wing Span 18.00 m
[o| s 0,650 0,000 0,00 sppies sss e
| Projected Span 18.00 m
Projected Area 18.23 m?
Mean Geom. Chord 1.01m
Mean Aero Chord 105 m
Aspect ratio 17.78
Taper Ratio 2,00
Root to Tip Sweep -1.03 °
Number of Flaps 0
Number of VLM Panels 600
Number of 30 Panels 1220
V] Axes [¥] Panels
V] Surfaces V] Outline
7] Foi Names 7] Masses

Figura 55 Condiciones de geometria del ala retraida

y (m) hord (m ffset (n iihedral :twist(°) foil {-panels X-dist (-panels Y-dist ‘
1 0,000 1,300 0,000 2,5 0,00 Eppler g 10 Cosine 10 Uniform |
2 0,335 1,250 0,000 2,5 0,00 Eppler i 10 Cosine 10 Uniform
3 4,000 1,101 0,000 2,8 0,00 Eppler B 10 Cosine 10 Uniform
H 6,800 1,101 0,000 2.5 0,00 Eppler 5. 10 Cosine 10 Uniform |
[
| Wing Span  23.60 m
s 11,800 0,650 0,000 0,00 Eppler s | S
| rea 3 m
| Projected Span 23.58 m

Projected Area  24.37 m?

Mean Geom. Chord  1.03 m

Mean Aero Chord  1.06 m
Aspectratio 22.83
TaperRatio  2.00

Root to Tip Sweep -0.79 °
Number of Flaps 0
Number of VLM Panels 800
Number of 3D Panels 1620

[V] Axes [¥] Panels
[¥] surfaces [¥] outiine

[ Foil Names ~ [7] Masses

Figura 56 Condiciones geométricas del ala extendida

Con esto se analiz6 el ala para determinar la pendiente de la curva del coeficiente de sustentacion,

coeficiente de momento en el centro aerodindmico.

Posterior a esto se realizé el mismo analisis para el estabilizador horizontal y asi poder obtener la

pendiente de la curva del coeficiente de sustentacion.
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¥y (m) hord (m Ffset (m lihedral :wist(°) Foil {-panels X-dist (-panels Y-dist

1| 0,000 0,700 0,000 0,0 0,00 NACR 630122 7 7 Uniform

z 1,570 0,350 0,348 0,00 NACR 630123

WingSpan  3.14 m
Az 165 m?
Projected Span  3.14 m
Projected Area 165 m?
Mean Geom. Chord  0.52 m
Mean Aero Chord  0.54 m
Aspectratio  5.98
L TaperRato  2.00
S RoottoTipSweep  9.46 °
. Mumber of Flaps 0
Number of VLM Panels 98
Number of 30 Panels 210

Axes Panels
surfaces Outine
[] Foil Names [T Masses

Figura 57 Condiciones geométricas del estabilizador horizontal

¥ (m) hord (m ffset (x lihedral twist(®) foil {-panels X-dist (-panels Y-dist
’1‘ 0,000 1,300 0,000 0,0 0,00 NACA 630123 10 10 Uniform
2 1,870 1,000 1,400 0,00 Naca €30122..

WingSpan  3.14 m
Area  3.61 m?

Projected Span  3.14 m
Projected Area 3.61 m?

Mean Geom. Chord .15 m

Mean Aero Chord  1.16 m
Aspectratio 273
TaperRatio  1.30

Root to Tip Sweep 40.16 °
Number of Flaps 0
Number of LM Panels 200
Number of 30 Panels 420

[¥] Axes [¥] Panels
[ surfaces V] Outiine
[7] FoilNames  [] Masses

Figura 58 Condiciones geométricas del estabilizador horizontal modificado.

Luego de realizar los anteriores analisis se construye el fuselaje mediante coordenadas obtenidas

en base al método Huegeischfter.
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» known:

Z.2.y,2,

Figura 59 Metodo Huegeischefter para trazar las secciones transversales de fuselaje.

Teniendo en cuenta los puntos de este método se realizd cortes transversales al fuselaje con los
cuales se pudo obtener las coordenadas del fuselaje. Con el formato de importacion de geometrias

para XFLRS5 se organizaron los puntos, logrando asi importar la geometria del fuselaje.

Con la geometria del ala, del estabilizador horizontal y del fuselaje se realiz6 la modelacion del
estabilizador vertical. El cual es el mismo para todas las configuraciones. Como se observa en la

Figura 66

157



y (m) hord (m ffset (n lihedral :twist(®) foil {-panels X-dist (-panels Y-dist

- I R
2 734

1,400 0,837 0, 0,00 NACA 630122

WingSpan 2.80 m
Area  1.38 m?
Projected Span  2.80 m
Projected Area  1.38 m?
Mean Geom. Chord  0.99 m
Mean Aero Chord  1.02 m
Aspectrato 2.84
Taper Ratio  1.83
Root to Tip Sweep 22.81 °
Number of Flaps 0
Number of VLM Panels 100
Number of 3D Panels 220

[V] Axes [V] Panels
[¥] Surfaces [¥] outline
] Foil Names ~ [] Masses

Figura 60 Condiciones geométricas del estabilizador vertical

Figura 61 Geometria del ATLAS modificado con el ala extendida y retraida

Luego de modelar y tener la geometria completa del planeador, se dispuso la distribucion de pesos
dada Anexo C 8 . Los pesos de los componentes: estructura del fuselaje, asi como la del ala
(incluyendo el mecanismo), el empenaje, piloto y copiloto de acuerdo con los pesos calculados, lo

que permitio encontrar la localizacion del centro de gravedad.
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Plane Name
Wing Span
xyProj. Span
Wing Area
xyProj. Area
Plane Mass
Wing Load

23.600 m

23.600 m

24.391 mt 949 V= 3.37 ws
S Rlpha =  0.000°

Beta

cL

0.000°
0.535
0.009
0.972
56.829
-0.157
0.000
-0.000
0.502 m

co

iency
CL/CD
Cm
Cl

cn
X_CP

Figura 62 Distribucion de pesos en el ATLAS I modificado con el ala extendida

Se realizaron dos andlisis de cada configuracién; Teoria de Sustentacion de Linea (LLT) y
Horuseshoe vortex (VLM1). Estos analisis fueron hechos para determinar la pendiente de la curva
de sustentacion del ala, el coeficiente de momento, la distribucion de la carga alar, y el coeficiente

de sustentacién cuando el rendimiento es maximo.

Figura 2 Analisis LLT para el ATLAS | modificado con el ala extendida y el ala retraida

Con estos parametros se realiz6 el analisis de estabilidad dinamica 3D PANELES/ VLM2, donde
se analiza en condiciones estandares a nivel del mar, para este analisis se evalua de 0° a 1° de

angulo de ataque con una variacion de 0,5° .En el cual se determinaron los modos longitudinales
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y laterales. Los modos hacen referencia a diferentes perturbaciones. En el sentido longitudinal se
encuentra el modo phugoid y modo de periodo corto; y en el sentido lateral se encuentran el modo
espiral, modo de viraje amortiguado y modo dutch roll de los cuales se obtuvieron las graficas rout

locus y tiempo de respuesta que se pueden apreciar en la seccion 7.4.2,

Anexo C 8 Distribucion de pesos en el planedor ATLAS |

. DISTANCIA DISTANCIA Z
DENOMINACION PESO (N) EN (MM) PESO (KG) (MM)
ALTIMETRO 3,57084 0,364371429
VARIO METRO 3,1195 0,318316327
VELOCIMETRO
(ANEMOMETRO) 4,5126 0,460469388
BRUJULA 2,6487 TOTAL 1 0,27027551 9,8
TURN AND BANK
INDICADOR 6,6708 0,680693878
RADIO 8,3385 0,850867347
BATERIA 18,1485 1,851887755
ALTIMETRO 3,57084 0,364371429
VELOCIMETRO
. 4,5126 0,460469388
(ANEMQM ETRO) TOTAL 2
BRUJULA 2,6487 0,27027551
TURN AND BANK
INDICADOR 6,6708 0,680693878
TOTAL (1) 47,00944 749,2724 4,796881633 262,39
PESOS
ADICIONALES 106 1333 10,81632653 80,45
PILOTO 900 1333,489 91,83673469 -103,05
FRAMES (CABINA) 16,51 1623,393 1,684693878
TOTAL (2) 17,40294 1939,9 1,775810204 440,69
PASAJERO 900 2438,589 91,83673469 8,3
FORK 175,235 2724,495 17,88112245 -370,33
FORK SUPPORT 20,1036 2731,246 2,051387755 -339,41
LLANTA 48,9607 2810,12 4,995989796 -370,33
AMORTIGUADOR 72,5692 2828,659 7,405020408 -254,42

160



ALA 1902,49 2971,831 194,1316327 576,5
SOPORTE TREN 21,9178 3100 2,236510204 23,29
FRAMES (TREN) 59,487 3164,258 6,070102041 110,62

SISTEMA
ELEVADORY 73,83 3474,06 7,533673469 428,9
ALERON
FUSELAJE 1274,8645 4000,143 130,0882143 266,55
FRAMES
(TAILBOOM) 12,307 5637,232 1,255816327 314,42
TREN DE
ATERRIZAJE 18,654 8301,723 1,903469388 199,8
TRASERO
COLA HORIZONTAL 147,099 8335,58 15,01010204 1808,55
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