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INTRODUCCION

Para conocer el desempefio de vuelo de una aeronave de aviacion
general es necesario que el disefiador conozca las fuerzas y momentos
actuantes sobre la misma, en este documento se hara referencia solo a
aviones destinados para aviacién general, ya que el tipo de ecuaciones
dinamicas que intervienen y calculan su comportamiento no se pueden

usar en otras categorias de aeronaves.

Los software aplicados en el campo de la aeronautica son de profusa
variedad y se hacen indispensables para el desarrollo eficiente en los
procesos de disefio, es por esto que se desarrollara un programa basado
en teorias predictivas de las ecuaciones dinamicas, que sea capaz de
simular los acontecimientos que realizara una aeronave antes de que sea
probada, es decir que con la ayuda de este programa se pueden concluir
eventos importantes en el desempeno del avion en la fase preliminar del

disefo.

El mercado actual es altamente competitivo y cualquier discrepancia en el
disefio puede hacer que los productos no sean vendidos, por otra parte

alguna ventaja llegaria a ser la gran diferencia comercialmente.

El software que este documento propone es basicamente un simulador de
vuelo, con condiciones aerodinamicas basicas. Al poder simular su
comportamiento, es posible encontrar su geometria éptima y asi mismo el

diseno de la aeronave sera el mas eficiente.
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1. PLANTEAMIENTO DEL PROBLEMA

1.1 ANTECEDENTES

A nivel mundial con el desarrollo militar y su respectivo entrenamiento, la
tecnologia aplicada para la concepcion de las aeronaves y sus posteriores
etapas como construccion, ha llevado a la ingenieria aeronautica a un
nuevo nivel, sin embargo los software de modelamiento y simulacion,
aplicados en las diferentes etapas del desarrollo de las aeronaves, son
muy secretos y de uso exclusivo, aunque en algunas ocasiones pueden
ser de conocimiento publico como el que fue desarrollado a través de las
ultimas décadas por Open Channel Foundation quien disefio un programa
de simulacion de trayectorias, para el 727 de Boeing con motores PW
JT8D-7, donde fue posible analizar varias caracteristicas de la trayectoria

optima y la comparacion con la trayectoria estandar.

Este programa también fue utilizado para generar un modelo en el
desarrollo de un sistema aerotransportado eficiente, o que significa que

brinda mas prestaciones econdmicas en el costo de funcionamiento.

El inconveniente es, que solo puede ser adquirido por ciudadanos
residentes en Estados Unidos de América por lo cual su uso es limitado y
los ingenieros aeronauticos de otros lugares prescinden de su uso

perdiendo la posibilidad de utilizar esta util herramienta.

EL programa se realizo en Fortran IV y fue ejecutado en un computador
de la serie CDC 6000 con una memoria requerida de 100 K

15



1.2 FORMULACION DEL PROBLEMA

¢Como mediante el desarrollo de un software de simulacién de
condiciones de vuelo en dos dimensiones, se puede analizar y optimizar
la configuracibn de una aeronave de aviacidbn general para el
cumplimiento de una mision especifica, y asi mismo aumentar el rango de

dicha aeronave?

1.3 JUSTIFICACION

Cuando se esta desarrollando un proyecto disefio de aeronaves, seria de
vital importancia contar con herramientas digitales que puedan llevar
acabo simulaciones, ya que estas permiten corroborar los calculos
realizados con anterioridad en la parte del disefio preliminar y enfrentar
asi con bases solidas el siguiente proceso, llamado el disefio detallado de

la aeronave.

Para la realizaciéon de un disefio preliminar de una aeronave. Se deben
seguir unos pasos metodoldgicos, que para el caso de los estudiantes de
ingenieria aeronautica de la Universidad de San Buenaventura esta

basada en el método de Jan Roskam.

Anteriormente, cuando se comenzd a fomentar y compartir este tipo de
metodologias, los ingenieros tenian que realizar todos los calculos en
forma manual, este procedimiento significaba una inversion en tiempo
considerable y ademas de era muy tedioso por la complejidad de las
operaciones matematicas dando como resultado un rango de error muy
alto, por otra parte, en la actualidad hay nuevos tipos de herramientas
para hacer mas eficiente los calculos matematico, entré estas, se
encuentra el del software especializado Advance Aircraft Analisys, cuya

finalidad es llegar a concluir que el avion tedéricamente puede volar, pero
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no muestra como es su desempefio en vuelo y por lo tanto, al desconocer
como se comporta el avidon no podemos llegar a concluir que tan eficiente
o ineficiente es en realidad, es decir que no se pueden deducir las
caracteristicas optimas del disefio preliminar; por esto es indispensable

otro instrumento de disefio para el complemento del mismo.

Los software de prediccion son ampliamente usados en la actualidad,
dado que al poder simular eventos futuros no hay tanto riesgo comercial y
es mas rentable por lo tanto el disefio cuenta con muchas mas ventajas y
tiene maxima eficiencia, convirtiéndose en un producto mas

comercializable y rentable para los fabricantes.

Este tipo de desarrollo ingenieril, impulsaria la industria aeronautica en
Colombia y otros paises en via de desarrollo en los cuales hay este

potencial comercial pero no se desarrolla aun.

Las metodologias actuales no van hacer remplazadas por el contrario
este software sera una herramienta para evaluar el desempeio y por
ende la optimizacion de los disefios preliminares de aviones destinados a

la aviacién general

1.4 OBJETIVOS

1.4.1 Objetivo general. Disefar un software para la simulacion del

comportamiento de un avion de aviacion general en la etapa de disefio

preliminar para optimizar su geometria alar.

1.4.2 Objetivos especificos.

e |dentificar las ecuaciones diferenciales que se ajusten al

comportamiento del avion.

17



¢ Identificar los métodos numéricos adecuados para el desarrollo 6ptimo
de la simulacion.

e Desarrollar un software de facil manejo y con una plataforma
compatible con Windows.

e Optimizar la geometria y aerodinamica alar, para aumentar el rango,
de la aeronave que se esta analizando.

e Validar el programa por medio de una simulaciéon aplicada, con las
caracteristicas de un avién Cessna 172R.

e Desarrollo del manual de uso del software

1.5 ALCANCES Y LIMITACIONES

1.5.1 Alcances. El software sera capaz de calcular e ilustrar como seria

el comportamiento de un avidn de aviacién general en disefio preliminar

Sera utilizado como herramienta imprescindible de apoyo a ingenieros
aeronauticos y cientificos dedicados al area de disefio de aeronaves, y
servira para obtener con mayor agilidad los resultados comparativos del
desempefio de una aeronave, concluyendo con el andlisis de la
optimizacién de la geometria de las alas en la fase preliminar del disefio, y
de esta manera obtener grandes ventajas para enfrentar la siguiente

etapa del disefio.

Adicionalmente el programa sera capaz de analizar y encontrar la

geometria optima para el ala basada en estudios realizados por la nasa.

También podra. Generar un cuadro de dialogo donde los variables
basicas de aerodinamica y variables independientes tales como el tiempo,
que intervienen en las ecuaciones de vuelo, sean modificables segun la

necesidad del usuario.
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Esta herramienta poseera un modulo de resultados comparativos en dos
disefios preliminares distintos y presentar el resultado de la simulacion
claramente al usuario, indicando cuales son las caracteristicas del
comportamiento de la aeronave que se esta probando para que asi se
pueda hacer las correcciones y llevar el disefio a su estado ideal, ademas
esta en la capacidad de evaluar y optimizar otros parametros geomeétricos

como envergadura, relacion de aspecto, relacién de ahusamiento.

Por ultimo, esta en la capacidad de mostrar el resultado tanto de la

simulacién como el de la optimizacion en tablas y graficos.

1.5.2 Limitaciones. Esta limitado para agregar nuevas ecuaciones o
variar las ya existentes, ademas no se realizara simulaciones
matematicas en 3 dimensiones, exclusivamente en el eje X y Z segun la
figura 1.1. Capitulo 1, pagina 4, del libro Airplane Flight Dynamics And

Automatic Flight Controls Parte 1, Jan Roskam.

Esta herramienta no se usara para la optimizacion del peso, pero al ser un
software de codigo abierto es posible que cualquier interesado en la
materia lo extienda mas y lo use bajo sus propias especificaciones e

intereses

El tiempo no puede ser muy extenso ya que el gasto computacional seria
muy alto y el error de redundancia ciclica seria infinito en consecuencia no
se podria realizar el procedimiento de converger la ecuacion diferencial

por estar en los limites de frontera
Se aplicara exclusivamente aviones dedicados a la aviacion general,

porque la base matematica del calculo esta limitada a este tipo de

aeronaves.
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2. MARCO TEORICO

2.1. DISENO DE OPTIMIZACION

El disefio de optimizaciéon es una parte importante de la fase de disefio
conceptual de una aeronave. Matematicamente puede ser descrita como
la seleccion de un numero de parametros de tal manera que el parametro

X deba estar dentro de ciertos limites:
Xmin E X E Xmax

Los parametros de disefio pueden aquellos que afecten directamente el
comportamiento de la aeronave. Pueden ser parametros de la
competencia aerodinamica, o de estructuras, planta motriz, etc.
Entonces, se prepara un dibujo preliminar de la aeronave con algunas
condiciones iniciales, y las caracteristicas U de esta se evaluan de tal
manera que U = U(X). A partir de esta evaluacion, se seleccionan
medidas de mérito especificas (MME) del rendimiento calculado de la
aeronave, los cuales pueden ser el precio de la aeronave, la velocidad

maxima u otro mérito. Este MME, descrito como F(U(X)) se optimiza asi:

J' GXX(U)=0 |
max(F(LU(X)) ¢ HX, X(U))z 0
1_ X X(U)y=0
Las funciones G, H e | son las restricciones a las cuales las MME estan
sujetas. Entre las restricciones tipicas se enumeran la distancia de
despegue, la cual se selecciona de acuerdo a las pistas existentes en el
mundo, o el rango minimo cuando se despega con el maximo peso de la

aeronave.
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2.2. DISENO DE OPTIMIZACION MULTIDISCIPLINAR

El disefio de optimizacion multidisciplinar (MDO 6 MSDO) es una
metodologia para el disefio de de sistemas y subsistemas de ingenieria
complejos que explota coherentemente la sinergia de los fendbmenos que

interaccionan mutuamente.

El disefio optimo de sistemas de ingenieria complejos requiere varios
analisis que tengan en cuenta las interacciones que ocurren entre las
diferentes disciplinas involucradas en el problema en cuestion.
Basicamente, significa como decidir qué cambia, y qué tanto, cuando

todas las variables se afectan entre ellas mismas.

Algunas de las disciplinas que se involucran en el disefio de optimizacién
multidisciplinar son:

Tabla 2.1. Disciplinas del diseio de optimizacion multidisciplinar

AERONAVES NAVES ESPACIALES AUTOMOVILES
Aerodinamica Astrodinamica Motores
Propulsion Termodinamica Chasis
Estructuras Comunicaciones Aerodinamica
Control Sensorica Electrénica
Aviénica Optica Hidraulica
Manufactura Sistemas de guia Disefio industrial
Otras Control Otras

Fuente: Elaborada por el autor

Por lo tanto, el énfasis se hace sobre la naturaleza multidisciplinar del

proceso de diseno de los sistemas complejos de ingenieria. Por ejemplo,

los vehiculos aeroespaciales son una clase particular de estos sistemas.
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Figura 2.1 Naturaleza multidisciplinar del disefio aeroespacial

Estructuras Control

Aerodinamica

Fuente: Elaborado en el presente trabajo.

El color rojo represente entonces el area de mayor interés y en la cual se
ha puesto el mayor énfasis debido a la cantidad de avances que se

pueden alcanzar por la interaccion de dos o mas disciplinas.

Cada uno de los especialistas de cada una de las areas que puedan estar
involucradas en el disefio de optimizacién multidisciplinar tiende hacia el
mejoramiento de los objetivos propuestos y a la satisfaccion de
restricciones en los términos de las variables de su propia disciplina. Al
realizar esta optimizacion se generan efectos colaterales, a menudo
desapercibidos, que otras disciplinas deberan absorber, usualmente en
detrimento del rendimiento total del sistema. Un ejemplo tipico lo
constituyen los disefios de aeronaves con ala de elevada relacion de
aspecto, sobre todo la problematica que surge entre las disciplinas de

aerodinamica y estructuras.

En el MDO es sumamente importante que se reconozca y se involucren

en el proceso todas las disciplinas que puedan afectar el disefio de
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optimizacion final. Entre algunas de las mas comunes que complementan

a las principales se enumeran:

= Manufactura: Modelos de herramientas de manufactura y procesos
como una funcion de la geometria, materiales y ensambles.

= Confiabilidad: Modelos de confiabilidad y tasas de falla, tiempos
estimados de paro debido a reparaciones, etc.

= Costos: Desarrollo estimado, manufactura y costos de operacion.

El desafio reside en el desarrollo de modelos matematicos realistas,

confiables y faciles de utilizar para estas disciplinas.

De igual forma, el MDO para vehiculos aeroespaciales no puede ocurrir

sin la substancial contribucion de las disciplinas de soporte, tales como:

= Factores humanos.

= |nterfaz con el ser humano.

= Diseno de sistemas inteligentes y de conocimiento.
= Computacion.

= Integracion y administracién de informacion.

De especial importancia resulta la interfaz con el ser humano, que al final
de cuentas hace parte de los factores humanos. Es equivoco pensar en
el MDO como un proceso automatico independiente puesto que las
fortalezas del ser humano (creatividad, intuicion, toma de decisiones)
complementan a las de los computadores (memoria, velocidad vy
objetividad).

El ser humano siempre sera el disefador de las 6rdenes que el

computador cumple. Por lo tanto, el elemento humano es un componente

clave en cualquier metodologia exitosa de disefio de sistemas.
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2.21 Caracteristicas importantes del MDO. Los métodos de
optimizacién han sido combinados con la sintesis de disefio y el analisis
paramétrico por casi 40 afnos. Tradicionalmente, se utilizaban métodos
graficos para encontrar el maximo o minimo de una funcion multivariable

(grafico de Carpet). Por ejemplo:

Figura 2.2 Grafico de Carpet

X
> A
@
2
°
2, B
el
)
C

Fuente:http://ocw.mit.edu/OcwWeb/Aeronautics-and-

Astronautics/index.htm

Sin embargo, la Figura anterior muestra varios inconvenientes asociados
a estas soluciones graficas. En primer lugar, las graficas de mas de 3-4
dimensiones (variables de disefio) son muy dificiles de graficar. Ademas,
si bien el punto A y el C muestran la existencia de un maximo y un
minimo, respectivamente, la localizacion exacta del punto maximo y
minimo es no solo una tarea tediosa sino bastante inexacta. De igual

forma, el punto B muestra la existencia de extremos locales.
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Para un numero de variables mayor a 3 se sucede una “explosion
combinatoria” y el espacio de disefio no puede ser calculado y graficado

polinomialmente.

Con el fin de buscar una solucién viable a estos problemas, la
optimizacién numérica ofrece una alternativa al método grafico y a la
evaluacion utilizando la fuerza bruta. Para ello, se parte del concepto de
que cualquier disefio puede ser definido por un vector en espacio
multidimensional, donde cada variable de disefo representa cada una de

las dimensiones.

2.3 FORMULACION GENERAL DE UN PROBLEMA EN MDO

Un vector de disefio x contiene n variables que forman el espacio de
disefio. Durante la exploracion del espacio de disefio u optimizacion se
cambian los valores de x en un modo logico con el fin de alcanzar el

efecto deseado. Por ejemplo:

Figura 2.3 Vector de diseio

x, | [ Aspect Ratio |
X, Potencia (W)

X, Velocidad (kph)
X, Altitud (m)

X | Costo _(USD)

Fuente:http://ocw.mit.edu/OcwWeb/Aeronautics-and-

Astronautics/index.htm
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Las x; pueden ser numeros reales, enteros, binarios y variables
booleanas. Lo importante de recordar es que las variables de disefio,
contenidas en x, son controladas y modificadas directamente por los

disefnadores.

El objetivo es un vector J que posee z respuestas del sistema o
caracteristicas que se estan intentado maximizar o minimizar. Por

ejemplo:

Figura 2.4 Vector objetivo

J, | [Rango (km) |
Peso (Ibs)

S~ S~ S

J | Costo _(USD) |

Fuente:http://ocw.mit.edu/OcwWeb/Aeronautics-and-

Astronautics/index.htm

A menudo el objetivo es una funcién escalar, pero para sistemas reales se

intenta realizar siempre una optimizacion multi-objetivo:

x -> J(x)

Los parametros p son cantidades que afectan el objetivo J pero que se
consideran como valores fijos. De esta manera, no pueden ser

modificados por los disefadores.
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Algunas veces los parametros p pueden ser convertidos en variables Xx;

con el fin de aumentar el espacio de disefio.

En otras ocasiones los parametros p eran inicialmente variables de disefio
que estaban fijas en algun valor porque se encontré que no afectaban a
ninguno de los objetivos J;i 0 porque su nivel Optimo ya estaba

predeterminado.

Finalmente, las restricciones actuan como limites del espacio de disefio x
y tipicamente aparecen debido a la escasez de recursos o limitaciones

tecnologicas de algunas de las variables de disefio.

A menudo, pero no siempre, los disefios Optimos residen en la

interseccion de varias restricciones activas

Es decir, para resumir hasta este punto, los objetivos es lo que se intenta
alcanzar o lograr; las restricciones son lo que no se puede violar durante
el proceso de optimizacidn y las variables de disefio es lo que se puede

modificar en el espacio de disefio.

En muchas ocasiones, puede ser dificil escoger si una condicion
determinada clasifica como una restriccibon o como un objetivo. Por
ejemplo, ¢se deberia minimizar el costo? (en este caso, actuaria como
objetivo) o ¢se deberia seleccionar una restriccion en la cual el costo se
limitara hasta cierto nivel? (en este caso actuaria como restriccion).

Ambos enfoques pueden llevar a disefnos diferentes.

Algunas veces, la formulacion inicial necesitara ser revisada con el fin
entender completamente el espacio de disefo. En algunas
formulaciones, todas las restricciones se tratan como objetivos

(programacion fisica).
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Para entender mejor los conceptos presentados anteriormente, a
continuacion se presenta un problema de Ingenieria Aeronautica, muy
comun, en la cual se identifican cada uno de los elementos mencionados

en la formulacion general de un problema de MDO:

Minimice el peso de despegue de la aeronave modificando los
parametros geométricos del ala a la vez que se satisfacen los
requerimientos de rango y carga paga, a la velocidad de crucero
dada.

La funcién objetivo J estara definida por la minimizacién del peso de

despegue de la aeronave, frase sefalada en color escarlata.

Las variables de disefio x seran los parametros geomeétricos del ala pues
son los que se permiten ser modificados con el fin de obtener la

minimizacion de J. Este vector de disefo esta sefalado con color azul.

Las restricciones, sehaladas con color purpura, vienen a ser
representadas por los requerimientos de rango y de carga paga pues, si
bien se persigue la minimizacién del peso de despegue de la aeronave,
esto no puede afectar las caracteristicas y valores impuestos como limite

para el rango y la carga paga.

Finalmente, y sefalado con color verde, los parametros fijos p vienen a
ser representados por la velocidad de crucero toda vez que se especifica

que es constante para el desarrollo del problema en cuestion.

Esta descripcidn cualitativa de los factores que se deben implicar en la
formulacién de un problema de MDO debera ser trasladada a una
notacion matematicamente formal. Para ello, se emplea la definicion

general de un problema en el area de la Programacién No Lineal, asi:
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Figura 2.5 Formulacién formal de problema

donde,

J=[J,(x),....J (x)]

x:[xl, 5 X X ]T
= [g (X)s-es & (x)]T
:[ (x),...,gmz(x)]T

Fuente:http://ocw.mit.edu/OcwWeb/Aeronautics-and-

Astronautics/index.htm

Las funciones g y h son las definiciones formales de las restricciones de
un problema en general. El resto de funciones han sido definidas con

anterioridad.

2.4 METODOLOGIA GENERAL DEL MDO
El MDO matematicamente traza una ruta o camino en el espacio de

disefio desde algun punto inicial de disefio xo hacia el disefio mejorado

(con respecto al objetivo J)
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Esto se lleva a cabo operando un gran numero de variables y funciones
simultaneamente lo cual es algo que se encuentra mas alla del poder de
la mente humana. Mas aun, dicha ruta o camino tiene la ventaja adicional

de no estar parcializado por la intuicidn o la experiencia.

Esta ruta de optimizacion o exploraciéon del espacio de disefio y sus
procedimientos y conjunto de operaciones asociadas, en vez de ser
invisibles como dentro de una “caja negra” se vuelves mas visible y
entendibles a través de varias técnicas de MDO como la visualizacion del

espacio de disefo.

La optimizacion no remueve al disefiador del contexto del disefio sino que

lo ayuda a conducir de una manera mas eficiente sus analisis y estudios.

Existen dos componentes distintos en el proceso de MDO, a saber:

1. El algoritmo de optimizacion que decide como moverse en el espacio
de disefio y como reconocer y seleccionar los 6ptimos.

2. El modelo de simulacion que evalua los disefios de cada una de las
disciplinadas involucradas en el proceso de optimizaciéon. Tanto las

funciones objetivo como las restricciones deberan ser evaluadas.

Algunas veces, los modelos de disefio disciplinares pueden ser utilizados

en un marco general de optimizacion.

Normalmente, el proceso tipico o metodologia que se sigue en el MDO

es:
1. Definicion de los requerimientos generales del sistema.

2. Definicion del vector de diseno x, el objetivo J y las restricciones.

3. Descomposicion del sistema en mddulos disciplinares.
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4. Modelamiento de los moddulos, mediante la fisica, utilizando las
ecuaciones rectoras correspondientes a cada disciplina.
Prueba aislada de cada modulo.
Integracién de los modulos en un modelo de simulacion general.
Comparacion y validacién de este modelo con un sistema similar que
se conozca de experiencias pasadas, si es posible.

8. Exploracion del espacio de disefio para encontrar las variables de
disefio de mayor sensibilidad e importancia.

9. Optimizacion formal para minimizar o maximizar J(x).

A continuaciéon se muestra una Figura que detalla la ubicacién del MDO

en el proceso de disefio de los vehiculos aeroespaciales:

Figura 2.6 Ubicacién del MDO en el proceso de diseio

configurator
configuration drawing 9 outer mold line CFD

propulsion

baseline optimized
engine deck design design
performance ——
! f
weights
economics

Fuente:http://ocw.mit.edu/OcwWeb/Aeronautics-and-

Astronautics/index.htm
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Es claro que el MDO es unicamente una parte del proceso de disefio que
interactua con otras herramientas del disefio. Es invaluable pero no

siempre completo en si mismo.
A menudo, el MDO se utiliza no para hallar el disefio 6éptimo verdadero
sino para encontrar un disefio mejorado, o aun un disefo factible, tal

como lo muestra la siguiente figura:

Figura 2.7 Rango de objetivos del diseno

Range of design objectives

Feasible Improved Optimal Pareto

Fuente:http://ocw.mit.edu/OcwWeb/Aeronautics-and-

Astronautics/index.htm

Con todo, el MDO presenta algunos retos que aun se deben resolver. Por

ejemplo:

» Fidelidad/costo de los modelos disciplinares: La fidelidad de los
resultados de la optimizacion a menudo se sacrifica con el fin de
obtener modelos con tiempos de resolucién cortos.

= Complejidad: Las variables de disefio, restricciones y las interfaces del
modelo deben ser administradas cuidadosamente.

= Comunicacion: La interfaz con el usuario es, en muchas ocasiones,
poco amigable y puede tornarse dificii cambiar parametros del
problema.
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» Flexibilidad: Es muy facil, para una herramienta de MDO, volverse
demasiado especializada y solo valida para un problema en particular.

Las siguientes graficas ejemplifican los retos que se han descrito

anteriormente:

Figura 2.8 Fidelidad vs. Nivel del MDO

high fidelity
(e.g. CFD,FEM)

how to
implement?

intermediate
fidelity

(e.g. vortex lattice, | | 2

beam theory)

empirical
models

trade limited full
studies optimization/iteration MDOQ

Fuente:http://ocw.mit.edu/OcwWeb/Aeronautics-and-

Astronautics/index.htm

Figura 2.9 Profundidad disciplinar vs. Amplitud del sistema

high fidelity
(e.g.
CFD,.FEM)

how to
implement?

intermediate
fidelity

(e.g. vortex

lattice, beam
theory)

empirical
relations

focus on a all critical complete
subsystem constraints system

Fuente:http://ocw.mit.edu/OcwWeb/Aeronautics-and-

Astronautics/index.htm
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2.5 METODOS NUMERICOS PARA LA SIMULACION DE
TRAYECTORIAS

A continuacion se desarrollara la teoria del método numérico que se
utilizara para la resolucidon de las ecuaciones diferenciales y las

ecuaciones de equilibrio, en la seccion correspondiente a la simulacion de

la trayectoria de la aeronave.

2.5.1 Método de iteracion del punto fijo. Este método se aplica para

resolver ecuaciones de la forma
x=g(x)
f(x]: |:|

Si la ecuacion es ~ , entonces puede despejarse * ¢ bien sumar

* en ambos lados de la ecuacién para ponerla en la forma adecuada.

Dada la aproximacion % la siguiente iteracion se calcula con la férmula:
Kl = g(xij

% es decir,

Se supone que la raiz verdadera es
‘r? = g(“rr}

Restando las ultimas ecuaciones se obtiene:

X, =Xy =g(x,)—g(x)
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Por el Teorema del Valor Medio para derivadas, se sabe que si g(x) es

[ﬂ,f’ﬂ] (S a,é:')

continua en y diferenciable en (a.2) entonces existe 5 ( tal

que b—a

En este caso, existe g en el intervalo determinado por & y % tal que:

() = 8% g(x)
X, — X
De aqui se tiene que:
g(x,)-g(x)=g"&) (x,-x)
O bien,

Ir - xi'+1 = g'(g:' [xr - ‘xe)
Tomando valor absoluto en ambos lados,

%, = x| = 2" @) bx, - x|

. _ X -7 .
Obsérvese que el término I ' ”1| es precisamente el error absoluto en

= . . . ., . _ X — %
la ¥+D= gsima iteracion, mientras que el término %~ x| corresponde

al error absoluto en la *~ ésima iteracion. Por lo tanto, solamente si

eyl e . . . ; : H e
lg &) , entonces se disminuira el error en la siguiente iteracion. En

caso contrario, el error ira en aumento.

En resumen, el método de iteracién del punto fijo converge a la raiz si

e8]

=1 . . ,
gl )l para 4 en un intervalo que contiene a la raiz y donde

') >1 en dicho

g(x) es continua y diferenciable, pero diverge si
intervalo.
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2.5.2 Método de Runge Kutta Fehlberg. Es posible resolver un
problema por dos métodos de diferente precision y utilizar la diferencia
entre sus soluciones en cada paso como una estimacion del error local de

truncacion.

En donde, en cada paso temporal, los Ki se determinan recursivamente

de la forma
K, =k f (f.u®)
Ki=kfit"+ g1k v+ A 10Ky
K, = kflt" + p, k u* + A K, + A, K, 4ot A, K ]

La idea consiste en utilizar los métodos de distinto orden, por ejemplo uno
de orden cuatro y otro de orden cinco, para obtener dos soluciones en el

paso n+1 de la siguiente manera:

1
u*t = u* + N @ K,
2%

l=mld

u™! = n* + E a; K.

n+l

La estimaciéon del orden 0(k°) del error local de truncacion ~‘  sera

entonces:
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i A E

—n+]
|

el =u™ - u =Y |la-a:|K, =Y Aa
2. ;

§ =
L by 4 Ll

Donde esta estimacién del error local se utilizara para controlar el paso

temporal k.
J A
1 i a; pol A
0 1 2 3 4
0 0 0 47/450 1/150
1/9
1 2/9 2/9 0 0
0
2 1/3 1/12 1/4 12/25 3/100
9/20
3 3/4 | 69/128 | 243/128) 135/64 32/225 16/75
16/45
4 1 17112 | 27/4 | 275 | 1645 1/30 1/20
1/12
5 56 | 65432 516 | 13116 | 427 | 51144 6/25 6/25

La caracteristica mas importante de este procedimiento es que estos dos
métodos comparten los primeros 4 valores de Ki. Si se tiene en cuenta
que el mayor costo computacional de este tipo de métodos esta en la
evaluacion de estos ki, se ve que la estimacion del error se logra como
minimo esfuerzo adicional, para nada comparable con utilizar dos

métodos enteramente distintos.

Al los efectos de poder implementar el método descrito se presentan en
un tabla los valores de los parametros involuntarios en la definicion de los

dos esquemas de Runge Kutta segun Felhberg.

37



2.6 PROGRAMACION DINAMICA

La programacion dinamica es un método para reducir el tiempo de
ejecucion de un algoritmo mediante la utilizacion de subproblemas

superpuestos y subestructuras éptimas, como se describe a continuacion.

El matematico Richard Bellman inventdé la programacién dinamica en
1953

Una subestructura Optima significa que soluciones Optimas de
subproblemas pueden ser usadas para encontrar las soluciones optimas
del problema en su conjunto. Por ejemplo, el camino mas corto entre dos
vértices de un grafo se puede encontrar calculando primero el camino
mas corto al objetivo desde todos los vértices adyacentes al de partida, y
después usando estas soluciones para elegir el mejor camino de todos
ellos. En general, se pueden resolver problemas con subestructuras

optimas siguiendo estos tres pasos:

1. Dividir el problema en subproblemas mas pequefios.

2. Resolver estos problemas de manera éptima usando este proceso
de tres pasos recursivamente.

3. Usar estas soluciones 6ptimas para construir una solucién 6ptima

al problema original.

Los subproblemas se resuelven a su vez dividiéndolos ellos mismos en
subproblemas mas pequefios hasta que se alcance el caso facil, donde la

solucién al problema es ftrivial.

Decir que un problema tiene subproblemas superpuestos es decir que un
mismo subproblema es usado para resolver diferentes problemas
mayores. Por ejemplo, en la sucesion de Fibonacci, F3=F{+ Fo y Fa = F;
+ F3 — calcular cada término supone calcular F,. Como ambos F3 y F4
hacen falta para calcular Fs, una mala implementacién para calcular F5

acabara calculando F, dos 0 mas veces. Esto ocurre siempre que haya
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subproblemas superpuestos: una mala implementacion puede acabar
desperdiciando tiempo recalculando las soluciones Optimas a

subproblemas que ya han sido resueltos anteriormente.

Esto se puede evitar guardando las soluciones que ya se han calculado.
Entonces, si se requiere resolver el mismo problema mas tarde, podemos
obtener la solucion de la lista de soluciones calculadas vy reutilizarla. Este
acercamiento al problema se llama memorizacion. Si se esta seguros de
que no se volvera a necesitar una solucidon en concreto, se puede
descartar para ahorrar espacio. En algunos casos, se puede calcular las

soluciones a problemas que se sabe se van a necesitar de antemano.

En resumen, la programacion dinamica hace uso de:

e Subproblemas superpuestos
e Subestructuras 6ptimas

¢ Memoizacidon

La programacion dindamica toma normalmente uno de los dos siguientes

enfoques:

e Top-down: El problema se divide en subproblemas, y estos
subproblemas se resuelven recordando las soluciones en caso de que
sean necesarias nuevamente. Es una combinacion de memoizacion y
recursion.

e Bottom-up: Todos los subproblemas que puedan ser necesarios se
resuelven de antemano y después son usados para resolver las
soluciones a problemas mayores. Este enfoque es ligeramente mejor
en consumo de espacio y llamadas a funciones, pero a veces resulta
poco intuitivo encontrar todos los subproblemas necesarios para
resolver un problema dado.

Originalmente, el término de programacion dinamica designaba

Unicamente a la resolucion de ciertos problemas operaciones fuera del
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ambito de la Ingenieria Informatica, al igual que lo hacia programacion
lineal. En este contexto no tiene ninguna relacion con la programacion en
absoluto; el nombre es una coincidencia. El término también se usaba en
los anos 40 por Richard Bellman, un matematico americano, para
describir el proceso de resolver problemas donde hace falta calcular la

mejor solucion consecutivamente.

Algunos lenguajes de programacion funcionales, sobretodo Haskell,
pueden usar la memoizaciéon automaticamente sobre funciones con un
conjunto concreto de argumentos, para acelerar su proceso de
evaluacion. Esto sélo es posible en funciones que no tengan efectos

secundarios, algo que ocurre en Haskell pero no tanto en otros lenguajes.

2.6.1 Principio de optimalidad. Cuando se habla de optimizar se hace
referencia a buscar la mejor solucibn de entre muchas alternativas
posibles. Dicho proceso de optimizacion puede ser visto como una
secuencia de decisiones que nos proporcionan la solucion correcta. Si,
dada una subsecuencia de decisiones, siempre se conoce cual es la
decisidon que debe tomarse a continuacidn para obtener la secuencia
optima, el problema es elemental y se resuelve trivialmente tomando una

decisidn detras de otra, lo que se conoce como estrategia voraz.

A menudo, aunque no sea posible aplicar la estrategia voraz, se cumple el
principio de optimalidad de Bellman que dicta que «dada una secuencia
optima de decisiones, toda subsecuencia de ella es, a su vez, 6ptima». En
este caso sigue siendo posible el ir tomando decisiones elementales, en
la confianza de que la combinacién de ellas seguira siendo 6ptima, pero
sera entonces necesario explorar muchas secuencias de decisiones para
dar con la correcta, siendo aqui donde interviene la programacion

dinamica.
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Contemplar un problema como una secuencia de decisiones equivale a
dividirlo en subproblemas mas pequefios y por lo tanto mas faciles de
resolver como hacemos en Divide y Venceras, técnica similar a la de
Programacién Dinamica. La programacion dinamica se aplica cuando la

subdivision de un problema conduce a:

e Una enorme cantidad de subproblemas.
e Subproblemas cuyas soluciones parciales se solapan.

e Grupos de subproblemas de muy distinta complejidad.
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3. METODOLOGIA

3.1 ENFOQUE DE LA INVESTIGACION

Empirico-analitico, es el técnico, orientado a la interpretacion vy

transformacion del mundo material.

Esta teoria verificable del significado, concluia el positivismo ldgico,
demostraria que las afirmaciones cientificas son objetivas y legitimas,
mientras que las metafisicas, religiosas y éticas se encuentran vacias de

significado.

3.2 LINEA DE INVESTIGACION DE USB / SUB-LINEA DE FACULTAD /
CAMPO TEMATICO DEL PROGRAMA

El campo tematico del proyecto es Disefio y construccion de aeronaves
Sublinea Instrumentacion y Control de Procesos

Linea Tecnologias actuales y sociedad

La sociedad requiere de conocimientos técnicos y cientificos de
vanguardia, que ayuden a la solucibn de problemas o faciliten los
procesos de mejoramiento de la calidad de vida de las personas que
pertenecen a un grupo social determinado. Por ello, se hace necesaria la
actualizacion constante de los conocimientos tecnoldgicos en diferentes
areas como informatica, comunicaciones, control, etc., con el fin de poder
efectuar las aplicaciones y adaptaciones requeridas en la solucién de los

problemas y en la satisfaccion de las necesidades de la sociedad.
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3.3 TECNICAS DE RECOLECCION DE INFORMACION

La informacion necesaria para el desarrollo de la investigacién sera
obtenida tanto de fuentes primarias como de secundarias debido al

caracter tedrico — practico del estudio propuesto.

Con relacion al aspecto tedrico de la investigacion, es necesaria la
recoleccion de informacion principalmente de fuentes secundarias. Para
cada uno de los temas a tratar existe una vasta bibliografia de textos que
brindan el soporte para desarrollar el aspecto tedrico del estudio. Las
referencias mas importantes de dicha bibliografia se encuentran citadas

en el capitulo correspondiente del presente documento.

Se acude a estas fuentes por tener una alta confiabilidad en la teoria
propuesta y en los datos aportados. Varias de ellas cuentan con una alta
reputacion entre la comunidad cientifica mundial. Ademas, han sido
redactadas por autores de gran trayectoria y experiencia en el campo que
enmarca la presente investigacion con lo cual se consigue aprovechar las
vivencias de los mismos a fin de obtener una base de conocimiento lo

suficientemente sodlida.

El aspecto practico de la investigaciéon conlleva al uso de fuentes
primarias como recurso para la obtencién de informacion. La técnica de
recoleccion de esta informacion sera la entrevista y la asesoria directa
con cada uno de lo docentes de apoyo y asesoria de la investigacion.
Esto permite plantear con antelacion los interrogantes que requieren
solucién o complementacion de una opinidon experta, el manejo mas
eficiente del tiempo y la optimizacién de las respuestas y el conocimiento

que dichos expertos pueden aportar.

3.4 HIPOTESIS
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= El modelamiento matematico de los principales componentes de la
aeronave permite evaluar el efecto de las propiedades geométricas de

la misma sobre su rendimiento.

= La utilizacion de metodologias matematicas avanzadas para la
resolucion de problemas permite la evaluacion de diferentes

escenarios para una misma aeronave y la consecucion de un optimo.

= ElI modelamiento matematico de la dinamica de la aeronave permite el
calculo preciso de la trayectoria de la misma mediante la utilizacion de

métodos numeéricos.

3.5 VARIABLES

3.5.1 Variables independientes. Geometria alar, condiciones
ambientales (altura, velocidad), geometria del fuselaje, consumo de

combustible.

3.5.2 Variables dependientes. Rendimiento de la aeronave (en especial
el rango), peso, caracteristicas aerodinamicas (en especial la
sustentacion y la resistencia al avance), eficiencia del sistema

motopropulsor.
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4. DESARROLLO INGENIERIL

4.1. GENERALIDADES

El rango, una caracteristica de rendimiento de cualesquier aeronave, se
define técnicamente como la distancia total (medida con respecto a la
superficie terrestre) recorrida por esta con una determinada cantidad de
combustible’. Para una aeronave de aviacidon general, y mas
especificamente un monomotor con motor a pistén y hélice, dicho rango
se mide en una fase concreta que consume la mayor parte del tiempo que
se emplea durante el vuelo, como lo es el crucero. Cuando una clase
aeronave similar a la descrita se encuentra en crucero, las condiciones de
vuelo mas probables y eficientes requieren la utilizacion de la potencia
disponible suficiente para igualar a la potencia requerida para dicha fase
de la misién, de tal manera que se logren condiciones de estado estable?.
Bajo estas circunstancias, es posible cuantificar el rango R alcanzado por

la aeronave mediante la siguiente expresion matematica:

donde n representa la eficiencia de la hélice, ¢ el consumo especifico de
combustible, L la sustentacion generada por la aeronave, D la resistencia
al avance, W; el peso de la aeronave con los tanques de combustible
llenos y Wrel peso con los tanques vacios. Esta es la clasica formula de
Breguet. En ella se observan las variables que inciden directamente en el
rango potencial de la aeronave en analisis. Sin embargo, existen un

conjunto de sub-variables que, por su naturaleza, suelen ser mas

' ANDERSON, John. Introduction to Flight. United States of America: McGrawHill, 2000. p. 400.
2 ’
Ibid., p. 405.
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representativas del disefio propio de cada aeronave y cuyo impacto se

refleja en la definicion de cada una de las variables expuestas.

Para comenzar, se sabe que n depende del numero adimensional

denominado relacién de avance J que se define como®;

”
J=— (4.2
5 (42)

donde V es la velocidad de crucero, D el diametro de la hélice y n la
velocidad angular de la hélice. Los parametros D y n vienen fijados por la
geometria propia de la hélice y el régimen de operacién del motor para la
etapa de crucero, lo cual muestra explicitamente la importancia de la
velocidad de crucero sobre la relacion de avance y, por lo tanto, sobre el
valor de n alcanzable para determinadas condiciones de vuelo.
Asimismo, otro numero que influye en n es el coeficiente de potencia K

que se expresa como®:

P

donde P representa a la potencia instantanea del motor y p es la densidad
del aire a la altura de crucero. P viene determinada y fijada por el disefio
en tanto que la densidad es funcién de una sub-variable importante, a

saber, la altura de vuelo de crucero h.

De igual forma, resulta muy importante analizar la influencia de la relacion
L/D. Esta relacidn equivale a de sus coeficientes respectivos debido a
que, tanto en el numerador como en el denominador, se encuentran los

mismos términos correspondientes a la presion dinamica y el area alar.

* Ibid., p. 599.
* www.allstar.fiu.edu/AERO/BA-Background.htm
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Una expresiéon que permite analizar los efectos de sub-variables en dicha

relacion es®:
1/2
[CL J _ (Cp,meAR) 4.4)

donde Cp, corresponde al coeficiente de resistencia al avance en
ausencia de sustentacion, e es el factor de eficiencia de Oswald y AR la
relaciéon de aspecto. Notese la importancia de la relacion de aspecto,
como era de suponerse, y mas aun del area alar S y de la envergadura b,
factores que definen directamente la AR. Por otra parte, también existe la
influencia del Cp,. Es interesante notar que el fuselaje es responsable de
un gran porcentaje de la resistencia al avance de las aeronaves: entre el
25 y el 50 porciento de la resistencia total. La mayoria de este porcentaje
se presenta en forma de friccion. La resistencia al avance debido a la
friccion es directamente proporcional al area mojada, la cual se encuentra
directamente relacionada con la longitud del fuselaje y el perimetro de las
secciones transversales del mismo®. Este concepto quedaclaramente
sustentado mediante la Figura 4.1. Asi pues, se reconocen tanto la
longitud Ls como el diametro Dy del fuselaje como dos sub-variables de
suma importancia que ejercen influencia sobre la determinacion del rango

de la aeronave.

De la ecuacion (4.1) se han analizado todos sus términos excepto el
consumo especifico de combustible y el peso de la aeronave. Sin
embargo, en este punto, basta con senalar que: (a) el consumo ¢
depende de las caracteristicas de disefio del motor y (b) el peso de la
aeronave es fijjo en cuanto a su estructura, carga paga, numero de
pasajeros y combustible y variara de acuerdo a la misién especifica de la

aeronave. Por lo tanto, se asumen como parametros fijos y no variables.

> ANDERSON, Op. cit., p. 415.
® ROSKAM, Jan. Airplane Design Part ITI. Kansas: DAR Corporation, 2003. p. 36.
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Figura 4.1. Efecto del fineness ratio en la resistencia al avance
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Fuente: Airplane Design Part Ill, p. 37.

4.2. FORMULACION DEL PROBLEMA DE OPTIMIZACION

4.2.1 Definiciéon del vector de disefo. La concepcion del problema a

tratar se puede resumir asi:

Se requiere maximizar el rango R de una aeronave de aviacion general,
monomotor, a pistdn, mediante la optimizacidén de las caracteristicas mas

relevantes que definen la geometria alar y la velocidad de crucero V.

Estas caracteristicas se encuentran condensadas en la ecuacién de
Breguet. Retornando por un momento nuevamente a la ecuacién (4.1), se
observa que este es un problema que fusiona varias areas del
conocimiento de la Ingenieria Aeronautica. Por ejemplo, la determinacion
de L/D le corresponde a la rama de la aerodinamica; ny c entran en el

ambito del area encargada del sistema motopropulsor; en tanto que los
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pesos corresponden a la rama de estructuras. Asi pues, el desarrollo del
proceso de maximizacion del rango de dicha aeronave de aviacidn
general pertenece a una rama de la ingenieria denominada Disefio de
Optimizacion Multidisciplinar (MDO). En este proceso, se pretende reunir
toda la informacién relevante en cada uno de los sistemas que permita la
resolucion del problema dentro de los parametros acordados, teniendo en

cuenta las interacciones entra cada una de las disciplinas.

En primer lugar, es necesario definir un vector que contenga las variables
de disefio mas influyentes que afectaran directamente el valor adoptado
por el rango. Este vector se denominara vector de disefio (x). De la
discusidén desarrollada en la seccién anterior, es posible definir el

siguiente vector de disefio para el problema formulado:
x=[8.b,L,.D,.V,h] (4.5)

donde S es el area alar, b la envergadura, Lla longitud del fuselaje, Drel
diametro del fuselaje, V la velocidad de crucero y h la altura de crucero.

4.2.2 Definicidon del vector objetivo. EIl vector objetivo J es un vector
que contiene las respuestas del sistema o caracteristicas que se
pretenden maximizar o minimizar. En el problema planteado en la sub-

seccion anterior, es evidente que el vector objetivo estaria definido asi:
J=[R] (4.6)

donde R es el rango de la aeronave. Esta proposicion se realiza puesto

que la caracteristica que se quiere maximizar es el rango.
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4.2.3 Definicion de las restricciones. Se entiende por restricciones a
los limites que adoptan las variables del vector de disefio x (también
denominado espacio de disefio) en sus valores nominales. Estos limites
se presentan por limitacidn de recursos o por limitaciones tecnoldgicas.
También es importante sefialar que pueden existir otras restricciones que
no son elementos directos del espacio de disefio sino variables que
dependen de los valores que adopte el vector x y que, dadas ciertas

circunstancias, no pueden violarse sus limites establecidos.

Para el problema que nos ocupa, se deben establecer los limites para las
variables de la ecuacion (4.5). Para ello, se tomaran como referencia
inicial los valores correspondientes a la aeronave Cessna 172R Skyhawk,
la cual se empelara para la validacion de los modelos propuestos y para

la optimizacion propuesta. La Tabla 4.1 ilustra los limites adoptados.

Tabla 4.1. Limites adoptados para el espacio de diseno

Cessna
Variable 172R
de Disefo Minimo Skyhawk Maximo

S (m?) 0 16,2 40
b (m) 0 11 20
Lf (m) 0 8,28 20
Df (m) 0 1,22 4

V (mls) 0 62,8 99.9
h (m) 0 2438 6000

Fuente: Elaborado en el presente trabajo

Con respecto a los limites inferiores, se establecen los que son
matematicamente posibles: b, Lf y Dr son longitudes que no pueden
adoptar valores negativos, por lo cual su minimo se establece en 0. El
mismo razonamiento aplica a S. Considerando que la altura minima de
vuelo seria la correspondiente al nivel del mar, el limite inferior de h seria
0.
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Con respecto a los limites superiores (ver anexo A): la velocidad de nunca
exceder de la aeronave es 73.3 m/s, por lo que este sera asumido como
el maximo. El techo absoluto de este tipo de aeronaves ronda los 5200
m, valor muy cercano al techo para las reglas de vuelo visual de 6000 m.
by Lf se toman menores que 20 con el fin de asegurar que la aeronave
encaje en un hangar normal, en tanto que el limite Dr se adopta como un
valor promedio para aeronaves de este tipo’. Finalmente, no se adopta
un valor especifico maximo para el area puesto que, como se observara a
continuacion, la restriccion impuesta a la relacion de aspecto AR y a los
limites sefialados para la envergadura b, permiten una variacion

impredecible del los valores del area en este momento.

Existen, ademas del vector de disefio, otras variables dependientes de
este que son importante sefalar y limitar pues juegan un rol crucial para la
definicion de la geometria de la aeronave, es decir, para la caracterizacion
del objeto de estudio y optimizacién. Estas dos variables son fineness
ratio rry la relacion de aspecto AR. Es posible inferir, a partir del analisis
de aeronaves similares, que rr usualmente adopta valores menores a 10 y

mayores a 4. De esta manera:

Asimismo, la relacién de aspecto y su limite se definiria como:

2

AR=255 (48)
S

dado que este limite permite a la aeronave diferenciarse de un ala volante

llena de combustible para cuando la optimizacion se lleve a cabo.

7ROSKAM, Jan. Airplane Design Part II. Kansas: DAR Corporation, 2003. p. 34 - 36
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4.2.4 Definicion de los parametros fijos. EIl vector de los parametros
fijos p se define como aquel que contiene otras caracteristicas propias de
cada aeronave que afectan al vector objetivo J pero que cuyos valores se
consideran fijos, y no pueden ser modificados por los disefiadores.
Normalmente, este vector p complementa la caracterizacion de la
aeronave bajo analisis. Para el problema que nos ocupa, el vector de

parametros fijos sera definido asi:

p :[P5c’n’D’Neng’Wpay’Npax’B'r’Z’ pf’g77\’W7(t/c)rﬂ(t/c)z?nulﬂy’Vﬁ, (4.9)
Wi Wi R €]

donde P es la potencia maxima del motor, We,g €s el peso del motor, ¢ es
el consumo especifico de combustible, n es la velocidad angular de la
hélice, D el diametro de la hélice, Neng €s el numero de motores, W, es el
peso de la carga paga, Npax corresponde al numero de pasajeros Yy
tripulacion, P.-es la fraccidn de la potencia maxima utilizada para crucero,
Z es el numero de palas de la hélice, pr es la densidad del combustible, g
es la aceleracién de la gravedad, Aw es el taper ratio del ala, (t/c),y (t/c);
corresponden a la relacion de espesor del ala en la raiz y en la punta, n;
es el factor de carga ultimo de la aeronave, y representa la fraccion de
combustible a utilizar durante el vuelo, V; es e volumen de combustible
inicial de la aeronave (antes de la optimizacién), Wg; es el peso vacio
inicial de la aeronave, Wro, es el peso de despegue inicial y R;es el rango

inicial de la aeronave.

Como se aprecia, la mayoria de los parametros han sido referenciados
con anterioridad puesto eran valores que incidian sobre las variables de la
ecuacion de Breguet. La inclusion de los pesos sera justificada mas
adelante. Los valores adoptados para el caso que nos ocupa vendran
dados por las caracteristicas de la aeronave Cessna 172R Skyhawk (ver

el anexo A):
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Tabla 4.2. Relacién de valores de los parametros fijos

Parametro Valor Unidad Parametro Valor Unidad Parametro Valor Unidad
| 160 hp Z 2 Wgi 5793.2 N
R 1074 P 720  kg/m’ Wro 108952 N
9x10°
c@P, 7 m’ g 9.81 m/s’ . 0.85

n 2400 RPM Aw 0.67
D 1,91 m (t/c), 0.12

Neng 1 (t/C)t 0.12

Wiy 54 kg Ny 5.7

Npax 4 y 85 %
P.. 80 % Vs 0212 m’

Fuente: Elaborado en el presente trabajo

4.2.5 Definicion formal del problema. La definicion formal de la
formulacién del problema y la incorporacion de los vectores analizados
anteriormente puede realizarse como un problema de Programaciéon No

Lineal. De esta manera se tiene que:

max J (X, p) =max [R (X,p )]
sujeto a:

5—AR}

g(np)=[nf40 <0

0<S
0<h<20
0<L, <20
0<D, <4
0<V <99.9
0< /<6000
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4.3. MODELO DE LA SIMULACION

4.3.1 Estructura general. Antes de realizar cualquier proceso de
optimizacién con el fin de resolver el problema formulado en la seccion
anterior, es necesario elaborar un modelo matematico que describa el
funcionamiento del sistema. Mas especificamente, este modelo
constituye un objeto matematico que tiene la habilidad de predecir el
comportamiento del sistema real bajo un conjunto de definido de
condiciones de operaciéon. El modelo a desarrollar estard compuesto de
sub-modelos o médulos, que se encargaran de la simulacién de aspectos

muy concretos del comportamiento del sistema.

Para mayor claridad, es necesario retornar a la ecuacién (4.1), la cual se

repetira a continuacion:

R="En Y| 40
¢ w,

o=~

Como se mencion6d anteriormente, cada variable de la ecuacion
representa y pertenece a una disciplina propia de la Ingenieria
Aeronautica. Cada disciplina posee modelos matematicos que permiten
predecir el valor de sus variables asociadas. Por lo tanto, se requeriran
tantos modulos como disciplinas hay involucradas. En este caso, la
eficiencia de la hélice n es un dato correspondiente al analisis del sistema
de propulsion; (L/D) corresponde al ambito de la aerodinamica y (Wi/Ws)
es un resultado producto del analisis del peso de la aeronave, es decir,
del area estructuras. Asi, como se deduce, se requeriran los tres
siguientes modulos: Pesos, Aerodinamica y Propulsion. Los resultados
de estos tres terminaran siendo las entradas de un cuarto modulo, a
saber, el de Rango. El esquema general de la interrelacion de los

modulos se ilustra en la Figura 4.2.
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Figura 4.2. Esquema general de modelo de simulacién

Modulo de

Propulsion n
5(;’ Moédulo de

»| Aerodinamica (L/D)
p
.| Modulo de v
A Pesos T0 Modulo de
Rango

Algoritmo de
Optimizacion

A

Fuente: Elaborado en el presente trabajo

4.3.2 El diagrama N2, Un diagrama N? es una matriz N x N utilizada para
desarrollar y organizar los médulos y el flujo de informacién de la
simulacion. Cada mddulo perteneciente a esta arquitectura de simulacion
se ubica en a lo largo de una diagonal. De éstos, se desprenden enlaces
que representan las salidas y las entradas de cada uno de los modulos,
esquematizandose asi el flujo de informacion a presentarse durante la
simulacion. El diagrama N? es muy Util para identificar médulos criticos,
es decir, aquellos que tengan demasiadas entradas y salidas. Esto
permite reducir la retroalimentacién y disminuir la complejidad de las

operaciones y por lo tanto el tiempo de computo.

Para el problema tratado en la presente investigacion, es necesario
organizar los médulos presentados anteriormente en un diagrama N2
Para ello, se hace imprescindible validar conceptualmente el flujo l6gico
de informacion implicito en el esquema general del modelo de simulacion.
En primer lugar, es importante sefalar que el rango se esta analizando

durante la fase de crucero de la aeronave. Se supone que la aeronave
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sigue un curso estable, con vuelo recto y nivelado. Asi, se infiere que la
fuerza de sustentacion de la aeronave equivale a su peso instantaneo (L =
W). Por lo tanto, es preciso determinar el peso de la aeronave para luego
alimentar el médulo de aerodinamica con este dato. Teniendo pues el
dato de la sustentacion, se requerira hallar la fuerza de arrastre que
permitira el calculo de la relacién L/D. Luego, este dato se introducira en
el médulo de rango. Paralelamente, el calculo de la eficiencia de la hélice
no depende de las operaciones hechas en los otros dos mddulos, y este

dato se alimenta directamente en el médulo de rango.

Asi pues, se conocen las entradas de cada modulo asi como sus salidas.
También se tiene claro el flujo de operaciones y de informacién a medida
que se desarrolla el modelo de simulacién. Se puede concluir que el
proceso es directo, es decir, hay ausencia de retroalimentacion entre

modulos. El diagrama N? seria como lo muestra la siguiente figura.

Figura 4.3. Diagrama N2

Entradas l

Propulsion ®

Pesos 4I
Aerodinamica 41

Rango

Salida
Final

Fuente: Elaborado en el presente trabajo
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4.3.3 Médulos. En este punto se hace necesario el desarrollo de los
modelos matematicos que llevaran a cabo las operaciones

correspondientes a cada uno de los médulos propuestos.

4.3.3.1 Médulo de propulsiéon. En primer lugar, se desarrollara el
modelo para el médulo de propulsion. Se sabe que la eficiencia de la
hélice es dependiente de los coeficientes de potencia y de empuje asi
como de la relacidn de avance. Estos, a su vez, dependen de la potencia
del motor, la densidad, la velocidad angular de rotacion de la hélice, el
diametro de la misma y la velocidad de la aeronave®. En general, se tiene

que:

C,J
K

n= (4.10)

donde J y K son la relacion de avance y el coeficiente de potencia
(definidos en las ecuaciones 4.2 y 4.3), y Cr es el coeficiente de empuije,

que se define como:

T

donde T es el empuje producido por la hélice. La importancia de estas
relaciones se aprecia al observar las variables comunes que intervienen
en la definicién de dichas ecuaciones vy, por lo tanto, de la eficiencia de la
hélice. Como se analiza, todos los factores presentes se conocen, bien
sea porque son variables del vector de disefio (por ejemplo, la densidad p
se desprende del valor de la altura h) o de los parametros fijos (diametro
de la hélice, velocidad angular de la hélice, etc.). El unico inconveniente
resulta de no conocer el valor del empuje. Para solventar este

inconveniente, se acude a la utilizacion de un modelo tedrico desarrollado

¥ http://www.aerojockey.com/papers/meng/node35.html
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por la National Advisory Committee for Aeronautics (NACA), en la nota
técnica N° 1338, denominada Tablas de Eficiencia de las hélices para
aeronaves livianas. Estas tablas presentan los valores de la eficiencia de
las hélices de estos tipos de aeronaves en funcién de las variables de las
cuales dependen los factores encontrados en la ecuaciéon (4.10). A

continuacion se presenta una de las tablas, a manera de ejemplo:

Figura 4.4. Eficiencia de una hélice (V =10 mph; P =100 hp)

o ; |
'___F___._....'llopi,;aa-d.

-

-

NATIONAL ADVISORY
COMMITTEE FOR AERCHAUTICS

I
i
i
/

é o 1000
N, rom

D =10.0

Fuente: NACA Technical Note N° 1338

En la figura es notoria la aparicion de un nuevo parametro fijo,
dependiente del tipo de hélice. Este parametro es el numero de aspas de
la hélice, denotado en la figura como B, pero que a efectos del presente
trabajo se denotara como Z, tal cual como aparece en la tabla

correspondiente a los parametros fijos, definida con anterioridad.

La metodologia para encontrar la eficiencia de la hélice sera: determinar
los valores de los parametros fijos y del vector de disefio para luego,
utilizando la grafica apropiada recomendada en la nota técnica de la
NACA, encontrar la curva apropiada y asi la eficiencia correspondiente.
El software desarrollado en el presente trabajo incluye documentos de
referencia a dichas graficas, de manera que el usuario pueda sustraer con

facilidad los datos de entrada requeridos.
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4.3.3.2 Médulo de pesos. Para el desarrollo de este modelo, se parte de

la definicién de peso de despegue Wiro, dada por®:

Wio =Wor + Wy + W (4.12)

pay

donde Woe es el peso operacional en vacio, Wpay es el peso de la carga
paga y WryeL es el peso del combustible. El peso de la carga paga es un
parametro fijo. El peso operacional en vacio se puede subdividir aun

mas, de manera que la ecuacion (4.12) se transforma en:

Wy =W, +W_. +W, (4.13)

tfo crew

W =W, +W, +W. AW +W. (4.14)

tfo crew pay

donde WEees el peso en vacio (estructura, planta motriz y equipo fijo), Wi,
es el peso del aceite y del combustible atrapado en las tuberias y W €S
el peso de la tripulacion (pasajeros incluidos). Sabiendo que Wy, €s
aproximadamente igual al 0.5% del W1o'® la ecuacion (4.14) se puede re-

escribir como:

W _ chrew + Wpay + WE + WFUEL
70 —

0.995

(4.15)

Resta definir el WegeL y el We. En este orden de ideas, se tiene que el
volumen de combustible (que, para las aeronaves de aviacién, se lleva en

el ala) puede ser determinado por medio de la formula de Torenbeek':

2 1/2 2
L%:M{iX% HMW'%“W (4.16)
b )\c), (1+2,)

donde

® ROSKAM, Jan. Airplane Design Part I. Kansas: DAR Corporation, 2003. p. 5.
10 111

Ibid., p.60.
'"ROSKAM, Jan, Airplane Design Part II, Op. cit., p.153.
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donde (t/c) y (t/c); son las relaciones de espesor del ala en la raiz y en la
punta, respectivamente; Ay es el taper ratio del ala y Ve es el volumen de

combustible. Asi, el peso del combustible viene dado por:

Wevm = pngWF (4.18)

donde pr es la densidad del combustible y g es la aceleracion de la
gravedad. Finalmente, el peso en vacio se debera descomponer de la

siguiente manera'*

+W

plantamotriz

+W

equipofijo

W, =W (4.19)

estructura
Dado que las variables del vector de disefio a variar incluyen el area alar,
la envergadura, el diametro y la longitud del fuselaje, se podra observar
que los componentes que variaran significativamente su peso vendran a
ser el ala y el fuselaje. Por lo tanto, se asumira que tanto el peso de la
planta motriz como el del equipo fijo permanecen iguales y que, del peso
de la estructura (conformado basicamente por el del fuselaje, el ala, el

empenaje y el tren de aterrizaje) solo variaran el del ala y el del fuselaje.

De esta manera, se tiene que el peso del ala sera, para el caso de una
aeronave de aviaciéon general, strut-braced" (es el caso particular de la
aeronave bajo estudio, el Cessna 172R Skyhawk; para aeronaves en

cantilever se puede consultar la misma referencia):

W, =0.0029338" " AR>"y *511 (4.20)

'2ROSKAM, Jan. Airplane Design Part V. Kansas: DAR Corporation, 2003. p. 153
13 r
Ibid., p.67
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donde ny es el factor de carga ultimo de la aeronave para el trayecto de

crucero.

Por otra parte, el peso del fuselaje para una aeronave de aviacion
general, ala alta™ (es el caso particular de la aeronave bajo estudio, el
Cessna 172R Skyhawk; para aeronaves de ala baja se puede consultar la

misma referencia):

0.778
W = 14,860, (—fj LSN, 2% (4.21)

max

donde Ppax €s el perimetro maximo del fuselaje, el cual es funcion del

diametro del fuselaje Dy, asi:

De esta manera, queda totalmente definido el peso de la aeronave en
funcién de las variables del vector de disefio y de los parametros fijos.
Asi, es posible entonces encontrar el valor de la expresion de la ecuacion
(4.1), a saber, la relacion del peso de despegue al peso de aterrizaje con

combustible de reserva:

Vi Mo (423
Wf Wio = YWeie

donde y es la fraccion de combustible utilizado y (1-y) es la fraccion de

combustible de reserva.

4.3.3.3 Médulo de aerodinamica. El modulo de aerodinamica debera
calcular la relacion de la sustentacion a la resistencia al avance (L/D).
Como se menciond anteriormente, se considera bajo analisis la fase de

crucero por lo que la sustentacion para esta se asume igual al peso de la

“Ibid., p.77
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aeronave. Por lo tanto, la mayor parte del desarrollo del modelo se

centrara en la obtencion del estimado de la resistencia al avance.

Trasladando lo anterior a términos cuantitativos, para la sustentacion L de

la aeronave se tiene que:

L =W; (4.24)

donde W, corresponde al peso instantaneo de la aeronave. Este peso

instantaneo se puede definir como:

W =W, —cPt (4.25)

1

donde t es el tiempo transcurrido de vuelo en crucero. La ecuacion 4.24

se puede expresar en funcién del coeficiente de sustentacion C,, asi:

C, =L (4.26)

PASS

donde g representa la presion dinamica.

El coeficiente de resistencia total al avance Cp, se puede estimar a partir
de la informacién del documento NASA SP-468 Quest for Performance:
The evolution of modern aircraft, que en su apéndice C, muestra una
expresion para el calculo del coeficiente total de resistencia al avance

para aeronaves de aviacion general:

5500 P
;pa [os(1477)']

C, = (4.27)

donde p, es la densidad del aire a nivel del mar en [slug/ft3]; P es la

potencia del motor en [hp]; 0 es la relacion de densidad atmosférica entre
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una altura cualquiera a evaluar y el nivel del mar; S es el area alar en [ft?]

y V es la velocidad de crucero en [mph].

De esta manera, al dividir la ecuacion (4.26) entre la ecuacion (4.27) se

obtiene el (L/D) instantaneo de la aeronave durante su vuelo de crucero:

-5 (4.28)

L_¢
D C,

4.3.3.4 Mobdulo de rango. El modulo de rango toma sus entradas de los
resultados (salidas) aportados por cada uno de los mddulos
predecesores, a saber: modulos de propulsion, pesos y aerodinamica.
Para el calculo del rango se implementa la férmula de Breguet, detallada

anteriormente en la ecuacion (4.1).

4.3.4 Validacion del algoritmo. Ya se han desarrollado los modelos
matematicos necesarios para llevar a cabo la optimizacion del rango de
una aeronave de aviacidn general. Sin embargo, antes de describir
detalladamente el método para llevar a cabo dicha optimizacion, se
requiere validar la exactitud y, por lo tanto, confiabilidad de los modelos
descritos con anterioridad. Para ello, se seguira la metodologia descrita
en las Figuras 4.2 y 4.3 con el fin de obtener el valor del rango de la
aeronave Cessna 172R Skyhawk. Se alimentara cada uno de los
modulos con los datos de la aeronave real y luego se comparara el
resultado arrojado en el médulo de rango con el valor de real. Si no existe
una desviacion significativa (mayor al 10%) entonces la prueba sera

exitosa.

En primera instancia, es necesario definir los valores para el vector de
disefio y de los parametros fijos. Dichos valores se encuentran

especificados en las Tablas 4.1 y 4.2. Seguidamente, se procedera a
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evaluar primero el médulo de propulsion. Luego se seguira el modulo de

pesos y finalmente el de aerodinamica.

Para evaluar el médulo de propulsién y hallar el valor de la eficiencia de la
hélice, es necesario seleccionar una de las figuras de la nota técnica N°
1338 de la NACA. Para ello, deben definirse los valores que permitiran
seleccionarla, a saber: velocidad de crucero V (mph), diametro D de la
hélice (ft), numero de palas de la hélice Z, potencia del motor P (hp) y la
velocidad angular n de la hélice (rpm). De las Tablas 4.1 y 4.2 se tiene

que:

V =62.8 m/s = 140.5 mph
D=191m=6.3ft
Z=2
P =160 hp
n = 2400 rpm

La figura de la mencionada nota técnica de la NACA que mejor se adapta
a estas caracteristicas es la Fig. 14(a), cuyas principales caracteristicas
son: V = 150 mph, P =150 hpy D =6 ft. A continuacién se muestra la

figura:

Figura 4.5. Tabla de eficiencia de la hélice para el Cessna 172R

I
- M;B#l

P S ik [~ —tg.2
-

- - --.-I k.
1 J,xﬁ'", Nﬂi ™ \-.‘. .

N, rom

Fuente: NACA Technical Note N° 1338
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Utilizando la curva correspondiente al Z = 2 y el valor de 2400 rpm, se

obtiene que el valor estimado para la eficiencia de la hélice es:

n=0.85 (4.29)

Ahora se procedera a evaluar el médulo de pesos. La ecuaciéon (4.15)
revela los valores que se requieren conocer para el calculo del peso de
despegue. Segun los datos aportados por la Tabla 4.2, se conocen dos

de ellos, a saber:

Woay = 54 kg = 120Ib = 529.6 N (4.30)
Werow = 778.4 Npax [N] = 3113.6 N (4.31)

El valor de 778.4 N (175 Ibs) representa el peso, en unidades del Sistema

Internacional, para un pasajero promedio®.

La siguiente expresion a calcular es aquella relacionada con el peso del
combustible. Para ello, consultando el anexo A, es posible hallar el
volumen de combustible del tanque de la aeronave. Este volumen

también se localiza en la Tabla 4.2:
Vi=0.212 m® (4.32)

donde Vj se entiende como la capacidad total inicial, en volumen, del
combustible de |la aeronave. Al respecto, es importante aclarar que este
volumen dependera del tipo de tanque utilizado. En general, se puede
hablar de dos tipos de tanque de combustible: tanques integrales y
tanques rigidos removibles'®. Los integrales hacen parte de la estructura

misma del ala en tanto que los removibles no. Estos pueden extraerse de

'S ROSKAM, Jan, Airplane Design Part I, Op. cit., p.8.
' en.wikipedia.org/wiki/Fuel tank
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la aeronave para su inspeccion y mantenimiento y pueden estar ubicados
virtualmente en cualquier espacio disponible en el avién. De esta manera,
su capacidad no varia directamente con las dimensiones del ala, tal y
como sucede con los tanques integrales. En el caso de las aeronaves
Cessna 172 este tanque suele ser uno removible. Sin embargo, el
algoritmo podria ofrecer la posibilidad de evaluar la situacion de
rendimiento dado que se utilice un tanque integral. Para ello, debe
recurrirse al uso de las ecuaciones (4.16), (4.17) y (4.18). En primera
instancia, es necesario calcular el volumen de combustible disponible en

las alas. Segun las ecuaciones (4.16) y (4.17), esto seria:

)
(cf 012_} (4.33)

(zj T012
C r
y
2 1/2 2
VWF=0.54£S—j(5J LTy by T |
b )| (o)

24 2
:0.54(16'2 i ](0.12) LHOOTHOOT Ly 175 p=11751
lm (1.67)

Tw

Este volumen es excesivo comparado con el de la aeronave real. Las
causas de esta diferencia, en primera instancia, se atribuyen al tipo de
tanque tal cual como se explicé anteriormente. Ademas, es importante
mencionar que esta formula (basada en datos estadisticos) tiene un
importante margen de error'’. Con el fin de corregir esta discrepancia, es
necesario calcular un factor de correccion para cada aeronave con el fin
de normalizar los datos resultantes de los calculos posteriores. De esta

manera, siendo K dicho factor, se tiene que:

'""ROSKAM, Jan, Airplane Design Part I, Op. cit., p.154.
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Vﬁ _0212]’]’13
Ve 1.175m’

=0.18 (4.34)

Asi, si se quiere evaluar el escenario con el tanque integral, los datos
proporcionados durante la ejecucion del algoritmo por la ecuacién (4.33)
deberan ser multiplicados por el factor de correccion de la ecuacion
(4.34). En este caso, el factor es pequefio debido a la diferencia en los
tanques de combustible. Cuando se traten aeronaves con tanques

integrales, el factor debera ser cercano a la unidad.

Finalmente, el peso del combustible vendra dado por la ecuacion (4.18):

Wiw, = 0,V = (720 ke j(9.81ﬁ2j (0.212m°)=1497.4N  (4.35)
S

3
m

Segun la ecuaciéon (4.15), resta por calcular el peso en vacio de la
aeronave. Este peso se compone tal y cual como lo especifica la
ecuacion (4.19). En dicho apartado se explica que, del peso de la
estructura, la principal variacién se debera al ala y al fuselaje y que los
pesos del empenaje y del tren permanecen fijos, asi como el del motor y
el del equipo fijo. Al respecto es importante senalar que los pesos
correspondientes al equipo fijo y a la planta motriz no son exactamente
iguales para el mismo modelo de la aeronave debido a que cada operador
puede anadir accesorios de acuerdo a sus necesidades. Por ello, es
necesario hallar, para cada aeronave bajo analisis (y en este caso para el
Cessna 172R) el valor de la suma de los pesos del equipo fijo, la planta
motriz, el tren de aterrizaje y el empenaje, dejandose como los unicos
valores variables los pesos del fuselaje y del ala. De acuerdo a esto,

puede utilizarse la siguiente expresion:

= WF[X = WEi _(WFUS +WW) (4-36)

plantamotriz+equipofijo+tren+empenaje
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El valor inicial del peso en vacio Wg se conoce de la Tabla 4.2 o del
anexo A. Entonces utilizando las ecuaciones (4.20) y (4.21) para hallar
los valores iniciales para los pesos del ala y del fuselaje de la aeronave
real, antes de la optimizacion, se puede conocer el peso combinado vy fijo
de los elementos faltantes Wgx. Este valor sera una constante con la que
se realizara la optimizacion posterior. Para encontrar este valor para la

aeronave Cessna 172R, se halla el valor del peso del ala:

WW — 0.0029335114018AR2.473nuh0.611 —
362ﬁ2
174.4 ¢

=234.8/bs =106.5kg =1044.3N

2.473
=0.002933(174.4 ﬁz)lm( j (57)" = (4.37)

El peso del fuselaje sera:

Pmax = 1Ds = (1.22m) = 3.833 m = 12.6 ft (4.38)

L 0.778
WFUS — 14.86WT00.I44 ( f J Lf04383Npax0.455 —

ma

0.778
=14.86(24501bs)0'144(f;—§jf;j (27.2/1)% (4)"* = (4.39)

=553lbs =251.3kg =2463.9N

donde el Wto se tomd como el peso de despegue inicial W+g;, antes de la

optimizacién, que aparece en la Tabla 4.2 y en el anexo A.
Ahora, utilizando la ecuacion (4.36) es posible hallar Wgx, asi:

Wi =Wy —(Wyys +W, ) =5793.2N —(2463.9N +1044.3N ) =

(4.40)
= 2285N =233kg = 513.7lbs
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De esta manera, a través de la ecuacion (4.15), se obtiene el peso al

despegue:

VVcrew + Wpay + WE + WF UEL

1o 0.995
3113.6N +529.6N +5793.2N +1497.4N
= 505 = (4.41)

=10933.8N =2458Ibs

El valor obtenido no excede el 1% del peso de despegue inicial de la
aeronave, lo cual demuestra que se obtiene una estimacion razonable y
que por lo tanto puede continuarse con el proceso de optimizacion del

rango de la aeronave.

Finalmente, es necesario calcular la relaciéon L/D para la aeronave. Para
ello, se ha de recurrir a las ecuaciones (4.26), (4.27) y (4.28). En primera
instancia, es importante sefalar la procedencia de las ecuaciones
anteriores pero en especial la de la ecuacidén (4.27). Esta ecuacion,
utilizada para la estimacion del coeficiente de resistencia al avance total
de la aeronave se deriva estadisticamente de datos de rendimiento
publicados para un conjunto grande de aeronaves de aviacién general'®.
Asi, sera necesario ajustar esta ecuacion para cada una de las aeronaves
a analizar, en este caso, para el Cessna 172R. Para ello, se debera
utilizar la ecuacion de rango de Breguet, tal cual como aparece en la

expresion (4.1) e incorporandole la ecuacion (4.23):

R=1Ln (L} (4.42)
¢ Wio = YWeum

'8 NASA SP-468 Quest for Performance: The evolution of modern aircraft.
http://www.hq.nasa.gov/pao/History/SP-468/app-c.htm
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donde R;es el valor del rango inicial de la aeronave, es decir, el valor final
del disefio preliminar antes de iniciar el proceso de optimizacion. Noétese
que se conocen todos los datos de la ecuacion (4.42) a excepcion de L/D

= C_/Cp. Esta relacion puede ser calculada facilmente:

( R 7) (1074000m)(9x107m ™)
G n _ 0.85 _
Cr W, ln[108951 (2)23—954297 4N j (4.43)
WTO‘- ~ Wi ’ ’
_LI37T2
0.1478

Noétese que y adopto el valor de 1 debido a que los datos de rendimiento
del fabricante son criticos. De esta manera, R, el rango maximo sin

combustible de reserva.

Por otra parte, utilizando la ecuacion (4.41), puede evaluarse el
coeficiente de sustentacion correspondiente a la aeronave con su peso de

despegue, hallado en la ecuacion (4.26):

W, Wro (10933.8N)
CL:q_S:(y)p“sooo‘tVZS: 1 kg mY’ 2 i 4.44
2) Pason; (5)(0.9631413](62.%] (16.2m*)  (4.44)
~0.36

Combinando las ecuaciones (4.43) y (4.44) puede hallarse el valor
estimado del coeficiente de resistencia al avance total real de la aeronave

Cpr, asi:

c, = 20300468 (4.45)
7.69  7.69
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Para contrastar este valor y ajustar la ecuacion (4.27), se calculara el
coeficiente de resistencia al avance estimado para las condiciones

iniciales Cp4, de acuerdo con dicha ecuacion:

_ 550mPP,
D1 — -
1 3
2P [os(1477)' ]
~ 550(0.85)(160Ap)(0.8) _ (4.46)
| lug 0.00187 48 3
2(0.002378 t3j Slug (174.4 £ ){1.47[140.5mph]}
0.002378 ===
- 980042
1436610.6

donde o fue evaluado considerando una altura de 8000 ft pues a esta
altura, segun datos del fabricante, la aeronave vuela al 80% de la
potencia y con una velocidad de 140.5 mph'®.

De esta manera, el ajuste seria el siguiente:

| Lo
(S e, wan

D1

donde C’p es el coeficiente de resistencia total de la aeronave después de

la aplicacion del ajuste y Cp es el definido en la ecuacion (4.27).

4.4. EXPLORACION DEL ESPACIO DE DISENO

4.4.1 Estudio paramétrico. Para hablar de estudio paramétrico es
necesario primero conocer la rama del disefio de optimizacion
multidisciplinar a la cual pertenece, a saber, el disefio de experimentos.

El disefio de experimentos consiste en una reunién de técnicas

' http://skyhawk.cessna.com/spec_perf.chtml
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estadisticas que brindan una metodologia sistematica para probar el
espacio de disefo, es decir, para experimentar una primera aproximacion
a la relacion existente entre las variables de disefio y los objetivos de la
simulacién. Por ejemplo, se hace posible estudiar los efectos que ejercen
dos o0 mas variables de disefio (S, b, etc.) sobre los parametros de salida
(R).

Una caracteristica importante que justifica la realizacion de experimentos
para probar el espacio de disefio radica en el hecho de que permite
optimizar el problema planteado antes de entrar, por ejemplo, a realizar
programacién no linear. De esta manera se pueden identificar los
parametros de disefio claves, los rangos apropiados para las variables y

los rangos para la funcidn objetivo.

Para realizar el disefio de experimentos para la exploracion del espacio
de disefio y optimizacidn, se requiere conocer una serie de tipos de datos
que permitiran la elaboracion de la secuencia légica de pasos a seguir, es

decir, del algoritmo.

En primer lugar, las variables de disefio se denominan factores. Y los
valores de estos factores se denominan niveles. Asi, de la Tabla 4.1 (y
para el ejemplo que se ha desarrollado a lo largo del presente trabajo, a
saber, la aeronave Cessna 172R) se infiere que los factores corresponden
a las variables S, b, Dy, Ly, V, h. Analizando el factor b, por ejemplo, los

niveles de este factor corresponderian al rango de valores [0,20].

Finalmente, las salidas u observaciones equivalen a los valores
adoptados por la funcion objetivo. Para el ejemplo del Cessna 172R,
serian los valores adoptados por el rango de la aeronave R al ejecutar el

experimento para una determinada combinacién de factores y niveles.
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En general, la ejecucidén de un experimento se puede representar como lo
indica la Figura 4.6.

Figura 4.6. Ejecucion de un experimento.

Factores - ) -~ .
n » Experimento » Observacion
Niveles

Fuente: Elaborado en el presente trabajo.

En este caso, el experimento se refiere a un cédigo de analisis o

algoritmo. Este, como es obvio, se deriva del diagrama N2.
La organizacion y desarrollo del procedimiento para ejecutar el
experimento se puede esquematizar a través de una matriz, tal como se

muestra en la Tabla 4.3.

Tabla 4.3. Matriz del experimento.

Prueba N° Factor 1 Factor 2 Observacion
1 A1 B1 N1
2 A1 B2 N2
3 A2 B1 N3
4 A2 B2 N4

Fuente: Elaborado en el presente trabajo.
Cada fila de la matriz corresponde a una (1) prueba del experimento.

Cada columna de la matriz corresponde a un factor. Y cada prueba

corresponde a una combinacién diferente de los niveles y da como
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resultado una observacidén. En el ejemplo de la Tabla 4.3, se tienen dos

factores y cada uno de ellos tiene dos niveles.

Analizando mas detalladamente la Tabla 4.3, cabe notar el hecho de que
el numero maximo de pruebas admisibles es precisamente cuatro puesto
que es la cantidad de pruebas necesarias para combinar todos los niveles
de los factores entre si. Por lo tanto, se obtienen cuatro observaciones.
La cantidad de pruebas (y, por lo tanto, de observaciones) que se pueden
obtener dada una cantidad 7 de factores y / de niveles es:

#observaciones =1" (4.48)

Aunque las observaciones se obtienen para cada una de las
combinaciones posibles, la ejecucidon del algoritmo resulta demasiado
larga y costosa. Este método no resulta practico cuando se tienen una
mayor cantidad de factores y de niveles. Por ejemplo, la Tabla 4.1
muestra seis (6) factores. Aunque cada factor tiene niveles distintos, se
evaluara el numero de pruebas que se requeriria para 20 niveles (que
resulta ser el menor, en este caso para S y considerando una variacion
coherente con el conjunto de los numeros naturales). En este caso, el

numero de factores es 6 y el de niveles por cada factor es 20. Asi:

#observaciones =20° =64x10°

Noétese pues el elevadisimo numero de pruebas que se requeririan para
tener todas las observaciones posibles en este espacio de disefio. El
tiempo de ejecucidén del programa seria elevadisimo asi como el costo.
Con el fin de resolver este dilema, se emplea otro disefio de experimento

que, si bien no es tan exacto como el descrito, arroja unos resultados lo
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suficientemente precisos con un tiempo y costo de ejecucién muchisimo

mas bajos®. Este disefio se denomina Estudio Paramétrico.

El estudio paramétrico tiene las dos siguientes caracteristicas:

= Se especifican todos los niveles para cada uno de los factores.

= Se cambia el nivel de un solo factor a la vez. Los otros factores
permanecen con un nivel inicial predeterminado.

La matriz se observa en la Tabla 4.4.

Esto significa que el numero de observaciones requeridas sera:

#observaciones =1+ (l — 1) (4.49)

De esta manera, para el ejemplo anterior, / =20y fi = 6, por lo que:

#observaciones =1+ 6(20 —1) =115

Tabla 4.4. Matriz para el estudio paramétrico.

PruebaN° | Factor1 | Factor2 |Factor3 | Factor4 | Observacion
1 A1 B1 C1 D1 N1
2 A2 B1 C1 D1 N2
3 A3 B1 C1 D1 N3
4 A1 B2 C1 D1 N4
5 A1 B3 C1 D1 N5
6 A1 B1 C2 D1 N6
7 A1 B1 C3 D1 N7

2 http://ocw.mit.edu/NR/rdonlyres/Aeronautics-and-Astronautics/1 6-888Spring-2004/772B1 AF5-
CA65-44B8-95C2-06DF66B4BF91/0/15_exploration.pdf
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A1 B1 C1 D2 N8

A1 B1 C1 D3 N9

Fuente: Elaborado en el presente trabajo.

El resultado anterior muestra claramente la reduccion en el tiempo y costo

de programacion.

A continuacion se mostrara el disefio del estudio paramétrico para llevar a
cabo la optimizacion del rango de la aeronave Cessna 172R. Para ello, y
en primer lugar, es necesario definir la matriz para el estudio paramétrico.

Esta se observa claramente en la Tabla 4.5.

En esta matriz se muestran las variables de disefio, es decir, los factores
y la observacion a computar, en este caso, el rango de la aeronave. De
igual forma, es importante que los valores del nivel inicial predeterminado
de los factores que permanecen sin variar corresponden a los datos de la
aeronave real, es decir, los datos iniciales de la aeronave
correspondientes al Cessna 172R antes de iniciar cualquier proceso de

optimizacion.

Tabla 4.5. Esquema de la matriz del estudio paramétrico para el
Cessna 172R

PruebaN® | S (m?) | b (m) L, (m) D;(m) |V (m/s) |h(m) R (m)
[0,40] 1 1[0,20] [0,20] [0,4] [0,83.3] ] [0,6000]
A S1 11 8.28 1.22 62.8 2438 R1
A2 S2 11 8.28 1.22 62.8 2438 R2
An Sn 11 8.28 1.22 62.8 2438 Rn,
Bl 16.2 b1 8.28 1.22 62.8 2438 R1
B2 16.2 b2 8.28 1.22 62.8 2438 R2
Bn 16.2 bn 8.28 1.22 62.8 2438 Rn,
Gl 16.2 11 Lf1 1.22 62.8 2438 R1
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G2 16.2 11 Lf2 1.22 62.8 2438 R2
Cn 16.2 11 Lfn 1.22 62.8 2438 Rn;
] 16.2 11 8.28 Df1 62.8 2438 R1
D2 16.2 11 8.28 Df2 62.8 2438 R2
Dn 16.2 11 8.28 Dfn 62.8 2438 Rny
El 16.2 11 8.28 1.22 V1 2438 R1
E2 16.2 11 8.28 1.22 A\ 2438 R2
En 16.2 11 8.28 1.22 Vn 2438 Rn;
H 16.2 11 8.28 1.22 62.8 hl R1
F2 16.2 11 8.28 1.22 62.8 h2 R2
n 16.2 11 8.28 1.22 62.8 hn Rng

Fuente: Elaborado en el presente trabajo.

La magnitud de la variacion de los factores dependera de la eleccion del
usuario del algoritmo. Noétese que se generan seis conjuntos de pruebas,
desde la A hasta la F. Cada conjunto correspondera a la variacién de uno
de los factores del vector de disefio para el ejercicio propuesto con el
Cessna 172R y cada uno de ellos arrojara otro conjunto de datos para las
observaciones, es decir, para el rango de la aeronave. Por ejemplo,
cuando se varia el factor superficie alar S, se generan unos datos para el
rango que van desde R1 hasta Rn; y asi sucesivamente, de acuerdo con
lo mostrado en la Tabla 4.5. La optimizaciéon se llevaria a cabo
comparando los valores calculados para el rango dentro de cada uno de
los conjuntos de pruebas (A, B, C, D, E y F) y seleccionando el mayor
valor. El nivel del factor que cambia en ese conjunto de pruebas
analizado correspondiente al mayor valor del rango dentro de ese
conjunto seria el valor mas 6ptimo para dicha variable de disefio. Por
ejemplo, suponiendo que para el conjunto de pruebas A el mayor valor del
rango correspondiera a R2, entonces el valor mas Optimo para la

superficie alar seria S2.
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Ahora bien, antes de elegir el valor 6ptimo para cada factor, es necesario
tener en cuenta las restricciones planteadas en las ecuaciones (4.7) y

(4.8), las cuales se repiten a continuacion:

L,
4<r,=—L<10 (4.7)

Df

b2

AR=-—>5 (4.8
520 (4.8)

Toda vez que se viole una de las condiciones para determinada prueba,
entonces el valor calculado de la observacion quedara descartado del
conjunto de datos a ser comparados. Para ello, se anaden dos columnas

adicionales a la matriz de la Tabla 4.5, asi:

Tabla 4.6. Inclusion de las restricciones en la matriz de optimizacion

Prueba S b L, D, v h AR I, R
NO
b B B | oX 2 N | B | O
A2 S2 11 8.28 1.22 62.8 2438 >5 <10;>4 R2
An Sn 11 8.28 1.22 62.8 2438 >5 <10;>4 | Rny

Fuente: Elaborado en el presente trabajo.

En la Tabla 4.6, a manera de ejemplo, se ha senalado la primera fila
(correspondiente a la prueba N° A1) en color escarlata debido a que una
de las dos restricciones, sefialadas con color azul, ha sido violada. En
este caso, la relacion de aspecto es menor que 5 y el finess ratio es
mayor que 10 o menor que 4, valores que violan claramente las
restricciones planteadas en las ecuaciones (4.7) y (4.8). Por lo tanto, el
valor de la observacion R1 no podra ser tenido en cuenta para la

comparacion y seleccion del nivel mas 6ptimo para el factor S.
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4.4.2 Diagramas de flujo. Con el fin de desarrollar el proceso planteado
por el diseio y desarrollo del estudio paramétrico, es necesario la
construccion de un programa informatico que permita agilizar vy
automatizar los calculos necesarios para la puesta en marcha de la
optimizacién como tal. Para ello, es imprescindible realizar un diagrama
de flujo que ilustre los procesos logicos y de decision que deben ser
abordados y resueltos para llegar a los resultados esperados. Este sera
el objetivo de la presente seccion.

El esquema general del diagrama de flujo, es decir, aquel que describe
los macro procesos explicados se muestra a continuacion, en la Figura
4.7:

Figura 4.7. Esquema general del diagrama de flujo

A 4

Lectura de las
variables y sus
limites

A 4

Lectura de los
parametros fijos

A 4

Pre- Calculos
(Figura 4.8)

v
Pruebas
correspondientes
al factor S
(Figura 4.9)
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Pruebas
correspondientes
al factor b
(Figura 4.10)

Pruebas
correspondientes
al factor Dy
(Figura 4.11)

A 4
Pruebas
correspondientes

al factor Ly
(Figura 4.12)

A 4
Pruebas
correspondientes
al factor V
(Figura 4.13)

A 4

Pruebas
correspondientes
al factor h
(Figura 4.15)

A 4

Célculos y resultados
correspondientes a la
optimizacion
(Figura 4.16)

Fin

Fuente: Elaborado en el presente trabajo
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En la Figura 4.7 se observa que la necesidad de iniciar mediante la
lectura del vector de disefo, sus limites y el vector de parametros fijos.
Esto es necesario pues sin estos datos, es imposible iniciar la resolucion
de las ecuaciones planteadas anteriormente en este documento. Luego,
el proceso es uniforme y se sigue practicamente la metodologia planteada

en el diagrama N2 de la Figura 4.3.

A continuacion, es necesario realizar los diagramas de flujo para cada uno
de los macro procesos sefialados en la Figura 4.7. Esto significa el
desglose de los procesos necesarios para resolver cada uno de los
factores sefalados. Por ejemplo, para llevar a cabo el estudio
paramétrico y obtener las observaciones de cada experimento para el
rango de variacion del factor S, sera necesario seguir un orden de ideas
especifico que permita articular de una manera légica los modelos
matematicos desarrollados con anterioridad con el fin de obtener dichas
observaciones. En ese orden de ideas, sera necesario elaborar
diagramas de flujo para los Pre-Calculos, pruebas correspondientes a los

factores S, b, Dy, Lt, V, h y a la optimizacién final.

Figura 4.8. Diagrama de flujo para los Pre — Calculos

Inicio

v
Calculo de la
eficiencia de la hélice
N utilizando los
valores iniciales de la
aeronave [Ecuacion
(4.29)]

l
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Calculo del peso fijo
Wi« de la aeronave,
utilizando los valores
iniciales de la
aeronave [Ecuacion
(4.36)]

l

Célculo del ajuste al
coeficiente de resistencia Cp;
[Ecuacion (4.47), utilizando
los valores iniciales de la
aeronave [Ecuacion (4.46)]

Fuente: Elaborado en el presente trabajo

La Figura 4.8 corresponde al diagrama de flujo de los Pre — Calculos.
Los denominados Pre — Calculos no son otra cosa sino los
procedimientos matematicos llevados a cabo durante la validacion del
algoritmo y que permitieron hallar los valores de la eficiencia de la hélice
nm, €l peso fijo de la aeronave Wy, y el factor de correccion para la
ecuacion de la resistencia total al avance de la aeronave. Como se pudo
apreciar en las Figuras 4.7 y 4.8, estos valores se deben calcular antes de
realizar los experimentos del estudio paramétrico pues aquellos son
numeros constantes e invariantes en la aeronave. Para comprender esto,

es necesario analizar cada constante por separado.

En primer lugar, el valor de la eficiencia de la hélice n, se calcula para las
caracteristicas iniciales de la aeronave. Este valor permitira la realizacion
de los posteriores precalculos, tal cual como se mostré en la seccién de la

validacion del algoritmo. En particular, cuando se utilizdé la ecuacion
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(4.43) para hallar la relacion del coeficiente de sustentacién al coeficiente
de resistencia al avance total real de la aeronave C /Cp. Este valor
continuara siendo un invariante para el resto de las pruebas que evaluan
los factores, menos en el factor V, por razones que se explicaran mas

adelante.

Ahora bien, segun la ecuacién (4.40), el peso Wiy equivale al peso vacio
inicial Wg;menos el peso del fuselaje y del ala, asi:

WFIX = WEi _(WFUS +WW) (4-50)

Esto quiere decir que el peso fijo incluye la planta motriz, los instrumentos
y equipos fijos, y el peso de la estructura correspondiente al empenaje y
al tren de aterrizaje. La razdén de ser de esto es que, segun el vector de
disefo, las variables corresponden a la geometria alar y a la del fuselaje.
El resto de la estructura y de sistemas y equipos permanece constante.
Entonces, para hallar el valor de ese peso invariante es necesario
reemplazar la geometria y caracteristicas iniciales de la aeronave, segun
el fabricante y antes de la optimizacidén, en los modelos matematicos y
despejar convenientemente. Luego, por las razones anteriormente

expuestas, este peso no cambia.

Finalmente, el factor de correccion del coeficiente de resistencia al avance
nace de la necesidad de normalizar los datos provenientes de la ecuacion
(4.46), de origen estadistico. Este factor resulta de comparar el valor del
coeficiente de resistencia real de la aeronave (ecuacion (4.45)) con el de
la ecuacion (4.46). Luego, y en adelante, la ecuacién (4.46) se corregira

con dicho factor, que sera constante.
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Figura 4.9. Diagrama de flujo correspondiente a las pruebas del

factor S

A 4

Lectura de los
resultados del
Pre-Calculo.

Para Sminimo S
S S Sméximo
(Tabla 4.1)

Mientras
que S <
(binicial“2)/5
Ecuacion (4.8)

.

Calculo de la
relacion WTQ/ ( WTO

-y quel)
[Ecuaciones (4.12) a

(4.23)]
l
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Calculo de la
relacion C/Cp
[Ecuaciones (4.26),
(4.27)y (4.28)]

v
Calculo de la
funcién del Rango
vs. el factor S.
[Ecuacion (4.1)]

Fin

Fuente: Elaborado en el presente trabajo

En la Figura 4.9 se ha detallado la secuencia logica para llevar a cabo las
pruebas correspondientes al factor S. En primer lugar, hay que resaltar la
importancia de tomar como punto de partida los valores aportados por el
diagrama de flujo del Pre — Calculo. Estos valores son los que permitiran
el inicio de los calculos en los modelos matematicos. Es importante
sefalar que los operadores logicos insertados en la secuencia permiten

que:

1. El factor evaluado pueda variar en sus diferentes niveles, desde su
valor minimo hasta su valor maximo, segun la Tabla 4.1. En la Figura,
esto se representa como Snminimo < S < Smaximo-

2. Se tomen los datos que no rompan la restriccion. En este caso en
particular, la restriccion a aplicar corresponde a la de la ecuacion (4.8),

por tratarse del factor S.

Finalmente, se calculan los moddulos correspondientes al analisis
multidisciplinar (pesos, propulsion, aerodinamica y rango). El resultado

del moédulo de propulsion, la eficiencia de la hélice, ya viene de los valores
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del Pre — Calculo debido a que dicha eficiencia no es afectada por la

variable S (ecuacion (4.2)).

Figura 4.10. Diagrama de flujo correspondiente a las pruebas del

\ 4

Lectura de los
resultados del
Pre-Calculo.

factor b

Para bminimo E
b S bméximo
(Tabla 4.1)

Mientras
que b <
V'5Sinicial
cuacion (4.8)

.

Calculo de la
relacion WT()/ ( WTO
-y quel)
[Ecuaciones (4.12) a

(4.23)]
l
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Calculo de la
relacion C/Cp
[Ecuaciones (4.26),
(4.27)y (4.28)]

v
Calculo de la
funcién del Rango
vs. el factor b.
[Ecuacion (4.1)]

Fin

Fuente: Elaborado en el presente trabajo

Figura 4.11. Diagrama de flujo correspondiente a las pruebas del

factor D¢

A 4

Lectura de los
resultados del
Pre-Calculo.

Para Dfminimo S
Df S Dfméximo
(Tabla 4.1)
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Mientras
que Leiniciar/ 10
<Dr<

Calculo de la
relacion WT()/ ( WTO
-y W)
[Ecuaciones (4.12) a

(4.23)]
|

Calculo de la
relacion C1/Cp
[Ecuaciones (4.26),
(4.27)y (4.28)]

v
Célculo de la
funcién del Rango
vs. el factor Dy.
[Ecuacion (4.1)]

Fin

Fuente: Elaborado en el presente trabajo

En las Figuras 4.9, 4.10 y 4.11 es importante sefialar que la restriccion del
operador légico en el diagrama de flujo se calcula con los valores de las
variables iniciales de la aeronave, es decir, lo valores de esas
caracteristicas antes de la optimizacién o, lo que segun la Tabla 4.1,
serian los valores del Cessna 172R Skyhawk. Estos valores, en lo

sucesivo, se identificaran con el subindice inicial.
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Figura 4.12. Diagrama de flujo correspondiente a las pruebas del
factor L

A\ 4

Lectura de los
resultados del
Pre-Calculo.

l

Para Lfminimo S
Lf S Lfméximo
(Tabla 4.1)

Mientras
que 4Dﬁnicial <
Lt < 10Dfinicial
Ecuacioén (4.8)

.

Calculo de la
relacion WTO/ ( WTO
-y quel)
[Ecuaciones (4.12) a

(4.23)]
|

Calculo de la
relacion Ci/Cp
[Ecuaciones (4.26),
(4.27) y (4.28)]
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l

Calculo de la
funcién del Rango
vs. el factor L.
[Ecuacion (4.1)]

Fin

Fuente: Elaborado en el presente trabajo

Figura 4.13. Diagrama de flujo correspondiente a las pruebas del

factor V

A 4

Lectura de los
resultados del
Pre-Calculo.

|

Calculo de la
relacion Wro/( Wro
-y quel)
[Ecuaciones (4.12) a

(4.23)]

Para Vminimo S
V S Vméximo
(Tabla 1)
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l

Calculo de la
eficiencia de la
hélice en funcion de
la velocidad
(ver explicacion abajo)

|

Célculo de la
relacion C1/Cp
[Ecuaciones (4.26),
(4.27)y (4.28)]

A 4

Calculo de la
funcién del Rango
vs. el factor V.
[Ecuacion (4.1)]

Fin

Fuente: Elaborado en el presente trabajo

En la Figura 4.13 es interesante notar dos peculiaridades. La primera
consiste en la adicion de un proceso dentro del diagrama de flujo
referente al calculo de la eficiencia de la hélice n, en funcion de la
velocidad. Es pues en este conjunto de pruebas para el factor V en el
cual dicha eficiencia no permanece constante. Para entender esto, es

necesario recordar la ecuacion (4.2):

”
J=— (4.2
5 (42)
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La ecuacion (4.2) se denomina relacion de avance. Es funcién de dos
parametros fijos (la velocidad angular n de la hélice y el diametro D de la
misma) y de una variable: la velocidad de crucero V. A su vez, esta
relacion de avance J se relaciona directamente con la eficiencia n, de la

hélice, tal cual como se observa en la siguiente Figura:

Figura 4.14. Relacion entre Jy np

1.0
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V
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Fuente:http://web.mit.edu/16.unified/www/SPRING/propulsion/UnifiedProp

ulsion7/UnifiedPropulsion7.htm

Estas graficas usualmente se obtienen directamente del fabricante de las
hélices y, por lo tanto, varian de fabricante a fabricante. Por esta razon,
para hallar la variacion de la eficiencia de la hélice en funcién de la
velocidad, el usuario del programa de optimizacion debera obtener la
relacion empirica entre aquella y la relacion de avance, realizar una
regresion para encontrar una curva algebraica que defina sus datos e
introducir dicha relacion en el programa. De esta manera, este conjunto
de pruebas del diagrama de flujo de la Figura 4.13 podra evaluar
diferentes valores de la eficiencia de la hélice en funcion de los diferentes

niveles de la variable V.
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La segunda peculiaridad que se puede notar consiste en la ausencia de
restricciones. En efecto, las restricciones definidas con anterioridad van

ligadas a la geometria de la aeronave y no a la velocidad.

El siguiente diagrama de flujo muestra el proceso légico para la ultima

variable:

Figura 4.15. Diagrama de flujo correspondiente a las pruebas del

factor h

v

Lectura de los
resultados del
Pre-Calculo.

|

Calculo de la
relacion WT()/ ( WTO
-y Wael)
[Ecuaciones (4.12) a
(4.23)]

l

Para hminimo S h
S hméximo

(Tabla 4.1)
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Calculo de la
relacion C/Cp
[Ecuaciones (4.26),
(4.27)y (4.28)]

v
Calculo de la
funcién del Rango
vs. el factor 4.
[Ecuacion (4.1)]

Fin

Fuente: Elaborado en el presente trabajo

Es importante notar que, en este conjunto de pruebas, la altura ejerce una
influencia indirecta. Esta influencia es ejercida puesto que la densidad del
aire varia en funcidn de la variacion de la altura. El programa

internamente tiene definida esta variacion para la atmosfera estandar.

Finalmente, la Figura 4.16 muestra el proceso légico de optimizacion del

rango.

Figura 4.16. Diagrama de flujo de optimizacion del rango

A 4

Lectura de los
resultados del
Pre-Calculo.

.
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Lectura de los valores 6ptimos para los
factores S, b, Df. Lf, V y h, segtin los
datos de salida de las Figuras 4.9, 4.10,
4.11,4.12,4.13 y 4.15.

v
Calculo de la
relacion WTO/ ( WTO
-y Wael)
[Ecuaciones (4.12) a
(4.23)]

Calculo de la
eficiencia de la

hélice en funcion de
la velocidad

v
Calculo de la
relacion C1/Cp
[Ecuaciones (4.26),
(4.27) y (4.28)]

l

Célculo del Rango
optimizado
[Ecuacion (4.1)]

\ 4

Fin
Fuente: Elaborado en el presente trabajo

4.4.3 Analisis de resultados y optimizacion. Como se mencioné
anteriormente, los diagramas de flujo fueron ejecutados a través de un
lenguaje apropiado de programacion. El lenguaje utilizado fue C ++. La
eleccion se debié a la facilidad de hacer interfaces de alta calidad, la

rapidez con la que ejecuta los calculos, utiliza un porcentaje 6ptimo de la
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capacidad del procesador del computador y a su facilidad de uso.

Ademas, la depuracion de errores es poco compleja.

La manera en la que se mostraran y analizaran los datos de salida del

programa sera la siguiente (pasos del analisis de resultados):

1.

Se mostrara la grafica del rango en funcion de cada factor, sin la
aplicacién de restricciones. La importancia de esta grafica radica en la
necesidad de verificar si existe un maximo general para este conjunto
de pruebas del experimento paramétrico. Si no existe un maximo
general, entonces el factor es éptimo en su valor inicial y no se debe
variar. Si existe un maximo, entonces se procede con el paso 2.

Si existe un maximo en la grafica, se vuelve a plotear la misma pero
aplicando como limite de las absisas el determinado por las
restricciones planteadas en la formulacion del problema. EI valor
optimo del factor se tomara sobre la restriccidn pues, aunque existe un
maximo, viola una restriccion. Pero esto implica que sobre el valor del
factor en la restriccion, no se viola ninguna de esta y el mismo tiende
hacia el maximo general.

Se formara un vector x~ correspondiente a los valores de los factores
optimizados.

Este vector fue evaluado en el programa construido en C ++, utilizando
el diagrama de flujo de la Figura 4.16, y se mostrara el guarismo

correspondiente al valor del rango optimizado, R'.

En primer lugar, la Figura 4.17 muestra la forma de la grafica

correspondiente al factor S, evaluado entre los limites definidos en la

Tabla 4.1. Esta grafica muestra una curva de forma exponencial.

Significa que en algun punto, la grafica al alcanzara un nivel maximo.

Esta afirmacién es validada aun mas cuando se extiende la grafica hacia

un valor maximo superior a 40. Por ejemplo, hasta 200, como lo muestra
la Figura 4.18.
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Entonces, segun el paso 1 de analisis de resultados, al existir un maximo
en la grafica (que en este caso esta sobre valores por encima a 100 m?)
se debe analizar la misma grafica con las restricciones, tal cual como

muestra la Figura 4.19.

Figura 4.19. Grafica del factor S con restricciones
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Fuente: Elaborado en el presente trabajo

En este caso, la restriccidn corta la grafica en 24,2 m? que es el valor del
area alar sobre la restriccion. Este valor permite que el ala sea
congruente con los tipos de geometria de alas de las aeronaves de
aviacion general (dicho sea de paso, y nuevamente, esa es precisamente
la funcion de las restricciones). Ademas, segun el paso 2 del analisis de
resultados, este valor tiende hacia el maximo total de la grafica. Por lo
tanto, dadas las caracteristicas de la aeronave bajo analisis, las
caracteristicas de las aeronaves de aviacion general y la forma de la

grafica, se concluye que el valor 6ptimo a utilizar en el area alar S sera:

S =242 m? (4.50)
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La Figura 4.20 muestra la forma de la grafica para el factor b, con los

limites de la Tabla 4.1 pero sin restricciones.

Figura 4.20. Grafica del factor b sin restricciones y con los limites

minimo y maximo.
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Fuente: Elaborado en el presente trabajo

Se aprecia pues la existencia de un sector llano de la gréafica (sector en el
cual b es menor a 5.6), en donde existe un maximo general de la grafica.
Esto conlleva al analisis de la misma pero con restricciones, tal cual como

se muestra en la Figura 4.21.

Como era de esperarse, el maximo general de la grafica esta restringido.
En este caso, siguiendo el paso 2 del analisis de resultados, se escoge
como valor 6ptimo de la envergadura, para este tipo de aeronave y esta

en particular, el valor sobre la restriccion, asi:

b =9.09 m (4.51)
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Figura 4.21. Grafica del factor b con restricciones
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Fuente: Elaborado en el presente trabajo

La Figura 4.22 muestra la forma de la grafica para el factor L, con los

limites de la Tabla 4.1 pero sin restricciones.

Figura 4.22. Grafica del factor L; sin restricciones y con los limites

minimo y maximo.
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Fuente: Elaborado en el presente trabajo
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Como se aprecia, la forma de la grafica no indica la presencia de un
maximo general en el dominio de los reales positivos (ya que los
negativos carecen de significado para esta aplicacion, es decir, no hay
longitudes negativas como tal). En este caso, el paso 1 indica que el

valor 6ptimo de este factor equivale a su valor inicial, asi:

L*f = Lfinicial = 8.28 m (4.52)

En la Figura 4.23 se muestra la forma de la grafica para el factor Dy, con

los limites de la Tabla 4.1 pero sin restricciones.

Figura 4.23. Grafica del factor Dy sin restricciones y con los limites

minimo y maximo.

1.082.000,00 f==-
1.090.000,00 4 - -
1.083.000,00
1.086.000,00 4 --
1.084.000,00 4 - -
1.082.000,00 4 - -
1 020.000,00 4
1.078.000,00 4 -
1.076.000,00 4
1 074,000,004 --
1.072.000,00 4
1 070.000,00
1.063.000,00
1.065.000,00 4 - -
1.064.000,00 4
1.062.000,00 4 -+
1.060.000,00 4 --
1 058.000,00 4 - -
1.056.000,00 4 - -
1.054.000,00 4 --
1 052,000,004 -
1.050.000,00 -
1.048.000,00 4
1.046.000,00 4
010203040506070&08 1 111,213141516171819 2 212223242526272,829 3 313,233343536373839

Fuente: Elaborado en el presente trabajo

En este caso, sucede algo similar al andlisis de L. Por lo tanto, el valor

Optimo seria:
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D*f= Dfinicial =1.22 m (453)

En la Figura 4.24 se muestra la forma de la grafica para el factor V, con

los limites de la Tabla 4.1. Este factor no presenta restricciones.

Figura 4.24. Grafica del factor V con los limites minimo y maximo.

1.000.000,00
a00.000,00 |
500,000,001
700,000,001
600.000,00 |
50000000 |
400.000,00 |
300.000,00
2000000 |
10000000 |
oo}
-100.000,00 4
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-400.000,00 4

-s00.000,00 4

“B00.000,00 § -4k b - b b S — s IR [ s

AL T T T U T T
113436 101 1315171921 30,0000000000002 45 8000000000004 61 5000000000006 74,4 §39999999999995  99,6999999955

Fuente: Elaborado en el presente trabajo

En la Tabla 4.1 el valor maximo del rango a evaluar es 99.9 m/s. Ha de
tenerse en cuenta que este valor es superior al valor de la velocidad
maxima de la aeronave que, segun el fabricante, es de 62.7 m/s®'. El
valor maximo de la grafica se encuentra en 83.9 m/s, valor que sigue
siendo superior al maximo de la aeronave. En consecuencia,
matematicamente puede evaluarse el rango con el 6ptimo del factor
velocidad en 83.9 m/s. Sin embargo, esto presupone un aumento en los
esfuerzos mecanicos inducidos a la estructura de la aeronave que,

probablemente, pueden causar dafo estructural o aceleracion de la

*! http://skyhawk.cessna.com/spec_perf.chtml
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fatiga®?. Para limitar este efecto, se restringira el valor del factor V hasta
el maximo permitido por las regulaciones FAR para aeronaves de aviacion
general, a saber, 73.3 m/s®. Debido a la presencia de un maximo general
para la grafica, y a que este maximo esta fuera de la restriccién impuesta,
se podra evaluar el valor sobre la restricciéon. Por lo tanto, para fines
académicos, lo que se hara es lo siguiente: se evaluara el rango con dos
valores 6ptimos para el factor V, a saber, el inicial y el de la restricciéon. El
hecho de evaluar el rango optimizado con el valor del factor V
correspondiente al de la restriccion resulta interesante en el sentido que
sirve de indicador asociado a las caracteristicas estructurales de la
aeronave, es decir, permite al usuario evaluar el beneficio de incremento
del rango si se incrementa la tecnologia de los materiales y de su

construccion. Asi:

V*1 = Vinicial =62.7 m/s (454)
V*,=73.3 mis (4.55)

Finalmente, la Figura 4.25 muestra la forma de la grafica para el factor h,
con los limites de la Tabla 4.1.

Figura 4.25. Grafica del factor h con los limites minimo y maximo.

1.100.000,00 §

1.000.000,00
900.000,00
500.000,00
700.000,00
£00.000,00
500.000,00
400.000,00 -
300.000,00
200.000,00
100.000,00
opoof
-100.000,00
-200.000,00
30000000 §
-400.000,00

-500.000,00 4 - -

-600.000,00 4
; t T T T T t T
10 2991 91510000000014 1844,50999990942 2807,50999999854 3771 20000090767  47082099909995  5542,300000003

Fuente: Elaborado en el presente trabajo

22 ANDERSON, Op. cit., p. 436
2 www.airweb.faa.gov
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Esta grafica es una linea recta horizontal debido a que el factor h afecta
directamente a la densidad del aire. Dentro de la ecuaciéon de rango
(ecuacion (4.1)), los unicos términos afectados por la densidad
corresponden al coeficiente de sustentacién y al de resistencia al avance.
Como estos dos coeficientes se dividen entre si, este valor de densidad
se anula y la ecuacion resulta invariante con respecto a la densidad y, por

ende, al factor h.

De esta manera, no se presentan maximos, por lo que de acuerdo con el

paso 1 del analisis de resultados, el valor 6ptimo de h sera:
h* = h;,i= 2438 m (4.56a)

Continuando con el paso 3 del analisis de resultados, se formara el vector
de disefio 6ptimo x*. Este estara compuesto por los valores éptimos de
cada uno de los factores analizados en esta seccién. Es importante
aclarar que se evaluaran dos vectores de disefio puesto que hay dos

valores del factor V bajo estudio. De esta forma:

x =[S8"b°, DL = [24.2m2,9.09m,1.22m,8.28m,62.7 ﬂ,2438m} (4.56b)
L .

X, =86, D, LV, = [24.2m2,9.09m,1.22m,8.28m,73.3 ﬂ,2438m} (4.56c)
’ N

Al evaluarse estos vectores utilizando el diagrama de flujo de la Figura
4.16, que se encuentra programado en el lenguaje C ++, se obtienen los
valores correspondientes a los rangos pre - optimizados para ambos

vectores. Asi:

R, =1218km (4.57)
R, =1422km (4.58)
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Para finalizar la optimizaciéon como tal, se hace necesario adicionar al
procedimiento anterior un Uultimo diagrama de flujo que permitira
maximizar la relacién C. / Cp, con el fin de optimizar en su totalidad el

rango de la aeronave.

La siguiente ecuacion senala la expresion que maximiza la relacion C /

CD24Z

C AR 1/2
[Qj _{ComedR) n2 ) 4s9)
D max

Do

donde el Cp, es el coeficiente de resistencia al avance parasito y e es el
factor de eficiencia de Oswald. Este coeficiente de resistencia se calcula

como.

2
Cpo =Cp -Gy = > PL, _ G (4.60)

0 ;po [os(razyy] meAR

Obviamente, los valores presentes en esta ecuacion corresponderan a los
derivados del calculo utilizando los datos 6ptimos de las variables, tal cual

como aparecen es las ecuaciones (4.56b) y (4.56c¢).

De esta manera, combinando las ecuaciones (4.59) y (4.60) es posible
hallar, para el C_ calculado con los valores 6ptimos, un nuevo Cpmax que
maximice la relacion C_ / Cp. Con este valor, y utilizando la ecuacién
(4.46), se puede despejar el porcentaje de la potencia utilizada P,

necesario para cumplir estos requerimientos.

* ANDERSON, Op. cit., p. 415
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Figura 4.26. Diagrama de flujo de maximizacion de C,/Cp

v
Lectura de los resultados de la
Pre-Optimizacion
[Ecuaciones (4.57) y (4.58)]

.

Calculo del Cp,
utilizando los
valores O6ptimos de
las variables
Ecuacion (4.60)

l

Calculo de la
relacion C1/Cp
maxima
Ecuacion (4.59)

l

Calculo del valor
optimo para P,
[Ecuacion (4.46)]

Fin

Fuente: Elaborado en el presente trabajo

Para el caso del rango pre-optimizado de la ecuacion (4.57), es necesario
aclarar que, aun no habiéndose terminado la optimizacién, este rango ya

es sensiblemente mayor que el valor inicial de 1074 km, de la Tabla 4.2.
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Sin embargo, al aplicar el ultimo algoritmo detallado en la Figura 4.26 el

aumento del rango es sensiblemente mayor.

En este caso, aplicando el vector de la ecuacion (4.56b) a las ecuaciones
(4.37), (4.41), (4.44) y (4.46), se obtiene que:

W, =2244N (4.61)
W,, =10164.IN (4.62)
C, =0.222 (4.63)
C, =0.028 (4.64)

CL
—| “L| =10 (4.65
o) [c jmax (4.65)

D
Ahora bien,

c =G 0252 ~0.022 (4.66)

D max
1

Este valor debera igualarse a la ecuacién (4.46). Al despejar P se
obtiene:
P, =63.7% (4.67)

Esto significa que para que la aeronave vuele en condiciones optimas con
su maxima relacion de sustentacion a resistencia al avance, debera
utilizar el 67.4% de la potencia disponible en su motor. Este resultado
tiene légica como quiera que a menor potencia se conserva el
combustible por mas tiempo permitiendo que la aeronave alcance una
mayor distancia. Ademas, la resistencia parasita se ve disminuida. Por lo

tanto, al utilizar la ecuacién (4.1) con los nuevos datos se obtiene que:

R =1469km (4.68)
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De una manera similar:

R, =1815km (4.69)

Para observar mas claramente la optimizacion llevada a cabo, se debe
recordar que el rango inicial de la aeronave R;, es decir, aquel que poseia

la aeronave antes de la optimizacion era de 1074 km.

Para el caso mas conservador, detallado en la ecuacion 4.57, se obtiene

un incremento del rango igual a:

Ry *100=(1469km—lj*100=36.8% (4.70)
R 1074km

i

Y para el caso menos conservador, detallado en la ecuacion 4.58, se

obtiene un incremento del rango igual a:

R*
Ry 1100 =[ B15F w100 = 68.9% (4.71)
R 1074km

i

4.5. SIMULACION DE LA TRAYECTORIA DE LA AERONAVE

4.5.1 Modelamiento dinamico de la aeronave. Se sabe que el rango
que puede alcanzar una aeronave con determinada configuracién hace
parte de un conjunto amplio de caracteristicas propias de la aeronave.
Dichas caracteristicas no son mas sino el rendimiento de la misma. Para
estudiar el rendimiento de una aeronave, se deben establecer primero las
ecuaciones fundamentales que gobiernan su movimiento de translacién a

través del aire. Para establecer dichas ecuaciones, se utilizara la Figura

108



4.27, en la cual se muestra la aeronave con su diagrama de fuerzas

durante el vuelo.

Figura 4.27. Diagrama de fuerzas para una aeronave en vuelo

Cmea

Fuente: Elaborado en el presente trabajo

La senda de vuelo (la direccion de movimiento de la aeronave) se
encuentra inclinada un angulo y con respecto al eje horizontal. En teoria,
la senda de vuelo y la direccion del viento relativo se encuentran a lo largo
de la misma linea®®. La cuerda media del ala se encuentra a un angulo a

con respecto a la senda de vuelo.

Hay cuatro fuerzas fisicas actuando sobre la aeronave, a saber:

La sustentacion (L), que es perpendicular a la senda de vuelo.
La resistencia al avance (D), que es paralela a la senda de vuelo.
El peso de la aeronave (W), que actua verticalmente hacia el centro de
la Tierra (y por lo tanto esta inclinado a un angulo y con respecto a la
direccién del vector de sustentacion).

4. El empuje (T), que para fines de simplificacion, se asume su direccion

sobre la linea de la cuerda media.

> ANDERSON, Op. cit., p. 355.
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La senda de vuelo mostrada en la Figura 4.27 se dibujé como una linea
recta. Sin embargo, dicha senda es generalmente curva. Esto se hace
obvio si la aeronave se encuentra realizando alguna maniobra. Aun
cuando la aeronave se encuentre en vuelo recto y nivelado con respecto a
la superficie de la Tierra, ella esta en realidad ejecutando un movimiento

curvilineo con un radio de curvatura igual a su altitud absoluta.

Para una senda de vuelo curvilinea, en cualquier punto de la trayectoria,
se pueden trazar dos ejes que sean perpendiculares entre si: uno de ellos
a lo largo de la direccién de la senda de vuelo y el otro normal a este. Al

aplicar la segunda ecuacidén de Newton al primer eje se tiene que:

ZFD=ma :mcji—lt/:mV (4.72)

donde m representa la masa total de la aeronave para la condicion de
vuelo evaluada, a es la aceleracion de la aeronave que equivale a la

derivada con respecto al tiempo del vector de la velocidad V tangente a la

trayectoria. Esta derivada se representa como V.

Ahora, aplicando la misma ley al segundo eje (el perpendicular) se tiene

que:

2
ZFL :mV—=de—y
r dt

c

—mVy (4.73)

donde r. representa el radio de curvatura. El término (V?/rc) no es otra
cosa sino la aceleracion normal o centrifuga propia de un vuelo curvilineo.
Esta ecuacion también se puede escribir teniendo en cuenta que el vector
velocidad no solo varia en magnitud (en el caso de la ecuacién (4.72))
sino también en direccidn. Este cambio en direccidén se representa como

la tasa de cambio en el tiempo del angulo y con respecto al tiempo.

110



Examinando la Figura 4.27, se observa que las fuerzas paralelas a la
senda de vuelo (positivas hacia la derecha y negativas hacia la izquierda)

son:
ZFD :TCOS(OL)—D—WSen(y) (4.74)

y las fuerzas perpendiculares a la senda de vuelo (positivas hacia arriba y

negativas hacia abajo) son:
> F, =L+L +TSen(o.)-WCos(y) (4.75)

Combinando las ecuaciones (4.72) con la (4.74) y la (4.73) con la (4.75),

se obtiene que:

TCos(o)—D—WSen(y)=mV (4.76)

L+L, +TSen(o)—WCos(y)=mVy (4.77)

La ecuaciones (4.76) y (4.77) son las ecuaciones de movimiento para una

aeronave que se traslada a través del aire.

Para finalizar, es importante notar que en la aeronave puede rotar
alrededor del eje perpendicular al plano de la Figura 4.27, es decir,
realizar un movimiento de pitch. El hecho de que la aeronave realice este
movimiento implica la presencia de momentos alrededor de su centro de
gravedad, por lo que se requiere una ultima ecuacion que relacione los
momentos mencionados. La segunda ley de Newton aplicada al

movimiento rotacional en un plano sefala que:

Sm=14%/ (478)
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donde la resultante de la suma de todos los momentos M que actuan
alrededor del pivote de un cuerpo cualesquiera es igual al producto del

momento de inercia / del cuerpo por su aceleracién angular alrededor de

dicho pivote d2%t. Segun la Figura 4.27, la sumatoria de los momentos

alrededor del centro de gravedad, tomando como eje neutro la linea de la

cuerda de la aeronave, sera:

> M, =(LCos(a)+DSen(o))x,, + M, —LCos ()l

t

(4.79)

Xeca Y Lt son los brazos de palanca correspondientes a la distancia que
existe entre el centro aerodinamico del ala y el de gravedad y entre el
centro aerodinamico del empenaje horizontal y el de gravedad,
respectivamente. M., es el momento aerodinamico alrededor del centro

aerodinamico del ala. ajes el angulo de ataque del empenaje.

Combinando las ecuaciones (4.78) y (4.79) se obtiene que:
(LCos (o) +DSen (a ))xw +M ,—LCos (o, )=1, dz%t (4.80)
donde, como es ldgico:
8=a+y (4.81)

Ademas, por meras consideraciones trigonométricas y fisicas, se tiene

que:

x=VCos(y ) (4.82)

y=VSen(y ) (4.83)
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La ecuaciones (4.76), (4.77), (4.79), (4.81), (4.82) y (4.83) representan el
conjunto de expresiones matematicas que caracterizan el comportamiento
dinamico y cinematico de la aeronave durante el vuelo y, por lo tanto,

relaciona las propiedades inherentes a la aeronave con su trayectoria.

Ha de conocerse que para la resolucion de este tipo de ecuaciones es
importante que se tenga en cuenta el valor inicial, que para este caso es
la ecuacion de equilibrio. Es decir que las ecuaciones (4.76), (4.77) y

(4.79) se igualan a cero de manera que podamos hallar los valores para

TempUJe de equilibrio, “ angulo de ataque de equilibrio, y ¢ la deflexion
en el elevador de equilibrio. Para esto se supone que el avidon esta en

vuelo recto y nivelado es decir que 10 = 0 y que by =a

De esta manera, las ecuaciones igualadas a cero quedan asi:
TCos(oc)—D—WSen(y)= 0 (4.84)

L+L +TSen(a)-WCos(y)=0 (4.85)

(LCos(a)+DSen(o))x,, +M,,—LCos(a,)=0 (4.86)

Y con la intervencion de las siguientes ecuaciones:

D= %; V2sCy, (4.87)
L = 1pV2S8C, (4.88)
My, = $pV2eSCy,.  (4.89)
Ly=1pV 28,Cy, (4.90)
Cy = Cy, + kC? (4.91)
Ch = Ch, o (4.92)
Ci, = Cip0 (4.93)
W = mg (4.94)

p= plh) (4.95)



Donde:

1. Para el ala:

Cay Coeficiente de resistencia parasita

ke Constante de resistencia inducida

Cl.. Pendiente de sustentacion (1/raq)

S Superficie del ala (m?)

c Cuerda media aerodinamica (M)

Tea Distancia del centro aerodinamico al eg (m)

2. Para el empenaje horizontal:

Cr., Pendiente de sustentacion (1/rad)

St Superficie del empenaje (m?)

oy = ¢ + 0, Angulo de ataque del empeaje (rad)
It Distancia del centro aerodinamico al eg (M)

3. Para el avion general:

Crn Momento libre
m Masa (kg)
Iy Inercia (kg*m?)

T Empuje (N)

Ahora se pueden despejar las ecuaciones (4.76), (4.77) y (4.79)

quedando el resultado de la siguiente manera:
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2(=X,, V) pv’S(C,, +kCL 0 )sen(@) M, + L, cos(@) L,

a, 4.96
pv’sCIL X, cos(a) (4.96)
V. pv?S(C,, +kCl, o’
T; _ Ap ( do a ) (497)
cos(a)
T.sen(a)—W + V. pv2SCI a
_L (@) Ap o (4.98)

‘ % pv’S,CL,

Se tienen ya las condiciones a,,7, y d,, Y sabiendo que son necesarias

seis condiciones iniciales entonces se le agregan las siguientes tres: Vo

HD Vo

, como es logico.

Por ultimo, las ecuaciones diferenciales a evaluar seran entonces:

. T.cos(a)— V2 pv2S(C, +kCl *0*)—Wsen(® —a.)
e 2 do o

v

(4.99)

m

- =V pv’SCla— V) pv?S,Cl, (0, ~5)—Tsen(ct) + W cos(@ —a) +mvo
“= —vm
(4.100)

5 (Y5 pv’SCl,acos(@) + 15 pvS(C,, +kCl, 0 )sen(@) X , + 15 pvCSC,,., — 15/pvS C1, (o, -8 )cos( )L,
- I

¥

(4.101)

W=6 (4.102)
kzvcos(@ —a) (4.103)
y=Vsen(® —o.) (4.104)
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4.5.2 Validacion del modelo de la simulacién. La validacion del modelo
matematico propuesto para la simulacion de la trayectoria se llevé a cabo
con dos tipos de aeronaves, a saber: Learjet 24 y el Cessna 172R
Skyhawk. En esta seccion se mostrara los datos de entrada de la

simulacion y el resultado de la misma.

Los datos de entrada que se requieren para inicial el calculo de la
trayectoria, segun lo expuesto en la seccidn anterior, se detallan a

continuacion:

= Masa de la aeronave (m).

* Momento de inercia alrededor del eje y (ly).

= Coeficiente del momento aerodinamico alrededor del centro
aerodinamico (Cmca).

= Pendiente de la curva del coeficiente de sustentacion vs. angulo de
ataque para el ala (Co).

= Coeficiente de resistencia parasito al avance (Cpo).

= Cuerda media geométrica (c).

= Areaalar (S).

= Distancia del centro aerodinamico del ala al centro de gravedad de la
aeronave (Xga).

= Constante de resistencia inducida (k).

= Pendiente de la curva del coeficiente de sustentacion vs. angulo de
ataque para el estabilizador horizontal (Cpqt).

= Distancia del centro aerodinamico del estabilizador horizontal al centro
de gravedad de la aeronave (ly).

= Area del estabilizador horizontal (S;).

Para la aeronave Cessna 172R Skyhawk se obtienen los siguientes datos

de entrada para la simulacion:

116



= Masa de la aeronave (m) = 1111 kg (dato del fabricante)

= Momento de inercia alrededor del eje y (ly): Se calcula asi:

L)

y

4g

=2836.2kg *m”

donde R, es el radii of gyration del Cessna 172R (= 0.386%°)

= Coeficiente del
aerodinamico (Cmca) = -0.05 (por el camber del perfil: NACA 2412)

= Pendiente de la curva del coeficiente de sustentacion vs. angulo de

momento aerodinamico alrededor del

ataque para el ala (C.q): Se obtiene de la siguiente Figura:

Figura 28. Grafica de CL vs. Angulo de ataque para el Cessna 172R

Lift Coefficient vs. Angle of Attack
2.5 : , ,
W Cessna 172 Wind Tunnel
27| eBAC Lightning ¥ind Tunnel
15 _ ML LA
| | o
= |t n o Tod
T T P
) ] ° L
0.5 1 = s ® /
o V4
il mle®
|
-0.5 .
-5 0 5 10 15 20 25 an
alpha [deg]

Fuente: www.aerospaceweb.org

* ROSKAM, Jan, Airplane Design Part V, Op. cit., p.198.
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= Coeficiente de resistencia parasito al avance (Cp,) = 0.0319 (datos del
fabricante)

= Cuerda media geométrica (c): Esta se calcula de la siguiente manera:

2
ngcr My +d ) 336m
3 1+4,

donde c; es la longitud de la cuerda de raiz del ala (medida directamente
del diagrama de 3 vistas de la aeronave) y A, es el taper ratio de acuerdo

al valor de la Tabla 2.2.

= Area alar (S) = 16.2 m? (dato del fabricante)

= Distancia del centro aerodinamico del ala al centro de gravedad de la
aeronave (Xsa) = 0.428 mt (medido directamente del diagrama de 3
vistas de la aeronave).

= Constante de resistencia inducida (k): Equivalente a:

1 1

k= = =0.0491
enAR 0.85*m *7.62

= Pendiente de la curva del coeficiente de sustentacion vs. angulo de
ataque para el estabilizador horizontal (C_qt) = 3.52%7

= Distancia del centro aerodinamico del estabilizador horizontal al centro
de gravedad de la aeronave (l;) = 4.33 m (medido directamente del
diagrama de 3 vistas de la aeronave).

» Area del estabilizador horizontal (S;) = 3.2 m? (medida directamente

del diagrama de 3 vistas de la aeronave).

Al introducir estos valores en el programa de simulacién desarrollado, se

obtiene la siguiente Figura, que detalla Rango (m) vs. Tiempo (s):

2
7 www.aerospaceweb .org
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Figura 4.29 Simulaciéon de la trayectoria del Cessna 172R
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Fuente: Elaborado en el presente trabajo.

Segun datos del fabricante, para las condiciones evaluadas, la aeronave
deberia alcanzar un rango de 1074 km en 4.8 hr (17280 s)?®. En la Figura
se aprecia claramente que este dato coincide perfectamente, prueba

positiva de la validacion del programa de simulacién de la trayectoria.
Para el caso del Learjet 24 se obtiene que:

= Masa de la aeronave (m) = 5900 kg
= Momento de inercia alrededor del eje y (ly) = 11600 kg*m?
= Coeficiente del momento aerodinamico alrededor del centro

aerodinamico (Cpca) = 0.06

% http://skyhawk.cessna.com/spec_perf.chtml
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= Pendiente de la curva del coeficiente de sustentacion vs. angulo de
ataque para el ala (Crq) = 5.04

= Coeficiente de resistencia parasito al avance (Cp,) = 0.026

= Cuerda media geométrica (c) =2.13 m

» Areaalar (S) = 21.38 m?

= Distancia del centro aerodinamico del ala al centro de gravedad de la
aeronave (Xca) = 0.682

= Constante de resistencia inducida (k) = 0.078

= Pendiente de la curva del coeficiente de sustentacion vs. angulo de
ataque para el estabilizador horizontal (Cqt) = 3.27

= Distancia del centro aerodinamico del estabilizador horizontal al centro
de gravedad de la aeronave (ly) = 6.35 m

= Area del estabilizador horizontal (S;) = 5 m?

Al introducir estos valores en el programa de simulacion desarrollado, se

obtiene la siguiente Figura, que detalla Rango (m) vs. Tiempo (s):

Figura 4.30 Simulaciéon de la trayectoria del Learjet 24
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Fuente: Elaborado en el presente trabajo.
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Segun datos de la aeronave, para las condiciones evaluadas, la aeronave
deberia alcanzar un rango de 20387 km en 2.5 hr (9020 s)*°. En la
Figura se aprecia claramente que este dato coincide perfectamente,
segunda prueba positiva de la validacién del programa de simulacion de

la trayectoria.

¥ http://en.wikipedia.org/wiki/Learjet 24
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5. CONCLUSIONES

En primer lugar, la utilizacion del Disefio de Optimizacion Multidisciplinar
presenta ventajas y desventajas que fueron lo suficientemente notorias
durante el desarrollo de la investigacion. Entre las ventajas se pueden

citar:

= Considerable reduccion en el tiempo empleado en el diseno.

= Desarrollo de sistemas de disefio ldgicos y sistematicos.

= Se pueden manejar y modificar multiples variables al mismo tiempo lo
que permite una mayor flexibilidad para la realizacion de frade studies.

= Los resultados no se afectan por la intuicidon o la experiencia.
Entre las desventajas mas notorias se pueden citar:

= El tiempo de resolucion se incrementa considerablemente cuando se
aumentan el numero de variables.

= Se presentan serias dificultades cuando se trabajan con funciones
discontinuas.

= De igual forma, se presentan problemas con los métodos numéricos

cuando se incrementan el nimero de variables.

Durante la elaboracién de la metodologia (por ejemplo, el diagrama N?),
es sumamente importante seguir un desarrollo I6gico para la simulacion
de los procesos a modelar (en este caso, los mddulos correspondientes a
pesos, aerodinamica, propulsion y rango) y no olvidar nunca probar cada
modulo y comparar sus resultados con datos de sistemas similares con el
fin de realizar un control de la calidad de las operaciones realizadas por la

simulacion disefada.
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Particularmente, el diagrama N? es una herramienta importante para la
organizacion efectiva del algoritmo general de la simulacién ya que
permite establecer un diagrama de flujo l6gico y eficaz. A su vez, permite
el manejo eficiente de los datos de entrada y de salida de cada uno de los
modulos. 'Y mas aun, reduce el tiempo de la simulacidn pues se pueden
evitar a tiempo los feedbacks (retroalimentacién de datos de salida de
modulos posteriores como datos de entrada hacia mddulos anteriores)

innecesarios.

De igual forma, es sumamente importante la definicion correcta de las
variables que van a influir en la optimizacién, asi como sus rangos de
variacion. lgual importancia tienen las restricciones y los parametros fijos.
Es pues imprescindible realizar un estudio completo acerca del estado del
arte de la aeronave a optimizar pues la confiabilidad de los datos de

entrada garantizara la calidad de los datos de salida de la optimizacion.
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7. RECOMENDACIONES

A continuacion se presentan tres posibles mejoras al procedimiento de
investigacion. Ha de entenderse dichas mejoras como una continuacion a
la propuesta y metodologia planteada en este trabajo y, por lo tanto, a la
ampliacion de este tema dentro de la linea de investigacion que lo

enmarca.

En primer lugar, se recomienda incluir un sub-mddulo adicional al de
aerodinamica en el cual se modele el coeficiente de resistencia al avance
utilizando expresiones matematicas que simulen el comportamiento fisico
de la aeronave. Esto puede conseguirse mediante la utilizacion de una
interfaz para el software que permita la importacion y exportacion de
datos desde y hacia el programa Advanced Aircraft Analisis (AAA). Es
importante establecer esta claridad pues AAA contiene ya los modelos
necesarios para llevar a cabo dicha tarea y por lo tanto se puede utilizar
todas las prestaciones de este programa para unirlo al proceso de
optimizacidén descrito en este trabajo de investigacion. Se debe recordar
que la optimizacion no es un proceso final en si mismo sino que se une
bidireccionalmente con el proceso de disefio, tal como se muestra en la

Figura 7.1.

Esta Figura también muestra otro aspecto importante que se deberia
mejorar. Luego de hacer la optimizacion y maximizar o minimizar el
vector objetivo es interesante recalcular el disefio preliminar de la
aeronave optimizada. Para ello, se recomienda crear una nueva interfaz
con AAA que permita exportar los datos de la optimizacién hacia el
software de disefio con el fin de refinar el disefio de la aeronave en las

disciplinas que no se involucraron en el proceso de optimizacion.
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Figura 7.1 Ubicacion del MDO en el proceso de diseiio

configurator
configuration drawing 9 outer mold line CFD

propulsion

baseline optimized
engine deck design design
performance ——
weights
economics

Fuente:http://ocw.mit.edu/OcwWeb/Aeronautics-and-

Astronautics/index.htm

Finalmente, la optimizacidon se puede refinar aun mas. Para ello, se
recomienda continuar este trabajo de investigacion adicionando a la
metodologia el método de Sequential Quadratic Programming.(SQP).
Esto implica la familiarizacién con las técnicas de optimizacion basadas
en gradientes y la comprension de como funciona cada técnica. Lo ultimo
resulta particularmente importante debido a que se debe analizar
correctamente los resultados de salida del proceso y las causas por las

cuales determinado algoritmo puede fallar.
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En particular, y como se menciono, el disefio de puede optimizar aun mas
utilizando la técnica de gradiente denominada SQP. Esta técnica crea
una aproximacion a la funcidn de Lagrange y aproximaciones lineales a
las restricciones. EIl problema cuadratico se resuelve entonces con el fin
de obtener la direccidn de busqueda y analisis en el espacio de disefio. A
medida que se realiza esto, se actualiza la funciéon de Lagrange cada vez
que se alcanza un nuevo punto de disefio a lo largo de la direccion de

busqueda.
Esta técnica se utiliza ampliamente en las aplicaciones de ingenieria y

actualmente es quiza una de los mejores algoritmos basados en

gradientes con un fuerte sustento tedrico.
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ANEXO A. ESPECIFICACIONES DEL CESSNA 172

El Cessna 172 Skyhawk es un aviobn monomotor de ala alta con
capacidad para 4 personas. El Cessna 172 es el avion mas fabricado de
la historia y probablemente el avidn de entrenamiento mas popular del

mundo.

A.1 HISTORIA DEL DESARROLLO DEL CESSNA 172

Los primeros modelos fabricados fueron entregados en 1956 y se sigue
fabricando, estando la cifra de aparatos fabricados en mas de 35000
unidades hasta 2006. Los principales competidores del Skyhawk han sido

el Piper Cherokee, el Beechcraft Musketeer y el Grumman Cheetah (estos

dos ultimos ya no se fabrican), y ya mas adelante los DA40 Star y
Symphony SA-160.

Los primeros 172 eran practicamente idénticos a los 170, con la misma
forma de popa y las mismas barras altas del tren de aterrizaje, si bien
versiones posteriores incorporaron un tren de aterrizaje revisado, una
parte trasera mas baja y una ventana de popa. Cessna publicitd esta
modificacion como "Omnivision". El desarrollo estructural definitivo,
alcanzado a mediados de los afnos60, consistidé en la cola aun empleada
hoy en dia. El perfil del avion apenas fue modificado desde entonces,
sufriendo sobre todo actualizaciones en la avionica y la motorizacion
incluyendo (sobre todo en 2005) la cabina de cristal Garmin G1000. La
produccion se detuvo a mediados de los 80, pero fue retomada en 1996
con los modelos Cessna 172R y Cessna 172SP de respectivamente 120
kW (160 hp) y 135 kW (180 hp) de potencia.
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Figura A1. Panel de instrumentos de un Cessna 172R

Fuente: http://es.wikipedia.org/wiki/Cessna_172

Los viejos Skyhawks fueron entregados con un motor Continental O-300
de 110 kW (145 hp), mientras que las versiones posteriores montaron
propulsores Lycoming O-360 de 135 kW (180 hp), aunque las versiones
0-320 de 110 0 120 kW son mas comunes. Ademas existen unas cuantas

unidades que montaron motores Franklin de 164 kW (220 hp).

A.2. CESSNA 172RG CUTLASS

Cessna fabricé una version del 172 con tren de aterrizaje retractable
llamada Cutlass 172RG, asi como versiones con flotadores. Ademas, el
172RG montaba una hélice con palas de inclinacién variable y velocidad
constante y motores mas potentes. Ejemplo de ello es la version mas
espartana y militarizada, el Cessna 172E, que fue vendido al Ejército
norteamericano como avion de observacion. Pese al "172" de su nombre,

el 172RG es en realidad una version del Cessna 175.
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A.3. REIMS FR172J Y HAWK XP

El Reims Rocket, denominado FR172J, era fabricado por Reims Aviation
entre finales de los 60 y mediados de los 70 y montaba motores
Continental 10-360D de inyeccion Rolls-Royce y 157 kW (210 hp) de
potencia, asi como una hélice de de velocidad constante. De este modelo
nacio el R172K Hawk XP, producido entre 1977 y 1979 tanto por Cessna
como por Reims, y que montaba motores de inyeccion Continental 10-
360K (posteriormente 10-360KB) rebajados a 145 kW (195 hp) de
potencia al que se incorpord una hélice de velocidad constante y palas de
doble cuchilla. Este avion es capaz de volar a una velocidad de crucero
de 131 nudos, dando un rendimiento similar al Cessna 182. Al igual que el
Cutlass, pese a estar marcados como 172, el R172J y el R172K son

realmente versiones del Cessna 175.

A.4. EVOLUCION

El 172 es descendiente directo del Cessna 170, con la unica diferencia del
tren "triciclo" en lugar del convencional original propio del 170. El Skyhawk
forma parte de una gran familia de aviones Cessna monomotores de ala
alta y tren "triciclo", que va desde el biplaza 150/152 (ya no se fabrica)

hasta el 182 Skylane, el 206 Stationair de 6 plazas y el 208 Caravan

turbohélice de 14 plazas.
Operadores militares

Una variante del C172, el T-41, es empleado como avion de

entrenamiento de la Fuerza Aérea y del Ejército de los Estados Unidos.

A causa de su disefio de ala alta, su estabilidad en vientos de baja
velocidad y su relativamente baja velocidad de entrada en pérdida, el C-

172 es un excelente aparato para operaciones de busqueda y rescate.
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Ademas, la Policia de Fronteras de los Estados Unidos opera una flota
con gran cantidad de C-172, los cuales son utilizados para vigilancia

aérea de la frontera entre México y los Estados Unidos.

Ademas, el Cessna 172 figura en alguna de las flotas de las Fuerzas
Armadas de los siguientes paises: Angola, Arabia Saudi, Bolivia, Chile,
Colombia, Corea del Sur, Ecuador, El Salvador, Filipinas, Francia, Grecia,
Guatemala, Honduras, Indonesia, Irlanda, Liberia, Nicaragua, Pakistan,
Panama, Peru, Reino Unido, Republica Dominicana, Tailandia, Trinidad y

Tobago y Turquia

A.5 ESPECIFICACIONES DEL CESSNA 172R

English  Metric
Cruise * 60%
power at 10,000

ft
time 6.6 hr
range 687nm (1,272 km)

Cruise * 80%

power at 8,000 ft
range 580nm (1,074 km)
time 4.8 hr

Engine: Textron
Lycoming 10-
360-L2A
160 BHP at
2,400 RPM
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Landing

Performance
Ground roll
Total distance

over 50 ft

obstacle

Power Loading

Propeller: 2-
bladed Fixed

Pitch, Diameter

Rate of Climb at

Sea Level

Service Ceiling

Speed

Maximum at sea
level

Cruise, 80%
power at 8,000 ft

Stall Speed, CAS
Flaps up, power
off
Flaps down,

power off

Takeoff

550 ft
1,295 ft

15.3
Ibs/hp

75in

720 fpm

13,500 ft

123 kts

122 kts

51 knots

47 knots
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(168 m)
(395 m)

(6.9 kg/hp)

(1.91 m)

(219 mpm)

(4,115 m)

(228 kph)

(226 kph)

(94 kph)

(87 kph)



Performance
Ground roll 945 ft

Takeoff
Performance

Total distance 1,685 ft
over 50 ft

obstacle
Wing Loading 14 .1
Ibs/sq ft
Baggage Door
Height (front)
Height (rear) 22"
Width 21"
15.3"

Cabin

Height (max)
Length (firewall 48"
to aft baggage

area)
Width 142"
39.5"
Cabin Door
Height (front)
Height (rear) 40.5"
Width (top) 39"
Width (bottom) 32.5"
37"
Overall Height
(max)
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(288 m)

(514 m)

(68.9kg/sgm

0.56 m
0.53 m
0.39m

1.22 m

3.61m
1.00 m

1.03 m
0.99m
0.83m
0.94 m



811"
Overall Length

272"
Wing
Span (overall)
Area 36'1"
174 sq ft
Baggage
Allowance
120 Ibs
Fuel Capacity
Total capacity
Total usable 56.0 gal
Total capacity 53.0 gal
each tank
Total usable 28.0 gal

capacity each tank
26.5 gal

Landing Weight
Normal category
Utility category 2,450 Ibs
2,100 Ibs
Maximum  Useful
Load
Normal category
Utility category 818 Ibs
468 Ibs
Oil Capacity
Sump
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272m

8.28 m

11.00 m
16.2sqm

54 kg

212 liters

200.6
liters

106 liters

100.3

liters

1,111 kg
953 kg

371 kg
212 kg



Total capacity

Ramp Weight
Normal category

Utility category

Standard Empty
Weight

Normal category

Takeoff Weight
Normal category

Utility category

8 qgts
9 qts

2,457 Ibs
2,107 Ibs

1,639 Ibs

2,450 Ibs
2,100 Ibs
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7.6 liters
8.5 liters

1,115 kg
956 kg

743 kg

1,111 kg
953 kg



ANEXO B. MANUAL DEL USUARIO DEL PROGRAMA SOGA
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