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RESUMEN -'-"==='--'-------- ------------------------ --- ---- ------

Qu,-ante el mes de abril de 1996, se llevó a cabo en Los Angeles. Cahforn1a, la 

competencia llan1ad;¡ 1f196 Aero Des1gn West Con1petrt1on. en la CLJéll la Facultad de 

lngenierla de la U111vers1d;Jd Nacional Autónoma de México participó con un equrpo de 

cinco estudiantes de lngenieria Mecéin1ca, b<lJO l<-l supervisión de 1<1 M en C_ Ma1g;u1ta 

NaVarrele Montesinos. en fa cu;il se presento el d1se(10 dü un <1eron1odelo y ¡¡s1sti0ron a 

esta competencia 

Se presenta el d1ser'in construcción y prueb<is rt0 drcllo ~H~1on1odelo de c;-irqé1. cuya áre<'l 

total proyectada. potcncr<l del n1otor y rontpnr>c-Jnr de C(irq;~ Pst<:'ln ¡11~dele1rn111éldos 

El área proyectod;-1 en plélnt:l del acrornodPln no dphe ser rn;-iy0r el 1 ::ion1n (0 77:-im:'), PI 

1notor es de la rn~líc~'I l~&U ele O 60 111 y no dotJe S•:)1 modif1c(:¡do en ninguna de sus 

partes o utilizar dis¡oos11!vos qlH.' éllJnH'.'nlen su pofenc1<l, el cornhusl1ble lo sum1r11sl1,1n los 

jueces en el carnpo de vuelo. l~s rneclrd;is del ::irc:-l dc'I contenedor son d<~ 6 x 10 x 5 [1nJ 

y el peso muerto rnirwno rl car~a1 par..-1 r>ndPr ;is1st11 ;i f3 co111f)C'ltc>11c1.?1 son fHb, la 

distancia de dc>Spr"gue ltl<'lX!/ll."I ~:;011 f> ln1 y d" ~lfC'lfl;•M¡e 122tl1 

El disefio se has;¡ (.'!1 !;1s es.pi->r.if1c.lc1onPS rC>r::urr;1¡,; y l."l ir1f1~1.--.slrur;tur;1 con que 

cuenta p;¡ra este proyi:clc• 



Para la compelencia SAE 1996 J\ERO DESIGN WEST COMPETITION se elaboró lo 

siguienle: 

a) Un trabajo escrito de 25 cuartillas, en 1c_homa Inglés 

b) Una presentación or.:ll de 1 O rr1inulos, en idioma Inglés 

e) Planos del aeromodnlo 

d) Pruebas de vuelo con carga 

En esta obra se descnbt"? el desarrollo a detalle cJel proyecto, se hacen recomendaciones 

y se presentan los pinnas y programas utilizados para los cálculos 



ORGANIZACION DE LA TESIS 

La tesis se divide en 7 capítulos en los cuales se presenta el diseño aerodinám1co. 

manufactura de las alas. fuselaje y empena1e. diseño del tren de atemzaJe y su 

manufactura, pruebas al aeromodelo. costo del proyecto conclusiones y 

recornendac1ones. En !a rntroducc1on. se hace una breve descnpc1on del problema. las 

cons1oerac1ones y antecedentes 

En el primer capitulo "Seleccron del Peml <3erod1nam1co para el Ata' se plantean las 

propiedades aerodmam1cas de los perfiles y .an base a esto se!ecc1onar et adecuado 

para las condic1ones de la competencia 

En el segundo capitulo ''F!u10 rncomores1bfe en el ala :1nit.:l'' :;e analiza el perfrl 

selecc1onado en el capitulo antenor. considerado ahora corno ala de envergadura firnta 

El tercer capitulo .. Confrgurac1on general" se 1¿f1ere 3 !as distancias relativas entre 

centros aerod1nam1cos con el centro de gravedad y dE:mas fuer::as 3 !as que SE! 

encuentra su1e10 e1 3eromodelo. se ae-terrnrnD en .su tota11dad :os u1spos;t1-...os que 

conforman el ata y empenaie testaotltzadores honzontal y venical) '! se obtiene tamb1en 

la distancia de aespegue. 

El cuarto caprtulo 'M.:inuf.:;ctura del . .c;cromoaelo S<3 det:JH3n 13 m3nui:lctura del .:::i!a 

fuselaje y empena¡e. y se realiza un c;:i!cu!o de !3 bnse del fuse!aJe. que es ae matenal 

compuesto. con un p<3quete ae anal1s1s estruc:ur::>! que ut1l1;:3 el concepto de elemento 

finito 

El quinto capitulo ·Tren je aternz.:i1e · 1...iescnbe t?i diseno ·¡ rn.:Jnufactura del tren de 

atemzaJe y la 1mportanc1a de este e!en1ento en ei desernoeño Ce! cieromodelo 

El sexto c3p1tufo :='ri_;eb3s :il :J:?rC'moce!c SL·br.~~'.:t C!lquros .:::iscectcs :rr:::ort;:-:intes 

previos a la prueba de vuelo. para me1oror e1 deserr1per1o del .:J.erornodelo . .:JS1 S:;)rno una 

vez que vuera. re311:::3r 3Justes / r-2qres:::ir segLin el d:3gram.n ·::e rre1oco1oq1a de diseño. a 

la configuracion de diseño. siendo t::!Ste un procc:so Ce rctro.::::i::1r..ent.:ic;on 

El sept1mo capitulo es el costo del proyec:.o Se •.::cns1ceran .,,¡ cesto Ge t11atenaJes y 

as1stenc1a a la ccrnoerenc13 

Postenormen1e se hacen conclus1ones y recomend.:ic:cnes par.3 me1cr::i.r el diseño. Por 

Ultimo se encuentran las b1bfiografias y referencias y se inciuye et reporte enviado a la 

competencia. En el apendice se presentan los programas etaoorados que se utilizan en 

distir.tas etapas r:i.:ir<:i 1.:i re.:.lll.;::3c1ón del prcyecto y los pl.:Jr.os == la c-:::>r.figuración final del 

aeromodelo 



INTRODUCCIÓN 

Las competencias que organiza la Sociedad de Ingenieros Automotnces (SAE) da Ja 

oportunidad a los estudiantes ae ~ocas las un1vers1aades de pamc1oar en la elaoorac1on 

de prototipos con el fin de aphcar sus conoc1m1entos aaquindos en el campo de la 

lngen1eria. en un proyecto real lmplic1to en este concurso. 135 que el estudiante de 

aprenda a interactuar con ¿stud1antes de diferentes nacionalrdades y tamb1en a 

intercambiar rdeas y conceptos para su desarrollo corno profesional 

La Facultad de !ngenren3 empe::::::o 3 participar en est3S c::irn~2ten"::::::is en el concurso de 

Abnl de 1994 Dicho aeromode!o p.-:irt1crpo como et equipo numero ..i.g Los integrantes 

de este eauipo fueron cinco estudiantes de esta F.::icultaa ¡ solo logr.::iron 1r d !a 

competencia tres. con un asesor. dado los recursos con los que se contaba. Los pocos 

recursos que se lograron 1untar fueron ']r.:lc13s 3 :a Fac:....i.tac: ,~e !ngen1ena. vía la 

Coordinacron de tng. Mecanic.3. Posterrormente s1gU1eron tr.:::?t>a¡LJndo en el Instituto de 

lngen1ena con el mismo moae10 nac:enao prueoas con cor.-,;:.ras de video. oorenrendo 

1magenes aereas 

En abnl de 1995 se C:1se(10 otro :3erorncdelo oar.:J 3s1stir a ~:3 :cmp~?iencr.::J. Ge ese _;ifio 

Este aeromodetc solo part1c100 -:n las ;:inrneras c"?taoas ~~·I ·:o:H.::..JrS:J ·,'a ·iue por ·10 

contar con recursos sufrc1entes ·21 '2Qu1po que !o desurr:::~io r'a r;udo .3S1st1r 3 la 

competencia. 

En 1996 un equioo conformado oor cincQ estudiantes ce '.a. ~.:3cu1t::;.d .::ie 1nqen1en:::i oe 1a 

UNAM desarrollo un tercer aeromode!o par;:i particrwar en la ccmoetenc1.'.l como el equ100 

numero 13 !a cual se !!evo 3 cabo c-n !....es r\nge1es C:allfcrn•::i '-!uran!A ¿.¡ n:es de Mbrll 

con recursos proo1os. 

Cace mencionar que la mavcna -~e los ~qu1oos ..J·2 C.:ir.3ca ,, ::=st3dos L!n1cos c:..ientar. 

participan en el proyecto. ccn dos o :res asesores. :.Jn p!lcto ~' e! 3poyo de '.tanas 

compañias para los gastos del aeromodelo y de log1stica. Es muy d1fíc1I en México que 

las compañías apoyen este tipo de proyectos, ya que uou1 no existe la filosofia de 

cooperación entre !ndustna-Un1vers1dad a nivel estud1<::Jntes 



Como preparación para el diseño del modelo. el equipo curso con Ja asesora del 

proyecto una matena llamada. Temas Selectos de Diseño y Manufactura. Además se 

cursó el Semtnano de Tesis. siguiendo el mismo programa. Aquí se vieron las bases del 

diseño de aeromodelos y la manufactura de matenales compuestos. Finalmente se 

eligieron los parámetros de diseño para el aeromodelo 

OBJETIVOS 

El pnncipal Objetivo de participar en el concurso de aerod1seño SAE es desarrollar un 

aeromodeto radiocontrofado. capaz de transportar peso muerto. Esto se enfoca al 

diseño de aeromode'os que puedan efectuar tareas especificas. como el caso de la 

Percepción Remota. Se descnbe en un d1<Jgrama de bloques !a secuencia seguida para 

el diseño. 

METODCLCGii· 

ANTE..::EDENTES 

Invt~sc1ga.;<on 

DISENO CONCEPTUAL 

Oescnpc1on de+ probiefT'a 

·i· 
CONFIGURACJON DE DISENO 

Posibles ccnf1gurac1ont>s 

(lnterpret:icrón ce res1.;1toac:.1 

DISENO DE OET ~'\LLE 

Elaborac1on co planos 

CONSTRUCCION 

PRU=.SAS Y EVALUACIÓN 



DESCRIPCION DEL PROBLEMA 

La competencia SAE Aero Des1gn 'vVest Compeution consiste en el desarrollo de un 

aeromodelo que sea capaz de cargar el mayor peso mueno posible. dentro de un 

espacio predeterrmnado, ternendo restnng1do el area total proyectada en planta y el tipo 

de motor a utilizar. La cahficacion depende de cuatr::l aspectos: 

a) Un traba¡o escnto no m3yor de 25 cuartillas 

b) Una presentación oral de 10 minutos. 

e) Planos del aeromodelo 

d) Pruebas de vuelo 

En el trabajo escnto se incluyen los fundamentos aerodinarn1cos y estructurales del 

aeromodelo Aquí se presentan las ecuac1oncs que sirven para detenn1nar la 

configuración final Se ,cresenta tarnb1en una Qr;,; 1C3 Ce cargq maxima contra altura 

refenaa al nivel det 1nar D1cna carta es importante pcrque en e!la se puede ver la 

predicción de la carga maxnna que se pretende lograr en la competencia de vuelo. 

La presentación oral consiste en la exposición de d!cho traba¡o y expt1coc1ón de la 

metodo\ogia para el diseño del modelo 

Los planos presentan un formato predeterminado y c:on elles los ;ueces venfican las 

dimensiones del aeromodelo 

La prueba de vueio cor:s1ste en que el aerornoae10 cespegue en una d1s1anc1a menor a 

61 metros y atemce en la misma direcc1on en la que despega, teniendo por reglamento 

menos 120 metros para hacerte L~1 carc;a mirnrn.::J para C31!ftc::ir son 8 libras. 

posten •. xmente hQy un .r<ten¡o p3ra eievo.r el n;a,..irr.o ~Jt-so C31C:..J1aco p3ra c~1rnp11r la con 

la predicción de carga y obtener el max1mo número de ountos No irnport:.J. \:.J. altura rn el 

patrón que siga el modelo en su vuelo Se tiene que atern::ar con le::; mismo elementos 

con que se despega y s1 se pierde alguna pieza. et 'Jue!o es no 'Ja\ido Los puntos 

otorgados en esta etapa de competenc10 son directamente proporc1ona1es al peso que 

cargue el aeromode!o .:...dernas se otorgan ounto.c; pxtr3 oor 13 crec1cc1on correct:J de la 

carga maxtmo.. 

En ta competencia se hace reconoc1m1ento al me1or d1sef'lo. el modelo que logre la 

máxima carga y al ganador de las cuatro etaoas de comoetencia. 

Considerando los eierr..;-ntcs de los cuales cons;s~e la ca•11pere:nc;a. se piantean los 

necesidades que debe sat:sfacer el modelo y se selec.::;on;;;n los par;:i,rnetros de diseña. 



Para el diseño se consideran los s1gu1entes parametros y se enlistan a continuación en 

orden de 1mportanc1a: 

1. Cons1derac:ón c!e restncc1ones !are= meter. 3re3 ':1e c3rga e!c ¡ 

2. La búsqueda o desarrollo de un perfil de alta sustentación para operar a bajos 

números de Reynolds. 

3 Fonna aerodinámica del ~use!a¡e (restnng1da p':lr ~I area oroyectadal. 

4. Ajuste de la estructura del fusela1e a la aerod1nam1ca (diseño de la estructura) 

5. Selección del perfil adecuado para el estabilizador y timón. 

6. El uso de materiales ligeros y resistentes 

Como sabemos. el desarrollo de un perfil nuevo es un proolema muy compleJO. y debido 

a la poca expenenc1a con que cont3n10:;; . .._~s~u soluc1on 8St.'.l fuer3 del CbJetivo, ya que 

aunque es necesano el :=esarrol!o :!e un oertil oara ias c:;:,nd1c1ones ~soecificas de 

búsqueaa en b101;c..:gr'.:lf1a ae ,Jen.1e3 prouad0s p.:.r.:l .:i:i, .... s nurn<::::-os ae ~eyno1as 

Para e1lo se buscaron los perfiles que tuv1eron lo~ maxunos coeficientes dt:= sustentacion. 

para despues ~r eliminando !os ae numeres de Reynolds su¡::ienores Cll de nuestra 

velocidad Ce operacio:i. Se el1g10 t1riG.1011.ancs uno ae ellos e! ,;e ~':'1as 3tta sL:stentac1on 

para las cona1c1ones Ce fa ccrn;:::etenc1c:::l 

El s1gu1ente paso consiste 8n as1gn3r el :.ire-a pa.r.:J !as Ciferentcs superficies de control y 

el resro ae1 aerorr1oae10 t.aias. ~use1aie-. <:!.::>~.::;c.,u=.ac~r. ~ren ce atern:::aje y s1 .. :;:nc1aaor;, 

para después tratar de mcorporar la ~stn.Jctura sin mod1f1car la forma aerod1nam1ca 

considerablemente 

la configuracion de coi a en ··T · 

Cabe mencionar tamb1en. que oara todo !o antenor. se han c=nsiderado los matenales a 

utilizar y la est1mac1on de su costo 



CAPiTULO 1 

SELECCIÓN DEL PERFIL AERODINÁMICO PARA EL ALA. 

1.1 Introducción 

Desde pnnc1p1os del siglo veinte los metodos de la h1drod1námica clé3.s1ca se han aplicado 

para el analisis de los pertiles aerod1narn1cos. siendo posible predecir matemáticamente 

las caracterist1c;:;)s de sustentación de ciertas formas de perfiles, aunque cada fonna 

requiere de un tratamiento matematico, que dada su complejidad no representa la 

manera óptima para conocer las caractenst1cas de un perfil, por lo que se desarrollan 

métodos expenmentales gu1Ados por la teoriu para determinar las caracteristicas de 

perfiles con fom1as arb1tr;:mas 

Las múll1ples tareas que desempeñan las 3eronaves. !leva1 on al desarrollo de vanas 

familias de pertdes . .:::icorde:3 a 135 c.:iracterist1c.:Js que ..jesemper'ian y quQ d1ct2n su 

diseño. Los cambios en las vanabtes geometncas. afectan tas C<:Jractensticas 

aerodinarn1cas, como la sustentac1on. arrastre y momento que se encuentran en función 

del ángulo de at3que. Por otro lado. par::i obtener una relación alta de peso/área. se 

requiere del diseño de un perfil aerodinam1co co;1 un coeficiente de sustent.:lc:on grande. 

1.2 Caracteristicas del perfil acrodinamico. 

Las caractensucas que oescnoen un pen·11 1as pacemos consice-rar 8n dos; las 

geométncas. y los pararnetros f1s1cos asociados a esa geometria al circul;::ir una comente 

de fluido. 

Las constarites geornetncos qi...e aescnb.::n un pt::rTd C-"Jn·,...¿,;-ic:ono1. ::.en .;:is s:;;u1..:;r:~es 

Borde de ataque. borde de salida. \inea de cul\/atura promedio, cuerda. curvatura 

máximo z.:: de la cuerda a la línea de curvatura promedio. distancia del borde de ataque 

al punto de curvatura max1mo Xc. espesor max1mo del perfil t...,.,.. y su distancia al borde de 

ataque, radio de curvatura del borde de ataque r 0 , y et angulo entre la superficie supenor 

y la inferior en et borde de salida (Fig 1 1) 
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Fig_ 1_ 1 Vanablas geornetncas importantes da un pert1f 

El borde de ataque (B.A.) es el punto que entra pnmero en contacto con la comente 

imperturbada U- , por lo que divide el flu10. al estar torrnado por la intersección de la 

curva supenor y ta infenor se caracten;::.:i. por tt~ner un radio de curvatura que se forTna 

entre éstas dos superficies. y descnben una sola curva. Aqu1 se forma un punto de 

estancamiento. el cual co1nc1de con un extremo de la cuerda del perfil o longitud 

característica, esta se traza hasta el otro extremo del perfü .en la 1ntersecc1on de las 

curvas o el borde de salida. 

El ángulo entre la comente no perturbada y la cuerda se denomina angulo de ataque 11 .. 

Cuando la cuerdo C:el pertil se encuentra paralela a las lineas de cornente. el angulo de 

ataque es cero. incrementando su v3!or conforme rotQmos la cuerda del perfil. El 

incremento sera positivo s1 se gira en sentido :::e las manecillas del reloJ, y negativo en 

sentido opuesto 

La sustentacron L. el arrastre O y el momento M vanan con este o.ngulo. asi como el 

coeficiente de momento e,.,, 

En perfiles s1metncos cuando el angulo de ataque es cero la sustentac:on es nula y solo 

se incrementa al modificar la geometría. :=sto es . .::;.:Jmbiando el 3nguio de ataque del 

perfil o agregondo aisoos1t1vos que articulan :J desplazan el boro~ de ::itaaue o el de 

salida. cambiando as1 su si.-11etria 'J oor tanto sus carac!er 1:,;t1C3s ;::ierod;nam1co::> 

A d1ferenc1a de los perfiles s1metncos, los ·10 s1metncos presentan curvaturos .::uyo 

espejo r,acta cuolq:...i:er ~3CO de la :::uerda rcrr:ce 1:i conc1c:on <::e :;1rr-e!rt3 ;:>ar •o tanto las 

curvas que lo forman tienen ecuaciones c1st1ntos. Los perfiles no s11netricos presentan 

sustentación con angulo de at<3que cero dependiendo de su curvatura promedio ya sea 

grande o pequ<;ña. teniendo incluso sustentac1on a angulos de ataque negativos s1 la 

cur.i-atLlf<J es pos1t1va. Se define l:;i linea ce cero sustentacron, a !3 linea que se traza 
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desde el borde de salida en dirección paralela al ángulo de ataque de cero sustentación 

(dónde et coeficiente de sustentación vale cero). (Fig. 1.2). 

u, 

Fig. 1.2 Onantac1on da coro sustentación 

El problema fundamental en la teoria de perfiles consiste en determinar la circulación 

total como función de la forma del perfil y el angulo de atacue (a.) de la comente 

incidente. La circulación se define como la integral de línea del producto V•ds tomada a 

lo largo de una curva cerrada que encrerra el ongeri es aec.r· 

l-"=}1--ds. s1 r·~11 hay sustentac1on y s1 ¡ _,¡ no hay sustentac1on 

La integral de linea de una ~unc1on alrededor de l'<la c:...ir,,ra cerroda. se llama· circulación 

de la función alrededor de ta curva cerrada 

Para este efecto pueden ex1strr 1nfirnd3.d de soluciones. cada una de ellas 

correspondi~ntes a un valor de circulac10n. pero solo una simula debidamente al flujo 

real alrededor de un perf'l, como e1emplo se muestran tres ,,soluc1ones)> para la comente 

alrededor de un perfil que son m.3temat1c.:J.mentt"'- ::iceota.blt!s con vaiores pequeños (a). 

grandes (b). y rrecics ,e\. =" ro c::-ci..:l:;:;c:cn :c~:::i1 1.F:g -: _3) C·1 2ste C.;:?so ta so!uc1on 

correcta es la (C) donde Jos flu1os suoenor e infenor se encuentrün y abardorian el borde 

de salida suavemente. Si '21 borde de salida es ligeramente redondeado allí habra un 

punto de remi:>.nso. S1 el borae de salida ~s agudo. como en la maycna de los pertdes 

las veloc1daaes del fluido en !a::. superficies supenor e 1nfenor son iguales al .:ibandonar 

al perfil. 
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::=::: ~-. • ---_-- ::_ 
--·--- ~ ---- -- --- . -- -

Fig. i.3. La ccnc1c1on ce r<~n3 ::,1mul~ ce t-=ir~-;i .-::iorcc1a:::i2 e1 flUJO a1red1..~or ::e un perfil 

(a) c1rcu1ac1on menor ae 'ª r..;.cesari.:i ·.>I ~un:o ;.:::,~ ~·2n-~;::·n~o pos1cr1or est;::i en 1a superficie suoenor. 

(bl c1rcu1ac1on el(Ceszva. <'!!punto O!! !err.-::in<c.o po~t.:r1or ·:st:.i en :.:i supen1c1e interior: 1c1 circulac1on correcta 

que representa La cona1c1;::,n ce ><,u:t.J. 1rnti11c.-J <1UL' L""l -:-:.::rra•ntL" ~1DandonJ ~I ~orae oe sauda suavemente 

Este razonamiento f1s1co proporciona el valor apropiado de la circu\ac1án y se atnbuye 

generalmente a •,y M Kutta. de ah1 el nombre de cona.1c1ón de Kutta. Esto es imoortante 

ya que too3s las :=on3s ..:!e ser.-:les t.ni!1::~n !.:::J ,:::-nd:::::cn ce Kurt.:3. q'.J~ concuerda con los 

expenmentos y oue es importante tomar e:n ::uenta p<3ru la mQnufactura oel ala. Para 

encontrar el valor cioroc1aco de circulac;on cue satisfago •'a cor.aic:on ae Kutta se utiliza 

Ja te~na de Ja noia ce '.'Ort;ces que se e-xci1c.:::! crevemenre w cont:nu:Jc;én 

1. 3 Teori:i de !:i hOJ;J ce •1orticcs 

En la teoría de perfiles utilizando la no1.:i ae vortices . .si penil es reemplazaoo por una 

linea de curvatura promedio y el patrón de flu10 es representado por una serie de vort1ces 

superpuestos a esta linea. a¡ustando su fuerza se con·.11erte en una linea de comente del 

flujo. El patrón Ce velcc¡dad entonces. se compone ce una cornen!e uniforme mas et 
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campo inducido por los vó/'11ces. y por estar a lo largo de toda la línea de curvatura se le 

denomina ho1a de vort1ces. 

Aparentemente la c1rculac1ón alrededor de la ho1a de vortJces es simplemente Ja fuerza 

total de fa hoja, sin embargo. tiene que encontrarse una fuerza adecuada de los vórtices 

para transformar drcha no1a en una linea de corriente de fluJO. as1 el campo 1nduc1do por 

la hoja es combinado con una comente uniforme. La crrculación alrededor del cuerpo es 

regida por la cond1c1on de Kutta. Jo cual significa que no puede haber discont1nu1dad de 

veloc:dades en el borde de salida En tenninos de la d1stnbuc1on de ·. ort1ccs a lo largo de 

la linea de curvatura promedio. la cond1c1ón de 1-<utta fi_in la magnnud de Ja vort1crdad en 

P.l borde de salida en cero. Es as1. como la cond1c1on de Kutta elimina la dificultad de una 

velocidad infinita en el borde de salida de !a hoja de vort1ccs. En resumen, se puede 

decir que la resultante de la comente uniforme y el c.=:¡mpo 1nduc1do por la hOJa de 

vórt!Ces satisf.:-ce Ja cont1nui'..ic:·""! e ·rror~cronal1d;::id v ··~r::: 1 :r valor en i:1 inf•n1to 1g· iaJ a ra 

r:crT'ente uniforme. Un.u y 5::Jic wna di~tnwu,.:1on :ie ·or.ice:..· S:=! comb.:ia c.:::.-; la cc..me.,te 

un1torm~ para hacer ~a hoJa ae vortrces un::i linea de comente 

La magnrtud total de 13 hoJa se fi¡a por Ja ccnd1c1on de Kutta 

(1) 

TE : Borde de salida 

Para encontrar Ja resultante de l<:l comente uniforme y la velocidad inducida por la hOJa 

de vórtices paralela a J;:i t1oia. !os cc.mponentes normales de la comente uniforme y de la 

veioc1dad inducida deben sumar cero 

La componente de ve!ocrd;Jd 1nduc1da por 1os vort1cos es la s1gurente: 

.'- I 
-- 1.·., - _\. 

(2) 

La componente de la comente 1mperturbada normal a la 'irea de curvatura promedio 

está dada por ; 

(J.- \ ' 
1 ·.,, = r· ,_a - 1,_c/.~·./, j (3) 



La suma de las ecuaciones antencres debe sumar cero para poder representar a la linea 

de curvatura promedio y los vórtices como una linea de comente. 

(4) 

La condick:in de frontera del perfil correspondiente a la ecuación 4 queda como : 

(5) 

Esta ecuación repre::.ent3 ia con-:j1cion de flu¡o normal cero a Ja linea de curvatura 

promedio. La cond1c1ón se aphca con referencia al e1e x. 

Esta técnica se conoce como Ja aprox11nac1on aeJ a1a plana y es usada en la teoria dei 

ala fin:ta y en el desarrollo ce 13 teoría p;=ira el ala supersonica. 

1.4 Propiedades del r>erfil sirnctrico. 

La d1stnbuc1on que saustace 1as ecu3c1ones : y 5 se encontraran pnmeramente para el 

caso en que dz:dx=O Este corresponoe at de un pert1I s1metnco en donde la cueraa o 

linea de cuerda y la linea üc curvatura promedio son co1nc1dentes. Es conveniente 

cambiar las coordenaaas deianao que 

. , i ~ - Cl ,_,, i 1 (61 

dónde e es la cueída del perfil tJ es la vanable indeoend1ente y H0 corresponde a Xo. Las 

ccndic1ones R satisfacer son de la ec. 1 y 5 

.,¡_7)--:: tJ 

·~!-- J.,' ;'sen tiffl .. 1 _ 
__ cos O - ~os O.) 

(7) 

La distribución --,J que satisface las ecuaciones antenores es, 
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(8) 

Las propiedades fisicas mas importantes asociadas al perfil son: coeficiente de 

sustentación C1.., coeficiente de arrastre C 0 , coefíc1ente de momento Cm. cet 1tro 

aerodinám1co AC. y centro de presiones CP, tomadas como función del angulo de 

ataque a.. 

Una forma p3ra determinar 1a sustentac1on en peri1!es s1metncos es a partir del 

coeficiente ad1mens1onal oe presión -je 12'5 superficies supenor e infenor. La sustentación 

es la integral de la ,j1ferenc1a de presiones ¿xtend1da a toda \a longitud del perfil. y 

debido a que la sustentac1on es ."3 ~qu1valF!nte de • .. Hl s1s!0ma de c.:trgas de pres1on ... 1ue 

actUan sobre el oerfil, ong1nan un momento íqu.o: da lugLir ::il cobeceo que ouede ser 

anulado por el ¿5t.3b1l1z:3dor'. e?! cu2! ,_;:;s 1.3 1nteqral de \r.:'.)s •ncrement:::>s de pr.=<sión por 

!a :!'.sta~ca. 3 !o 12.-ºc ce toC-:i el perfil. c!efiniP •de una ·1ueva V8rtaole ta cual es el 

coefic1ente de ;nomento. De esta forrrta determin;:;mo:::. el momento del peri1I 

Lo antenor se Ilustra a continuac1on. 

La sustentac1or. por unidad de area para un cierto punto esta daaa por· 

_\17 =/-,,.y 

De la ec.5 en términos <ie x. ·1 queda. 

El problema principal de la teoría de perfiles es entonces encentrar una distnbuc1ón 

gama que satisfaga la condición de Kutta. En te..ctcs avanzados se dan los detalles del 

ca1cu:o. \ Raf. "':) 

De aqu1, que la sustentación por urnaad de cuerda es 

L = J _\pdc = pl·-. J :_.'L/x 

que sustituyendo:' y haciendo un cambio de vanable. se tiene. 
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Se obtiene un parámetro adimens1onal dividiendo L entre la presión dinámica por fa 

cuerda, éste es el coeficiente de sustentación de Ja sección definido como: 

</ ,C 

Evaluando Ja integral y simplificando se llega ¿_.J: 

(9) 

Este resultado se aplica solo .:::i oerfiles s1metncos y el método utilizado se denomina 

teoría de pert.íes delgados. es dec¡r e1 c.:iericze: He de .>ustentac1on para pen1Jes 

.0::1mét.,cos es directarr.entE: ¡.:-roporczon.::Jf al angL.:!C" de ataque. Asi. cuando el angulo de 

ataque es cero. el caefrcJente de sustent3c1ón es cero. El momento de la sustentación 

respecto al borae de ataoue del perfil se obtiene por 

1 f -- -), \¡J\"lfr 

El momento de encabntam1ento se toma como pos1t1vo en el sentido de las manecillas 

(Fig 1.4). Se define el coefrcrente de momento de la sección como CmLE= Mt.e, q.,.c::, por 

Jo que el valor del coeficiente de momento secc1cna1 as. 

Fig. 1.4. Sistema de carga en un perfil. 

o. en términos del coeficiente de sustentación, 
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e, 
( ...... ,..,, 

~ 
(10) 

El centro de presión (CP) de una fuerza se define como el punto dónde el momento 

vale cero, si cons1deramos la sustentación concentrada en ese punto. su momento 

balancearia el momento de encabntado que se crea en el borde de ataque Mu:. 

Entonces. 

ML.e.+LXcp==O 

y usanc!o las ecuaciones 9 y 1 O tenemos que. 

para cualquier angulo de ataque. 

Las caracterisucas de sustentac1on se han determinado por completo. resumiendo para 

el perfil s1métnco· 

1. El coeficiente de sustentación de fa seccion es directamente proporc1onal al ángulo de 

ataque geometnco y es igual a cero cuando el angulo de ataque es cero. 

2. La pena1ente ae !a ;;ustentac:on m 0 es 1gua1 a 2:-:: 

3. El centro de presión se encuentra ;:i un cuarto de !a cuerd.::J oar3 todos los valores del 

coef1c1ente de sustent::ic16n 

1.5 Distribución de verticidad par:::i el perfil con curvatura. 

El metoao oara determinar !as ;::iro:::1ed.3des Ge un r:;er.':! con CLJr.r.::JtUí3 es esenc:almente 

el m1sr.io que el de perfiles s1metnccs Sin ¿rn~argo d1Ch.::JS prco1edades dependen de la 

forma de ta linea de cur.'atura promedio, por !o aue. los calculas son mas comple1os. Las 

especial. Ctra ve::: e1 problema central es encontrar la distnbucion que suusfaga .as 

ecuaciones 1 y 4. 

S:.• ~tic ......,3s •r"f""'ccrt31'"'~e ~ue se realiz3 consiste en reescnb1r las ecuaciones 1 y A 

usando la tr3nsform.3c1on 



Las ecs. 1 y 4 quedan 

x=+d1-cos8) 

.. ;:-:17") =o 
y st=n de/{) 

..:ostl - costJ0 
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(11) 

La distribución ·1 que satisface la Ec.5 se representan como la suma de dos partes: una 

parte involucra ia forma de la linea de curvatura promedio y el angulo Ce ataque. y tiene 

la forma de la d1stnbu-=:1ó:i qamma para el perfil geométnr:o como en la Ec.8. Esta parte 

se escnbe como 

1 -..:os.O 
.! 

.:>en ti 

A 0 =•-:L cuando el perfil es s1metrico. est.o es cuando. dz.:dx = O. La otra parte de la 

distnbucion -.' depende sclo de la f:irma ae la linea de curvatura promedio esta parte se 

expresa como una sene de founer. y tiene la forma. 

:.: • -.;;;;;-- . :., $l!l1.Jlf~ 
- ' 

que representa la contnbuc1on de la curvatura. 

Entonces la drstnbuc1on ., total es la suma ae las cos panes por to cual . 

. l, 1 -- ...:osO - ~ -.l --cn111} 
-..en rJ -; · ~ 

(12) 

Cuando 0"0:"11 • ..,,,i oara ::::::::::s :es .'.:i!cres ::.::e :es :::::::ef;c:e~:es: ~ntcr.ces se satisface la Ec. 

11. 

Para encontrar los valores de Ao y An que hacen que la Ec.12 satisfaga la Ec.11. 
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J...f-r A 0 (J+cos8) dB+_.!_f..-~A.,s~n11Bsen8 dt} =a-(d:') 
.:ro cosB-cosB0 ~T ª-:;:::¡" cosB-costJ0 laX..1

0 

Después de realizar las integrales y arreglando terminas. ra Eq. 13 queda, 

J.- " 
;; =(a - .-10 ).,.. ~A .. cos11(} 

(13) 

(14) 

Los coeficientes Ao y An deben satisfacer a la ecuación 14, si la Eq.12 representa la 

distribución y que satisface la condición de flUJO paralelo a la linea de curvatura 

promedio. 

Los valores Ao y An se escnben directamente como, 

(15) y (16) 

Las Ecs. 12, 15 y 16 determinan ra distnbucrón: del perfil con ci..rvatura en términos del 

angulo de ataque y la forrna del perfil. Para curvatura cero A 0 = a. y An = O. La Eq.12 

quedan; 

Propiedades del perfil asimétrico (CURVATURA) 

La sustentación y el coetic1ente de momento para el perfil con curvatura se encuentran 

de la misma manera qua el del perfil s1métnco. 

c. =-·-r~J...-
- '/.1J.: o 

1 
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dónde ~pes igual a pV-;"f, gamma es igual a la distribución de vórtices para el perfil con 

curvatura Eq.12. 

Después de evaluar tas ;ntegraies. la sustentación y el coefic:ente de momento c;uedan · 

El coeficiente de momento en t&rrn1nws del coef1c1ente de sustentación es: 

(17) 

El -.::e.,trc de: ':';-~s. :in :;•..:i 1r.~::: 1 •z:-i --:!e•ras ·-:!el bcrr!•~ ~e r::r~~t.:":! y c;e er::uent:-a, dividiendo et 

momento respec~o ae1 oorae ae ar.:..::1..e y 3 susre'ltac:o;i: 

::;:-~-=-~ 
-' 

(18) 

De la ecuación 16, se puede ver qi..:e A 1 y A 2 son Independientes del árn;;;u!o de ataque 

Dependen solo de !a forma de la linea de curvatura promedio. En la Eq.18 vemos como 

el centro de presion vana conforme el coeficiente de sustentación varie. La línea de 

acción de la sustentación as1 como su magnitud. c.=mb1ara para cada angulo de ataque. 

Se ~bser.ta de !a ~-= : 7 ~ue si ~I sistema de carga se traslada a un o unto detras del 

borde de ataque a una distancia igual al 25 porc1ento de Ja cuerda. el coef1c1ente de 

momento en este punto sera 1ndeoend1ente del angulo de ataoue 

=l.'.. ·-= j- .--:-( .i. . l. 

Se muestra en la Fig. 1.5 sistemas oe carga equivalente para las tres localidades. el 

borde de ataque {L.E.), el centro aerodinámico. y el centro de presion. Nótese que el 

(2) tv1c;> =O. pero la local1::ación Ce CP = ML!! L puede cambiar entre =:.Y: según cambie la 

sus~:=ntac:on. 
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--~--~---·-------
·- -------__ :._~ 

----4-------.a.- - ---------
!.' l.' L' 

Fig. 1.5. Sistemas de carga equivalentes en el borde de ataque. el centro aerodinámico 

(ca) y el centro de presión (cp). 

El sistema de cargas se forma comúnmente por una fuerza de sustentación resultante y 

un momento constante actuando a un punto a tras del borde de ataque situado a 1 /4 de 

la cuerda. El punto respecto al cual. el coeficiente de momento es independiente de el 

angulo de ataque se llama el centro aerodinamico de !a secc1on y "11 coeficiente de 

momento respecto al centro aerod1nam1co se le da el simbolo c... .. " 
Ya que el momento es constante para todos los ángulos de ataque, incluyendo el angulo 

de ataque que da cero sustentacion. es tamb1en llamado momento de cero­

sustentación. Un momento en ausencia de una fuer::.3 resultante es un copie, el 

momento de cero-sustentación o coeficiente de momento es entonces, un copie. 

El coeficiente de momento respecto al centro aerodinam1co es dado por la Eq.18. 

Sustituyendo los valores A, y A 2 provenientes de la Eq.16. el c..,..," es, 

Reemplazando los coeficientes A 0 y A 1 de la Eq. 15 y 16 el coeficiente de sustentación 

es, 

(20) 

El coeficiente de sustentación varia linealmente con el 8.ngulo de ataque, la pendiente de 

la curva de sustentación mo = 2:-i:. El coeficiente. no es cero cuando el ángulo de ataque 
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es cero, como lo es para el perfil s1metnco. El valor del angulo de ataque con el que se 

tiene cero sustentación es: 

= _ __!_f~d=(cos1J-J) 
.T -., dx 

La linea de cero sustentac1on. es paralela a las lineas de corriente y es trazada desde el 

borde de salida, como vemos el valor de la sustentac1on en peri1les con curvatura 

positivo, aún en angulas de ataque negativos tiene un va!or- !T!2y0r- 2 ce!"'::'. 

Podemos enl1star las s1gu1entes conclusiones· 

(a) m 0 = 2:t 

{b) Perfiles con cun..·atura pos1r1vo presentan sustentacron aún en angulas de ataque 

negativo. 

(e) El centro aerodmarn1co esta él e 4 detras del borde de ataoue. como en el perfil 

simétnco. 

(d) e,,.,_= C.,..,c, .. 

(e) En perfiles s1metncos el centro de ores1on y el centro aero..::i1r1aTI"ltCO co1nc1den a '1• de 

la cuerda. en asimetncos. coinciden para un cierto óngu!o de at3que. pero al cambiar 

éste el centro de presión se aespiaz:G 

(f) z es una ecuac1on que describe !::l linea de curvatura promedio del oeri1L que es 

generalmente para perfiles as1metncos una curva_ Los coef1c1entes A,, representan 

vanables que satisf<Jcen una func1on ce d1stnbuc1ón conoc1d:.:i corno <Jarnma (-,-). que 

satisface !a cond:c1ón de K.u~a 1f!u10 :::!:3r21e10 2 12 '!ne2 C::-? C::J;>.'3tura ::crorned:O' para !a 

circulación. 

(g) Esto es importante ya que se puede conocer 1a uo1cac1on del centro de presrones 

(CP) Y_ conocer el rango dónde se mueve 

La teoria antenor resume e1 comportam1ento de Ja secc1on o p._"?rtll que forman un .31a. 

Esta teoria es valida par.3 flu1os 111compres1bles (Ma. 0.3) y cuondo c1 <J10 esta en 

posiciones en las que no entra en perdida: es decir. cuando el angulo de ataque es lo 

suficientemente pequeño y permite que la capa limite permanezca adt1enda al cuerpo y 

se satisface la condición de Kutta. 



1.6 Criterio para la selección del perfil. 

Como caractenst1cas oara la selecc1on ael perfil. dadas las condrciones de diseño, se 

consideran l3s s1gwentes. 

a) Un periil que presente un coef1c1ente de sustentac1on alta y 

b) Trabaje en numeras de Reynolds de un o raen ae magnitud de 1 O"' 

Estos dos aspectos son d1f1c1!es de encontrar ¡untos regularmente, ya que los existentes 

están diseñados para aeromodelos mucho mas grandes. por lo que ros numeras de 

Reynolds en que trabajan son del oraen de 106 y 10~ 

Sin embargo, se encuentra una farmha de perfiles de c3rQa. compuesta de 5 perfiles de 

alta sustentac1on. en el libro del .:1utor Eppler 1,Ref ~) De estos el periil Eppler 423 

aunque no traoaia exactamente en '21 mismo numero de Reynolds (2.5 ;<.. 10") trabaja 

muy cercano. en el mismo ~1den de mognnud 110'", !'.'::ira s.:lDer d0 alguna manera el 

comportam1ento de este peri!I en !.:is condic:ones a las cuales v3 <J traba¡ar. se utiliza un 

paquete ae 01nam1ca ae flu1aos comourac1ona1 1,CFGl. riarn3ao PHOENICS que aoona 

datos para predecir su con1portam1ento de maner.3 aorox1rnad<J. lo cual nos permite 

rectificar su setecc1on. ya aue ios resuJtaaos QLH'"! o.rro1a r11uest;.:in un comportamiento 

cercano a sus curvas teoncas ¡pag 152 Reoorte) 

Esto nos confirma que tíabaia en !os rangos ce 'Jeloc1d2d que ten~mos. !a cual debido al 

motor fi¡ado por el diseno. as muy ba¡a. en retacion con !:J de aernmodeios de pasa¡eros. 

Esta magn¡¡ud. :a velocidad. s¿. ve: r.::fle-¡ac::a pr.;Jc;;:::a:rner.te en el numero d12 r!eynolds. 

que es dónde manejamos 10: consecuencr.'..1 de la velocidad en Al perfil Aunque 

ciertamente el numero de r::eynolas 1nvotucr3 tcnnbien otr;:is tres vanab!es que son la 

c::ens1dac. 'on~it:...oc: .:..:..:ir3c:::0:r::;-,~;c.:.1 

este caso la longitud car3ctenst1c.3 adaurere. ~unto ccn la ·.1eloc1dat:J. un papel 1mpon:ante. 

:;a que se tiene !amb1en restr:c:::::on '.'.:!n 21 :.Jreg. :o .:u2J l1mrt.:i ;-iuestro r.:Jnc;o en esta 

vanaore. Podemos decir entonces OLie l3s ·.1annbles aue determ:nan nuestro exoenmento 

son ta velocidad y la longitud C3ractenst1c.::i ya que sen ias un1cas que pacemos cambiar, 

aeo1do a que !a cens1aaa / v1scos1c.:ia •.:)n est2 c2so c:e1 aire :..;tmostenco ::;é3 encuentran 

para efecto practico constantes. 

Las vanabtes que se 1ntrodu¡eron en la s11nulac1on nun1enc.::i del pernl son las s1gu1entes: 

Longitud característica o cuerda del perfil, vefoc1dud relativa del perfil en contra del aire o 

velocidad de !a corriente 1mper:.urbada. densid3d y v1sc.:):;;1dad Ccl :Jire 3nguJo Ce ataque 

del :::;erfll resoecto a fas line::is de c::::rr:':?nte 



límite formulada por Ludwig Prandtl en 1904). y el segundo ocurre como consecuencia 

de éste. !::I desprendimiento de la capa límite forma una estela amplia y pulsatona. 

ocasionando el desprenc!im1erto ce !a comente pnnc1pal que se deflecta por causa de la 

estela. esto es. especialmente importante en cuerpos romos. aónde la interaccton entre 

la capa !Imite y la distnbuc1ón de presiones de fa comente extenor no es despreciable 

P3ra cuerpos esbeltos como placas o !aminas delgaaas oue sean paraletos a la cornente 

incidente. constituye una excelente aproxm1ac1on considerar desprec:able la 1nteracc1ón 

entre la capa limite y !a cornente exterior. (Ref 4) 

La teoría de la capa limite pueae predecir el punto de desprendimiento. pero no perm1te 

estimar otra proo1edad fundamental. refactonao.:i 1nt1mamente con estos fenomenos. 

llamada pres1on. n1 s1au1er2 Ge n1anera aproxim:.:102 en l.:is :::onas desprendidas. La 

diferencia entre las presiones altas en lo req1on ~rontal de rem3nso y !as oa1as presiones 

en la reg1on posterior del ~u8rpo cjonde la corntO.>nte se desprende. déJ lugar a una 

El flujo laminar es muy vL:!ner;::Jbfe 3 los gradientes ::idversos "2n !a p;:ir.:e postenor del 

cuerpo, la capa t1m1te laminar se oesprende m<:ls r.:io1do C:L!•~ f=i tumulenra d.:indo !L1g;:ir 3 

una gran resistencia. mientras que en el C<:!SO :urtiui.:;n~c se ~,ep.:Jr3 clesDUt::~. lo que 

provoca una resistencia rnenor 

Debido a que el peri1I c.:Jmo1a su pos1c1on respec:o 3 iéJs lineas ae cornente ooacn1os ver 

cnteno antenor. aue ocurre .-:!l desprend1m1ento de la c<J.P<J l1rn1te y por lo tanto de la 

corriente. lo cuo1 se refleia en un 1ncren1ento C"~n la res1stenc13 ·:::ue ~s '...L"l<::J fu·~r::.::i oue :::::1 

cantidad de mov1m1ento y ceoe ,_..encerse ~e 3lqung manera _s¡ c;uers-mos que ,,.~1 c.:uerpo 

avance :lguas a.rrrca. "?f1 13 c::rn<:!nte :'!u1d3. Pc.:r 'o cue con '..::i c1nt;:i ·3dhend.3 3. :.ina 

distancia adecuada. se pret12nce asegurar del!beradaniente ~na cooa !1m:te turnu1enta y 

retaraar el desorenatrrnento de <.:S(.::l y reduc;r ·a rcs1~tenca ~ ... ~<::! prcsen~.:i e-! pcr.11 o 'ª 
c:::::mente. necesnanao 1..;n3 ~er.cr -:::;n11aoc:: .:::0 :::r.er~1.:o :¡:-ctenr:::::n oar ...... ·encer 0s:o 

resistencia. logrando una mavor v~!oc;dad .::le oesoegu.-~ aue 1ncrernef'l~a 1.::i susten~wc1cn. 

perrn1t1énaonos cargar mayor ceso 

A angulas de ataque mayores que el angulo cie ataque rn<J.x1mo ,,.m.:i. . !lamaco angulo de 

entraca en pérdida. el flujo $e separa de la s....;;::er7!c.e ex~encr y :o;;; "orn13n !ar~os vonices 

:r::erm1ter.temer:te. desorenc·endose 3 estos -:i.r.gl.ics !3s f'...ler.::::i3 se ;ornan 1n2stao!es y 



hay un dramático decremento en sustentac1on acompañado por un incremento en el 

arrastre y cambios de momento en el perfil, por la distnbuc1on ae presión alterada, lo que 

ocasiona que el perfil de1e de sustentar 

Este rango del ángulo de ataque es d1st1nto para cada perfil, según su geometría. en el 

caso de perfiles con alto coef1c1ente de sustentación, el angulo de 3taque rnax1mo que 

corresponde al mayor valor del coeficiente de sustentac1on. es generalmente pequeño. 

El Eppler 423 tiene un o:mu-~9° que en relac1on con perfiles de n1enor curvatura. cuyos 

ángulos de ataque son de ho.sta cr.,..,:..·--=--16°. es amesgado ya que de¡a un margen de error 

pequeño para el piloto, sobre todo en el despegue 

Las curvas teo;;cas de coeficiente de sustentac1on vs angulo de ataque del perfil E423 

se muestran en la Fig. 1.7 

Flg. 1.7. Curvas toóncas de CL vs e~ y CL vs a 

Mencionaremos por Ultimo que un dispos1t1vo para aumentar la sustentación es el alerón 

interior, el cual. es la deflex1ón de una parte de ta cuerda en el borde de salida. esto es 

debido a que como se ve en la Eq. 34 el terrrnno (coso - 1) se el1m1na en el borde de 

ataque (LE.), donde 8:; O y alcanza su maxsmo en el borde de salida (T.E.), dónde O=Tt. 

Entonces la porción de la línea de curvatura promedio en la vecindad del borde de salida 

tiene una fuerte 1nfluenaa en el vzilor del óngu\o de ataque de cero sustentación. Es en 
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éste hecho que el aleron como un dispositivo de control lateral y el alerón intenor como 

un dispositivo que eleva la sustentacion sea usado entonces como un mecanismo de 

alta sustentac1on. En éste trabajo se hace uso del aleron intenor tanto para la dirección 

lateral, como para el aumento de la sustentac1on. to que se conoce como aleron intenor. 

su catcL!lo se expone en el capitulo 3 

_ Otro efecto importante del aleron cntenor es qub apar.:e de incrementar el coeficiente ce 

. sustentación, incrementa también el ángulo de rnax1ma sustentac1on 

La teoría que se presenta aqu1 es el rnetodo anallt1co b.3s1co de la teona de perfiles, el 

cual es compieJO y puede resultar tedioso. sin t!mbargo proporc1ona la mejor manera de 

entender los fenómenos que gobiernan la mteracc1on entre los perfiles y la comente de 

fluido y sienta las oas~s cara a1scut1r soiuciones n1as conoph~J.:3S po2!0 rnz:is senc11la.3 d.3' 

abordar como son las soluciones numencas. (Ref. 1 y 5) que se aaaptan fac1lmente al 

uso en computadoras y supera muchas l1m1tac1..Jnes de! rnetodo anal1t1co. algunas Ce 

ellas son el metcdo de paneles o la van2t::ile cornple¡a. 

El siguiente capitulo tratará de el ala finita ra cual :;e analiza en L.:n plano tnd1mens1onal, 

ya que el presente capitulo supone un perfil de e.5pesor snfJnn~. aunque analizado 

re;:¡;.-nente en el plano X-Y 
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CAPÍTULO 2 

FLUJO INCOMPRESIBLE EN EL ALA FINITA 

2.1 Introducción. 

Las caractensticas aerodinarrncas de un perfil en fluJO subsónico son las que se 

describieron en el capitulo antenor. el perfil se analizó en el plano o en dos dimensiones, 

diremos para ideahzarto y poderlo comparar con aquel en tres dimensiones. que su 

longitud en direcccon perpendicular al papel era infinita, es decir. de envergadura infinita. 

Es aquí. dónde se halla la mayor d1ferencra al hacer la comparac1on con el perfil que 

tiene una longitud finita o ala ae envergadura finita. 

Ya que la envergadura del perrd se considera infinita los efectos que se presentan en 

una ala de longitud finito no se podian hacer notar, pues su comportam1ento es Ja forma 

básica o elemental del fenomeno y no se manifiestan efectos asociados a su forma finita. 

La sustentac1on producida por la d1ferenc1a de presiones entre !as superficies supenor e 

inferior del ala. que ocasionan la c1rculac1on. no cambian a lo largo de la envergadura 

infinita. Para un ala de envergadura finit3, la reg1on de atta pres1on aba¡o del ata trata de 

subir por las puntas del ala a la regrón ae b3¡a presión que se encuentr3 arriba del ala 

Como consecuencia a !a tendencia de las presiones que actúan en 13 superiic1e cnfenor 

cerca de las puntas de igualar a las presiones de la superficie supenor. entonces la 

sustentación por uncdad de envergadura se reduce a cero hacia las puntas 

Se muestra un diagrama de la distnbución de C<Jrgas de sustentac1on Fig. 2. 1, que 

representa el efecto de /a3 regiones de baia presión ni tratar de igualar a las de alta. 

' 

\'"°rt..'"°"l<HI f<O\:.Jll"l..lrTICfilC Tl\LfHlf 

.:11 l.1 ,.upi.!Tli.:u .. · -.ur.....-n .. ~ 

' --~---~.---~ .. -~-~ 

11--=-n~n rclal1"1.;an1<.-ntc rn;.i"l.••r 

._ .. n la ,.upc..."rlic1c 1n.1",_-nor 

\/._,ntcc <-'U 

la punta 

Flg. 2. 1. Dtferenoa do oreS1cnes v1:<:.ta desde el borde de salrda. 

En la Fig. 2.2a, hay una variacion en la ci1ferenc1a de presiones a lo largo de la cuerda 

entre la superficie inferior y superior. La fuerza de sustentación resultante que actúa en 



la sección. se obtiene integrando la distnbuc1ón de presiones a to largo de la cuerda. En 

la Fig. 2.2b, hay una variación de la sustentación a lo largo de Ja envergadura. Esta es 

(a) 

~-r· 

"----· ---~---· .---r· 

(b) 

,-, 

p'"'""°"-'"""'kl•~.._-., 
,.¡.,¡,.._,u.,¡,."""""" 

"'""'""" .... ~ ..... ·~ ... p.-r ...... 
··~~nu......,., 

---·· 

.!':-

--- -· 

'----· -

Flg. 2.2. Distnbue1ón de carga aeroarnBm1ca para un ala rectangular en flu10 subsomco· (a) D1stnbue1ón da 

preS1on a lo 1a.rgo de Ja cueraa en dderentes secaones: (tJJ d1stnnuoon a io largo .;;e 1a anvargadr...ra. 

resultado de la vanacion de presión a lo largo del ala. el aire en la superficie supenor 

fluye hacia adentro, desde las puntas hacia el centro del ata, y el aire en la superficie 

infeno"" fluye hacia afuera. desde el centro hacia las puntas del ala. 

El flujo resultante alrededor del ala es tndimensional, teniendo componentes de la 

velocidad tanto a lo largo de la cuerda. como a lo largo de la en· .. ergadu.-.:.L 



Cuando los fluJOS de la supert1c1e supenor e inferior se unen en el borde de salida, fa 

diferencia en las componentes de velocidad a lo largo del ala causa que el aire se enrolle 

en forma de vortices. a lo largo de !a corriente aguas abajo. distnbuyendose también a lo 

largo de la envergadura. 

(a) 

(b) 

Bnnlco.!c­
:.1.t:iqu.: 

owlid11 " " 

í l<ll" 1<.:l:J.11\<> de .urc 

,, 
" " '' 

Flu1u "<u¡·cn<'" 
1l1'1c1aoJ._"Tl•rnJ 

l"hqou11..-nt>r 
lhacio alllcr.1) 

Flg. 2.3. Generacion de Jos vort1ces de salida debido a la d1stnbuC1ón de susrentac1ón a fo largo de ta 

envergadura. 

Estos pequeños vort1ces se enmtlan a su vez en ctos grandes vornces que tratan de 

abordar la superficie supenor por las puntas del ala (Fig. 2.3). En este punto se hacen 

dos suposiciones importantes en la teoría de vort1ces: (1} Se asume que los vórtices 

generados , que son de espesor finito. son reemplazados por una superficie aelgada de 

discortinu1dad, llamada la ho¡a de vórtices de salida y, (::'.?:) La ho1a de vórticas de salida 

permanece plana conforme se extiende aguas aba10 Cel ala. 



:w 

Con et desarrollo de la teona se ha visto que estas suposiciones son validas y suficientes 

para la pred1cc1ón de las fuerzas y momentos en alas de envergadura finita 

Una aspecto importante en el campo tnd1mens1onal del flu10 alrededor del ala es !a 

vanac1ón de la fuerza de sustentac1on a lo largo de la envergadura. la cual es a su vez. 

resultado de la vanac1on tamb1en a lo largo de la cuerda que se ootuvo integrando las 

diferencias de pres1on del peri1I. entonces la sustentac1on resultante es .una fuerza que 

actúa a un cuarto de la cuerda y que tendrá una d1stnbuc1on parabol1ca a lo largo del ala. 

esto es. que habiendo una fuer::a de sustentacion en cada secc¡on del ala que se 

relaciona con la magnitud de !a circulac¡on especifica para cado secc1on. habra una 

vanación de c1rcu!ac1on a lo !argo del a!a. teniendo que en las puntas la circulac1on sera 

cero y en el centro max1rna 

2.2 Sistema de Vórtices 

Al igual ::¡ue ,:n la teona de perftles 3.::: ousca un sistema de vort1ces que represente si 

comportamiento del flu¡o alrededor del perfil. la soluc1on para el ala finita es similar. Se 

trata de buscar un sistema que 1mpartG 31 aire alreoedor del ala un mov1rn1ento s1m1\ar a 

aquel producido por la sustentac1on del a~a. 

Entonces una d1stnbuc1on adecuada ae vortices representara a el ala solida en todos sus 

aspectos excepto en el espesor El sistema de vort1ces consiste de tres sistemas: 

1. El sistema de vomces ligados 

2.El sistema de vort1ces de salida 

3.EI vort1ce ·1nic1at .. 

El sistema de vortices l1g3dos es una linea que representara la vanac1on de la 

sustentac1on en el ala 

El vornce 1n1c1al esta Gsoc1aao ol camc10 de c1rcu1ac1on 1nstantanea al incidir la comente 

en el periil. (cambia por lo tanto la magnitud de la sustentac1on ¡ 

La representac1on del ala por un sistema de vort1ces ligados no se interpretara 

ngurosamente como un modelo de f!u¡o. L.:i idea es establecer la relación entre: 

1. La distnbuc1on de carga de sustentac1on para el ala (que depende de la geometna 

del ala y las características aerodinámicas de su perfil) 

2.EI sistema de vórtices de salida 
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Alas no flechadas 

Si el ala no es flechada y tiene una relación de aspecto mayor a 4 O. se puede 

representar la distnbuc1ón de sustentación a lo largo del ala por un solo sistema de 

vórtices ligados, (tiene el e1e normal al plano de s1metria y pasa a traves del centro 

aerodinámico de la superficie sustentadora) situados a un cuarto de la cuerda. El vortice 

tendra una circulación r cuya magnitud vana a !o largo de la envergadura. (es func1on de 

y). El teorema d¿I vortice de Helmholtz establece que una línea de vórtice no puede 

acabar en el carnpo del fluido Entonces no acabaran en el ala pero s1 daran vuelta en 

sus extremos para formar as1 el s1~~erna de vort1ces c:e S.3fiLiCJ 

La magnitud de los vort:.:es !igadcs c3mb1a a lo !argo Ce 13 er.·,.1e'"é;.3.d<.;:--a r:ar3 n..-presentar 

el cambio en sustent~Ct:Jn. pe:--o como 'º pueC'::'!n cortarse. los ·• :irt1ces que rresentan 

igual r.iagn1tud al cambio de c1rcL.:'ac1on abandonan Ja lir.~a de vórtices !1gauos, en 

direcc1on perpena1cu1ar a esta_ F1g. :._...; 

"" ··~ 

......... ~ ....... , .......... ,_., . .,., 
i. ........................ "-"'• ¡,.,..,_ • ., .................. ..... 

Fig. 4. Sisr~""ª C'9 vór-<CPs e~ salida 

Aquí se observa. que s1 la fuerza ae los vórtices ligados decrece un d1ferenc1al de 

circulación ~r en un segmente de la envergadura ~'\Y . un vort1ce de salida de magnitud 

.ó.l se desprende en d1recc1on perpendicular x. Asi. dan vuelta hacia atras en cada punta 

de la línea de vort1ces ligados y el par de vórtices de salrda en condic1ones de vuelo 

permanente se extiende hasta el infinito 



El sistema de vort1ces para el ala finita. se compone pract1camente de un sistema de 

vórtices ligados y un sistema de vortices de salida 

La Fig. 4 se observa un sistema de vort1ces tnd1mens1onal. el cual se denomina en 

conjunto vórtice de herradura cuadrada 

Vórtices de salida y velocidad inducida hacia abajo (DOWNWASH) 

Si r(y) es la circulación a lo largo del e1e y (coordenada de la envergadura), un vórtice 

semi-infinito de magnitud_.,.¡- se arrastra desde el segmento _\y (Fig. 2.5), la magnitud del 

vórtice de salida sera 

V.::lnc1JaJ 1nduc1d:1 en'" 
por d ~1..:c:: .:n" 

ejc:i:. 

DY - Von1c1!: Km1inai11110 
_-----¡~----d~n1or~~c¡~-------~-- .. --

-!:l .. "" 11<=,!cUltna L"T\ <!">!~ r-.:g1on 
pura la Ji>11nbu.,;um de 

Flg. 2. 5. Geometria para eJ cafcufo de la velocidaa inducida en y "' Y• 

Se .asume .que cada .se.c.c6.n d.eJ ala se comporta como si el flujo fuera localmente 

bidimensional. El efecto que tiene la línea de vórtice de salida en et punto dónde se une 

con el vórtice de frontera ; es que et vortice en y induce una velocidad en la linea de 

vórtice de frontera. la cual es \a mitad de la velocidad que 1nducira una linea de vórtice 

de salida infinita de la misma magnitud: 
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Para calcular la resultante de velocidad inducida a lo largo de la envergadura, debido al 

efecto acumulativo de los vórtices. la expresión se integra respecto a y desde la punta 

izquierda del ala (-s) hasta fa punta derecha de/ ala (+s) 

11·,, = _...!_ r •Llr ~~ ,fr 
-i.T - '.1·- .1·¡ 

La resultante de velocidad inducida en y, tiene una direccron hacia aba10 (negativa) y 

su efecto es llamado de;tex1on lwcra .3bajo Ce l.:i cornenre o downwash. Este es el efecto 

que ocasiona la dirección negauva de la velocidad 1nduc1da "indina·· el aire 1mperturbado 

de la comente U, en la cercanía del borde de ataaue. lo que provoca que el ángulo de 

ataque efectivo en ra linea de centro aerodinamico se3 menor. Fig 2.6. 

El ángulo de ataque corregido por esta desv1ac16n 5e llama ángulo de ataque de 

downwash ó angulo de ataque inducido 

11·.1 

/' 

Entonces el ángulo de ataque absoluto (Fig. 2.6) a., en la línea de centro aerodinérnico 

será: 

a._= a - E 

Ya que la dirección de la velocidad resultante en el centro aerodinámico esta inclinada 

hacia abajo relativa a la dirección de fa corriente de aire imperturbada, la sustentación 

efectiva en la sección de interés, estará inclinada Ja misma cantidad. Entonces, la 

sustentación absoluta en el ala tiene una componente de fuerza paralela a la corriente 

imperturbada. Esta fuerza tiene sentido contrario a la dirección de avance del perfil por lo 



que es una fuerza de arrastre, y es consecuencia de la sustentación que se presenta en 

el ala finita. Este arrastre es llamado arrastre de vórtice 6 arrastre mducido. 

:·- 1--

-'-

Cuerda del perfil 

Dlrecc1ón efectiva del fluJo 

Dirección de !;J cornente 1mperturbada 

F1g. 2. 6 . . ::1,.,;o 1naLJciao 

Para un flujo subson1co que pasa por un ala de longitud finita, se adicionan al arrastre 

por fricción y al arrastre de forma. un arrastre extra debido a la sustentacion. Como 

resultado de la velocidad 1nduc1da la sustentacion generada por el ata de envergadura 

finita a un angulo geometnco de ataqu¿ n:. es menor que el que presenta su perfil. para 

el mismo ángulo de ataque 

Basado en el teorema de Kutta-Zhui-.ovsk1. la sustentacson para alguna sección del ala 

es. 

mientras que el arrastre de vort1ce es. 

d,.(y) = - tJ ,. wty) r(y) 

Integrando a lo largo de la envergadura del ala. la sustentación total será: 

y el arrastre de vórtice. 
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La diferencia más importante es entonces que en el perfil b1dimens1onal tiene una 

envergadura infinita, Ja magnitud de la c1rculac1ón es constante a fo largo de la 

envergadura y la velocidad inducida (Fig. 2.7) es cero en cualquier punto, por to que el 

D,, = O. Como consecuencia del sistema de vórtices de salida que presenta el ala finita, 

las características aerod1nám1cas se modifican s1grnficat1vamente de aquel/as del perfil. 

-h.:: 

v .. 

-, 

10 
-. ' ,'.~_(" \( ~~· 

Vd1,.;1.JaJ 
Jn.Jtu::u.J:.i 

Flg. 2.7. Veloadad inducida por tos ro1oe1/Jnos Jo sa/1da. áeswac1on de l<J cornenre a lo largo de la 
envergadura. Velocidad r.=Jsunante V y ruerzó::Js Je sw!.tentuc1cn L y Jrrastra O. por unidad de 
envergaaura 

Como se puede observar en ros esquemas Ja desv1ac1on del aire imperturbado. para una 

ala de sección constante. es m3yor en las puntas (efecto acumulativo de Jos vórtices). 

por lo que estas reducen drast1c<::Jrnente su capacidad de carga, ya que el ángulo de 

ataque absoluto es mucho menor al geometnco 

Una solución es ir torciendo la secc1on del .:JJa. de tal r.ianera que en las puntas tenga 

una posición relativa al ángulo de at3que absoluto mayor 3! q~e present3na sin torcerla. 

lo que compensana el efecto del efecto de la vefoc:dad inducida. Comúnmente a la 

torsión del ala, se conoce como nvrst geométrico 

Asi, si el ala tiene tw1st geométrico, t3nto el angulo de ataque como el ángulo de la 

velocidad inducida será función de la pos1cion especifica a lo largo de fa envergadura 
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2.3 Distribuciones de la circulación a lo largo del ala. 

Como ccnsecuenc1a de Ja desviación de la comente U r, la distribución de circulación a lo 

largo del ala es variable y por lo tanto la sustentación. Se supuso anteriormente que la 

distnbucion de sustentac1on se podia representar de forma elipt1ca. 

Para calcular el coeficiente de sustentación de cualqwer secc1on, la sustentación de la 

sección se divide por el producto de q,.. (presión dinam1ca) y la longitud de la cuerda en la 

sección de 1nteres_ Entonces. solo cuando el ala tsene una proyección rectangular 

(dónde e es constante). la d1stnbuc1on del coeficiente de sustentaczon a !o largo de la 

envergadura es ellpt1co por lo tanto !a sustentacron t.nmbién lo es 

Para lograr una d1stnbuc1on de sustentacion elíptica hay que utilizar entonces una 

funcion de c1rculac1ón elíptica. 

La velocidad inducida por la desv1ac1ón de la corriente es, 

dónde 

f-· dv 
!= -·v-~1 -y;(y-_v,) 

Ya que la carga elíptica es simétrica respecto a y, la velocidad inducida en un punto 

y, = +a debe ser igual en otro y,. =-a. En relación con la ecuación anterior, esto es cierto 

solo si / = O. Entonces para la distribución de carga elíptica: 

"'.•·I = w(y) :::: - ~:: 



La velocidad inducida es independiente de la coordenada a lo largo de la envergadura. 

La sustentación total para toda el ala es: 

f ¡ ' .. ' 
L = p, l l Ir.. V 1 ~ l, ~ ' ú_i 

]7 

Usando la transformación y = -s cos <P sustituyendo e integrando la sustentación queda 

como: 

L = t" p,lf,r0 .J1-cos~ <;1sscn1ix/1.J--? =fhp,ll,r,, 

El coeficiente de sustentación del ala es: 

De igual forma el arrastre inducido para el ala es: 

Introduciendo la transformación queda: 

j_) = P. r,,! f' ..ji- cos..:. tPssen<;x/c/1 = ::!._ p..,_r; 
' -is ~0 8 

y el coeficiente de arrastre de Ja componente inducida es: 

Acomodando la Eq.12 la circulación da: 
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Entonces, 

Ya que ra relación de aspecto es: 

h' 
.111 = -s ,,, 
=> ( ·:,, = .~.J~( 

Se nota de nuevo que el arrastre inducido es cero para un perfil bfd1mensronal (relación 

de aspecto infinita). 

Esto ímplica que para alas cuya relac1on de aspecto sea grande (aJargamrento), el 

arrastre rnduc1do disminuye. Aquí observamos entonces fa 1mportonc1a del AR par.o 

disminuir el arrastre 1nduc1do o de vort1ces. 

Los expenmentos !levados a cabo en alas rectangulares y comparados con los 

resultados teoncos obtenidos de la d1stnbuc1on e!rpt1ca. son rnuy aprox1mados, por ro que 

la validez en la supos1c1on de la drstnbuc1on e!1pt1c.3. -es venf1coda experimentalmente 

Técnica para C<Jlcul<Jr cualquier distribución a lo largo de la envergadura. 

La circulac:ón a lo !argo de la envergac!ur3 puede representarse por una sene seno1dal 

de Founer de seno. consistente en n terminas: 

nr.p) = 4sl/" ±A .. sennr/J 

Si la coordenada y se reemplaza por la coordenada 1;-'1 : 



,. 
~ = -COSC/I 

En la Fig. 2.8 se presenta una grafica de la serie de Fourier. Siendo la distnbución de 

sustentación simétrica a lo largo de la envergadura representada en la Fig. 2.8. simétrica. 

solo se quedan los ténninos impares. 

Flg. 2.8. Distnbuaón de sustentac:rón s1mérnca a lo largo de la envergaaura representada por una sene de 

La fuerza de sustentac:ón [La sustentación que actúa en una sección deternimada para 

la cual la arculación es n~)] se obtiene por. 

/(9)= p,l.'.r(¡p)=4p,l/; .... ±A .. senno 

F>ara evaluar los coeficientes A,, A-::., .A3, . , AN. se necesita determinar la circulación en 

n puntos a lo largo de la envergadura. Una vez hecho esto. resultaran n -ecuaciones 

lineares que pueden ser resueltas para \os A" coeficientes. 

Recordando que el coeficiente de sustentación para cualquier punto es: 
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~'ú1s1e111acio11 
,·,(,,;J= : JJ,u;.· 

Usando la circulación local para determinar la sustentación 1ocal por unidad de 

envergadura, se obtiene· 

Se puede evaluar también el coef1c1ente de sustentac1on de cualquier sección usando la 

correlación lineal entre fa sustentac1on y el angulo de ataque para un flUJO bidimensional. 

Apoyándonos en la Fig. 2. 9. para aclarar Ja nomenclatura se tiene· 

''.!!_~'1 
- ,,ju, 

"· ~¡--:~:,--__ ---------
, ___ , -- ... - ~ ··--

( ~:!. 

r.,.,,..,...,_,~ "e,,..,,,.,.,....._..,"" 
,,~ .. ~ 

' ' -~""'' :.- ___ ,,.,. ..... , •\ 

~><La! .. 

--~ 
-----------..::~.: ... ::.:.::..-:: ___ ~-

Flg. 2.9. Drferencia on la pend1ent<3 de un per!ii bid1mens1cnaf y LJno tnd1mensionel, nomenclatura para ef 

perfil y ala. 



La relación diferencial (dC, d.J.~ oue es la pendiente de fa curva de sustentación. será el 

simbolo a .... Combinando las relaciones antenores y siendo que a .. = a - ¿-.: se obtiene la 

relación: 

:::r<ó) -::./',[ats.-'>)-1.:r 01 1<?Jj-tí,:.:f1,.') 
L,·1 .,,, )~1. 

Para el análisis en la ecuacron antenor. se requieren cinco parámetros. !os cuales 

dependen de su ub1cac1ón en un punto (~"'!)a lo largo de fa envergadura. en Jos cuales se 

ev.aluan los termines. Los cinco parámetros son. ( 1) 1-. !a circulacron loc.:JI; (2' '-· el ángulo 

de desviacion de la corriente U,. el cual depende de la d1stnbuc1on de crrc~Jlacion; {3l .:::. 

Ja longitud de la cuerda. Ja cual es vanable con ~'> para alas de proyección trapezoidal: 

(4) a:. P.I angulo de ataque geornetnco local. el cual puede vanar con ,,) cuando eJ ala 

tiene rotación geométnca. y f5) n-::1. e! ángulo de ataque de cero sustentación. Que vana 

con ,,., cuando la secc1on del perfil varia en fa direcc\on a lo largo de la envergadura (Se 

conoce como rotación aerodinam1ca). 

Entonces: 

Usando la representación de la circulación en serie de Founer y la transformación de 

coordenada, queda: 

Reescribiendo la ecuación 2_25, 

L,n.~L senndi 
-H' = [J n =~---­

Senm,¡? 

:zr ')" nA sen nó 
ca,. =U ... (a-ao,)-ll,, - se~nt? 



Ya que r = 4sll ... Y A,. senn,P. la ecuación queda como. 

~=LA,, sen11f/J =(a -au,)- ~11A,, senndJ 
ca.. senn~ 

Finalmente, definiendoµ = ca. , 8s. Ja ecuación pnncipal es: 

µ(a - a,,1 )sen ¡p =~A., senn~t .Lut-.- ~en<.-"') 

la cual es conocida como ecuación del monoplano Si ccns1deramos solamente 

distribuciones simétncas de sustentacion. soro ros térrr11nos !meares de la serie 

necesitan ser considerados. Esto se muestra en la gráfica Fig. 2.8. 

r<t/J) ~~ --hf.', ¡ .-1 1 sen d> - A, scn3d>--"--.- A. acn5~-r- .. ) 

2.4 Sustentación en el Ala 

Usando la serie de Fourier para rt~): 

L = 4 p,.U :.s! L,.. L, A,. senn,P sen<Pdr/J 

Usando la identidad trigonométrica sen A sen B = ~ cos (A-B) ~ ~ cos (A+B), la 

integración queda. 

sen(n + l)o' ]'} 
n+J o 
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La sumatona representada por el segundo término en el lado derecho de la ecuación es 

cero. ya oue cada término es cero para n == 1. Entonces finalmente fa expresión integra/ 

psra encontrar la sustentacion es 

/. -=1·-h· H}pJ'~ J./ 1 • .­

c. -=-~ ..J,,T •.-IN 

Como se observa la sustentac1on solo depende de la magnitud del primer coeficiente, sin 

importar cuantos terminas esten presentes en la sene que descnba la distribución. Así 

mrsmo vemos la gran 1mportancra que tiene Ja relación de aspecto en la sustentacrón. 

Arrastre Inducido ~or Vórtices 

j) =: ·-J 1-"' id ·,~1· 

= p, J~' (.' :::.~~~.._.,"'.:nn·.:___h( _:::= .-(, ::.en119ssen </Jt:.Íf.P 

= -+,v~ ... ~(/.:J.~ :::.11.·J., st:n 11r.p 2=" .-1., ::.en119c.it.t> 

donde 

Lr 2:,11A,, scnn¡p ~.-l., sen nr.fe_ló = %- 2::,11.A.; 

Entonces, el coeficiente de arrastre inducido por vórtice es: 

como A, = e,_ /(rr AR), 

sólo se consideran los términos pares en la sene son considerados para la distnbución 

de carga simétrica. 



e; r (3A' SA; 7 A; 11 
CD. =~l+ A;· +-::¡y·+-::¡y-+ ,j 
ó 

e D, 

C' =-'--(l+d) 
nAR 

Jú11Jt.• 

_ JA~ S/l! 7?l! 
<.,=-::¡y-_._~~~-

Como 5 ;:: O ,el arrastre es m1nirno cuando 8 = o. En este caso, el único ténnino en la 

serie que representa Ja distnbucion de circulac1ón es el primero: 

n._->)~--4sU,A, sen ó 

el cual es la dismbuc1ón e11pt1ca 

Las curvas dadas en la l1ter.ntura son para un ala de envergadura infinita. por lo que hay 

que corregir sus curvas para el ata real Una practica común es reducir la pendiente de la 

curva de sustentación por un factor de 0.2, es decir. C1.. 11 ., 11 .. = O 8C1,. ,m,nrta .Sin embargo 

existen diversos mctodos con ros que se obtrene mayor exactitud por lo que usaremos 

uno de éstos. 

El método que se usa para J.3 corrección del ala firnt3 es ta ecuación del monoplano que 

fue expuesto antenorrnente. Este es paro una distnbuc1on de circulac1on y sustentación 

arbitraria a lo largo de la envergadura. 

Para este efecto se desarrollo un progr.::una l!.:.JrniJdo ulafimt.c cuyo listado esta en el 

apéndice A. 

Con este método de correcc1on. tamb1en obtenemos el coeficiente de arrastre inducido. 

Las graficas de la corrección del perfil Eppler 423 y NAC,.."\0012 se muestran. Fig. 2.10. 
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Comparando el metodo de correcc1ón através de la ecuación del monoplano y el factor 

de 0.8 que se ut1hza comunmente, tenemos que es muy aproximado ya que las 

pendientes se redujeron a un Q_79 del vator ong1nal. utilizando la correcc1ón. 

El arrastre total esta compuesto por dos tipos pnnc1pales de arrastre, que son el de 

superficie mojada y el arrastre inducido asociado a !a sustentación, un tercero que 

también es importante es el relac1onado con los efectos relac1onadcs a la 

·compresib1lidad que se correlacionan en temimos del número de Mach y se conoce como 

arrastre de onda, éste ultimo no aparece en nuestro modelo ya que es flujo 

incompresible. 

De acuerdo a la Ref. S. la mayor contnbucion es debida .:¡\ 3rrastre inducido por la 

sustentacion. el cual JUnto con el arrastre por fncc1ón o superf¡c1e mo1ada representan un 

851:)·';, del arrastre total para un a e ro modelo típico (Fig. :2.11 ). Los otros incrementos en el 

arrastre total son debidos al aesprend1rn1ento Ce! fluJO aguC!s ab.'3JO y otras regiones este 

es conoc1do como arrastre de pres1on. •r.terfere:.c:a o.er-::::Ci~ar.:1c:3 e:-:t;e 'as ;:.artes :::!e! 

aeromodelo. arrastre de onda por .:.fectos de compres1bll1dad cerco de condiciones ce 

vue10 sonico, y efectos m1sce1aneos, como efectos ce rugos1aad e 1nf1ltrac1on. 

constituyen el 15'% restante 

i(U'-'.'-""l<l..11.l 

.\rra..tr..::ror 
...._'f"<'l""l;,_,.,,....,.,.ad.:r. 

Flg. 2.11. ContnbuCJones ae /os d1stmtos tipos de arrastre que se presontan en un aeronave. 

En flujo subsónico la pnncipal contribución es por arrastre inducido. 



2.5 Selección de la fonna en planta para el ala 

Debido a que la "."eloc1dad de vuelo del aeromodelo es ba1a. se tiene un flujo subsónico e 

incompresible lo cual elimina posibles geometrias de flu10 superson1co. como son. alas 

flechadas ya sean rectangulares o trapezoidales. alas delta (tnangulares) o alas 

pentagonales. hexagonales etc. (Fig. 2. 12) 

Nos ocupa por to tanto e1 caso mas senc1/lo para la forma en planta del ala teniendo dos 

posibles configuraciones alas rectangulares o trapezoidales. 

Discutiremos las caractenstrcas de estas para hacer una elección Para este efecto se 

r.acen las s1gu1entes consideraciones· 

•Ala en flUJO ~ub.:::irnco e 1ncomp1es1ble 

•Ventajas y desventa1as del ala cuadrada ':'el ala !raoezo1dai 

• Características de Ja mecanicz de fluido en ambas 

• Caracter1st1cas de la mecarnca de sólidos en ambas 

•Método de manufae!ur::i (casto. matena!es y comr:>•e11dad) 

•Conservación de ~.arac:eróst1cas aerod1nam1cas. 

De la teoría descnta en .::1 a:a fm1t3 se Qbt1¿.r.er. 3spec:os relevantes en cuanto a la forma 

"3n planta. la retac1on de aspecto AR o alargamiento cobra gran importancia ya que ante 

1"3 presencia de la sustentacion y del efecto de la velocidad inducida aparece el arrastre 

inducido Ce.. el cual es 10versamente proporcional al alargamiento, por lo que al 

aumentar este disminuye el arrastre 1nduc1do. seleccionar un AR alto es necesario para 

disminuir el arrastre inducido. Por otra parte Ja cuerda del periJI (longitud caractenst1ca) 

debe ser de un tmnaño adecuado. debido al número de Reynolds apropiado para el 

trabajo del periil. Expenment.:Jlmente se han establecido que relaciones de alargamiento 

adecuadas en ba!a$ velocidades tienen valores de 8 a 11 

El patron de entrada en perdida de alas en función de su forma en planta se muestra en 

la Fig. 2. 12. El patron deseable de entrada en perdida para un ala. es el que se inícia en 

1a sección de la rmz:. para que !os aterones tengan olta ef1c1enc1a o efectividad a 

elevados angules de ataque. 
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Flg. 2.12. Patrones ae entraaa en perdida 

Cal ala rectangular. ;._=1 O 

(bl ala tr::toeso1aaa moaeraoa ;._=Q -i 

(c)ala tnangulaO.=O O 

--~----. ---------·-

La distnbuc1ón de sustentación a lo largo de la envergadura para un ala rectangular. 

indica que el desprendimiento empieza en la ra1z del ala o secc1on pegada al fuselaje. 

continuando hacia afuera. Pór lo tanto el patrón de perdida es favorable ya que no hay 

pérdida de sustentación en las supert1c1es de control. 

La distribución de sustentación p¿::¡ra el .':lla trapezo1d;JI se oprox1ma a una elíptica, como 

resultado todas las secciones del ala aJqn~3n l<::i perdrda esencialmente a un mismo 

El ala trapezoidal entra en perdida mas cerca de !;:i punta. por lo que los alerones tienen 

menor efectividad 

Para reducir los patrones de entrad.:l en p12rd1da se debe Car unCJ !ors1on al ala. 

decrementando ros angulas de 8taque locales en !a punt.:i del il!a y ev1t3ndo que entre 

en pérdida las puntas. 

En cuanto a los efectos geométncos en la estructura. el ala trape::.cidal reduce los 

momentos flex1onantes en l.:. raíz del .::ila. ya que aqui es dónde se presentan los 
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momentos máximos, esta es una forrna de reducir1os y asi aligerar el peso de la misma. 

siendo necesano menor refuerzo en el centro. 

Asimismo por el tipo de fJUJO incompresible que tenemos (Mach -=. Q_OS) no tiene sentido 

un ala flechada, ya que esta es usada solo cuando se presentan efectos de 

compresibilidad (Macn _-:,: 0.3) pues reduce y retarda considerablemente los efectos de 

arrastre, los cuales se incrementan cons1der3blemente en un tlUJO plenamente 

compresible (Mach ~ 0.5) 

2.6 Propuesta de manufactura. 

En resumen podemos enl1star las s1gurentes consrderac1ones. 

Es insalvable ta oerdida de dimensiones Ce! ;::erf:I respecto al perfil teonco 

La superficie final presenta defectos c~mo ao0!!aai....:r3s y raspaduras por Ja suavidad de 

Jos matenates y su rnetoao de apllc...Jc1on 

Un punto muy 1rnoortante es tambr12n ·~l borce -je salida en el ¡::erf!I. 2r cual en todos los 

perfiles te:rrn1na con t..;na reauccion ae1 area nasra un punto aonae convergen las lineas 

supenor e 1nfenor del perill por lo que evidentemente Jcaban en punta. es decir, 

d1sm1nuye su area hasta cero 

Mediante éste metodo de manufac!ura del ~l.::i. es !ecrncarnentc 1rnoosible obtener una 

supert1c1e en punta oara el borde de salrda Jo aue afecta lü salrda deJ flUJO la cual debe 

ser suave y paralela ocasionando con segundad <.Jnomaf1as ..;n el f!uJO. que se traducen 

en arrastre y perdida de rendimiento 

AL.in en el supuesto de ccnsegU1r un borde de salida en punta, por la suavidad de la 

madera. al hacer el maneio natur.::ll del ala p.3ra su tr<:1nsoorte. sufnra achatarniento por 

abolladuras as1 corno por rayones 

El uso de los drspos1t1vos para darle direcc:on en el aire cama sen los 2Jerones. son 

manufacturados de m.:idera so!rda o estructura de madera, lo cual es muy curnUn que se 

tuerza, deformando el perfil y ale1andose aun mas de su compon.am1ento teonco. 

A pesar de Jas cesventa1as anienores. es comun el uso de este metodo de rnant.tfactura 

por 3er muy econom1co en comparacicn con el uso de ctros matena!es. a::.1 como de que 

aún a pesar de las deforrn~c1ones que sutre el perfil. su efrc1enc1a general es buena, sin 

embargo, al competir contra alas manufacturadas de matena!es comouestos y otras 

técnicas no es muy competitivo 

Se propone la siguiente técnica de manufactur.:¡ con materiales compuestos. para un ala 

similar a la que se describe. 
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Con el objeto de evitar la variación o deformación respecto del perfil teonco se construye 

un modelo de madera el cual siga fielmente el contorno teonco. esto se logra utilizando 

plantillas del perfil cortadas en control numénco. las cuales se colocan de manera que 

aprisionen una sección de madera con una sobre dimensión. postenonTiente con el uso 

de distintas liJaS aproxima hasta lograr el perfil teonco. Se comprobó 

expenmentalmente que es la me1or forma de lograr la geometna del pertil, ya que al 

tratar de obtener !os perfiles en madera mediante el uso de un programa en la maquina 

de control numenco, debido a las c.;:;iracteristicas de maquinado de !a madera y a que tas 

máquinas de control son diserladas para el maqwnado de met<Jles no se alcanzan las 

suficientes RPfl.11 para deiar un acabado correc::o y como consecuencia tarnbien se 

observa que !a madera no resiste ios -esfuer::os de 3rr3nque de material a esas 

velocidades. fractur<Jnaose y astlllandose '2-n -.::1feren!2s secc;ones por otro Jada ta 

herramienta de cene. la cual es un cortador vertical de cuatro files diámetro nominal 
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velocidad y la aoras1on excesiva que proouce 1ci m3aera. ~or io yue el t!io se acaoa 

rápidamente y el metal s'2 c;uer:1u por :3 ausenc1.:.J ae a1r;un refng8rante. Se considera 

que es posible hac"'.'r el maquinado en madera con /3s condiciones de velocidad 

aaecuadas as1 como una nerr.::irn1en1a con refnger<3c1on .nterna ya que !a madera no se 

puede mo1ar pues ::losoroe cu.:Jtqu1er liqLudo y c.:imb1a sus d::-nens1ones Se encentro 

como alternativa al maqu1n.c:ido con ccr.~roJ nur-ienco. Ja 3prox1mac1on y acabado final con 

lija y plant1tlas hechas en control numenco con10 guias (Escan11!!onl. Una vez d1señ2da y 

construida una maquina pa.-a este fin se reducirra !1asta en un 50SS el trempo de 

fabricación. ademas de ser barata de construir . os1 corno en su mantenimiento y la Unica 

parte que carnb1aria para la fabnc:::Jc1on de d;3;:1nros pen'lles s.;non 1as plantiil'::ls nechas 

en control numenco 

Una vez obtenido et mode!o de madera. peganao las secciones de madero necesanas, 

partes: la curva que forma la parte supenor Ce! perfil y el molde de la 1nfenor. 

Un matenal compuesto consta de unéJ parte que le da estao1hdad y otra ng1dez. !::ntre los 

más comunes estan la fibra de carbono y la fibra aram1drca me¡or conocida por el 

nombre comercial de Kevlar. El Kevlar tiene !a desventaja de que no se puede t11ar en 

caso de ser necesana una correcc1on con l1Ja de algún pequei'ío defecto, por lo que la 

fibra de carbono es una mejor opcion en cuanto al terminado ya que esta se puede lijar 



Una vez teniendo el molde se corta el perfil en espuma de PVC de la longitud deseada 

del ala con un sobreespesor, con el objeto de lograr ba10 presión el perfil del molde, se 

recubre entonces con tela de fibra de carbono y resina epóxica para fijarla a ta espuma. 

cerrando el molde con tornillos y esperando el secado de la resina el tiempo necesano el 

cual es aproximadamente un dia. 

Una vez secado. se corta el exceso de matenal y se tija en caso de ser necesano Un 

punto importante es que una ve::: obtenidas tas dos alas hay que daries un ángulo diedro 

y unir1as en su parte central para esto se propone hacer un molde de !a pane del 

angulo diedro con la forma del perfil y colocar1o en la parte supenor del fusela¡e dónde 

asienten las alas y atornillar estas o sirnolemente unirlas de manera convencronal 

Se ha descnto en grandes rasgos el metodo de rnanufactur<J de un ata de material 

cual se adquiere de la exoenenc1a y b1bl1oqrafia 

compuesto, y recubierta con un matenal que no se defom1a como el ut!lizado para forrar 

la madera balsa. !!amado lightspan. Este es de importac1on at 1gu;:il que tos matenales 

compuestos y la espuma de PVC. por ser estos uttli::ados en la fabncacón de aviones en 

general. industna que no existe en México 

Con el metodo del molde es posible obtener un ala con mucha rnus rapidez: y sin 

deformaciones por la naturaleza del maten2I y de la técn1C3. '3S1 como de gran hgereza v 

gran resistencia aunque de un costo elevado. por no existrr estos rnatenales en México 

Sin embargo es la tendencia en la construccion de aviones en el presente y se preve así 

mismo que su uso ;:iurnente en el futu10, y.::i que co1no s12 sabed ;_:irea de n1atenates 

ligeros y resistentes es un campo cons1der3do estratcgico por !os p;:i1ses auc desCJrrollan 

tecnología. siendo muct10 rnas compet1t1vo un CJeronave 11echa en estos matenales que 

en matenales convenc1onales. 

r=:ara ei caic-~--i-c =e :a ·..-1ga con este segL.nco ,-;-:e¡o..:::o prop:.....es-;:o se eiaboro un programa 

de cálculo llamado viga bas el cual se anexa en el apend1ce, este calcula las cargas 

aerodin.3m1cas así como el espesor del matenal de relleno y de la fibra que lo recubra. el 

perfil que se utiliza para la viga es de sección transversal en .. e~ o canal. 



CAPÍTULO 3 

CONFIGURACIÓN GENERAL 

3.1 Configuración. 

La ecuación principal para ootener ra configuración de la aeronave. es un balance ae 

fuerzas y momentos consrderando velocidad consrante. a este analls1s se le conoce 

como ecuación de equ1l1bno estat1co con mandos f1¡os. 

Se s-/aboró wn proi;rama c:!2 cornputadcra para facilitar !os C3lculos. en el cual se obtiene 

la configuración mas conveniente. Este programa vana la d1~tnbuc1on del area, 

distarcias re~pe::to aet centro de g-:J.·edad re G1 y ·:f~ctuo una correccron en 13 

drstribuc:.::in de sustentac1on ael ala. ya aue en 12 :::ona del ft:sela10 la sustentac:on cae 

por to que er. esta s.::::cc.-::n el c::efrc:ente de 3LlS!er.tE.._.cn es ·.j1f=ren!-= cue al resto Ce! 

ala. Esto e:; llamado correcc.on por fuse!aJt::?. para ootener el coefic1ente ae suste·1tac1on 

-= {. 

La ecuac1on or:nc1pal oara la conf1gurac1on es .Jn oaiance rle fuerzas y n1omen::os que $e 

muestra esquematicamente en la Fig 3 1 

2:1·; = ü 

2:,F, =0 

2: .\./~~ = o 

""""':.· -/l.-J). --Ll .~1._~ 

2:F, ! . .,... L, - / __ - tV =O 

¿ .\./, . ..; .\f. .. - ¡_ .. X~ - /),.. = - .\./, - L. "'x, ..... ,\,/_. - D, "'h, =o 

-.¡---·~=-~ . 

Ffg. 3.1. Fuerzas que intervienen en la configuración de Ja aeronave. 



la ecuación de momento es: 

¿.\!_~· = _\/~, ... ...,.... _\./ 'J • .c/.,, ... - .\/,.,,.,_~ 

el momento del fuselaje se considera despreciable. 

El momento, la sustentación y los tenninos de arrastre se calcularon por. 

Dónde: 

;; : cueraa 

b: fuselaje 

q ; presión dinámica 

V: velocida':I absoluta. 

,\/ = C,.,cqS 

L = C~:.'F'; 
D = L~¡,qs· 

q=f pl~J 

:~; :u. .-r~:a ;;:; ... :b 

1_os resultados obtenidos para una configuración estable son: 

AR ,.i.. = 1 10 1 IAR .. 1.,..,ado< 1- 15 1 
Area ,_ia - 180 1 ~/º IArea et 

·~ 
1- 113 !C?'.., 

b ••• - 1 :::!.5 lm lb,..1~c:lcr 1- I0.1 lm 
e ala = ; o 25 lm lc .. ,~, .. :ior •= 10.014 lm 
a,.1,. - 1 Oº 1 1 O. eo-•~ado.- i- 1-3° 1 
Xa = 1 -0 ~05 1 ...... ! V'!: = ,_, 

n~ 

·~ z - 1 o 095 lm IHt i- 10.25 lm 
L .. 1 .. = 12 5 lm 1 L _, ºº' '= 10 ' lm 
Area .. _, .... 1- 1 12 1% 1 ~ 1 1 

1 
1 

Los valores para la configurnc1ón total se presentan en la sec;::ión del apéndice, en los 

planos de vista o~ogona1. 

Se decide poner el ala encima del fusela¡e. ya que esta configuración de ara arriba, 
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proporciona mucha estabilidad, lo que evita que se tenga un aeromode/o muy 

maniobrable y por lo tanto el vuelo sea mas uniforme aunque el mov1m1ento mas general 

de las aeronaves es el de tipo 1nunifor1T1e, con el que el vehicu/o sufre aceleración o 

deceleración y realiza oscilaciones durante el vuelo 

Conocer los efectos debido a estas oscrlaciones rmp/1ca el estudio de la esrablfidad 

dinámica del vehrculo volante. Un veh1cuJo posee estabilidad c1nám1ca. s1 las 

discrepancias de Jos parametros cinemátrcos. provocadas por cualesquiera fuerzas 

perturo.:u:::!:Jras, en func1on del tiempo d1.srrrnL..:yen. por 1-:J que el mov"Tl/1'-nc perturbado se 

debilita y t1enae hacia el vuelo mas establ~. La rnvest1gac1on de la esrabl11dad dinam1ca 

caracter'sti~s aerod1n:.!m!c.:o.is ~epend1entes del !•e~pc (iiamac~3s caractenstrcas 

aeroainam1cas no o:.stac.onanasJ ?or s1mplltrc.::.c1ori en ios ca•cu1os y aeoioo a qua­

nuestra aeronave trene u.oa altura de vuelo oa1a. no se realrza el estudio de equll10no 

en la Ref. 6. 

Para predecrr Ja capac:a.3d de carg2 deJ :Jeromocelo. se n~cesrr3 S.clDer e1 empu1e 

producido r.or el :notar. c<::lr.3 '::0-Ste efectJ se rrevaron a caoo pxebas con distintas hérces 

y s~ mtd10 el ernDu!e r:cn un c::1r·arncrn2tro ::Je resort0 

Los resultados son los s1qurenres 

Tipo No Paletas RPM Empu1e fNJ 
de he/ice 
11-7 madera 2 10.000 20.5 
12-6 fibra de v1dno 2 11,000 24.0 
12-5 madera 2 10.000 21.5 
12-6 madera -, 10.000 23.5 
11-7 fibra de v1dno 3 9.000 15 o 

La ne11ce con mayor el'1c1enc1a para e1 mo•or 0.61 r<r.8 es 1a 12-6 ae fior.:i ae "'rano y aes 

palas. a pes.:ir de que las helices de tres palas tienen una mayor eficiencia que las de 

dos palas, el p.aso de estas es excesivo pcira la ~otencia -je! pequetio motor. como se 

puede interpretar por Ja caida de RPM con una hel1ce de éste t100. 

En aeronaves de pasa1eros, se utilizan generalmente tlelices de 3 palas. ya que t1enen 

mayor eficiencia 

Los números 12-6 representan el diámetro y er paso de !a ho;:;!1cc, en pulgadas. 
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La ecuación para el empu1e estatico es: 

() = /~~,{~_....,.-1)'' 

Dónde A es el area de la hélice y P, es la potencia suministrada. 

Para la hélice con que se obtuvo el maXJmo empuje (To). la eficiencia es 11 = 0.65, 

considerando que la P, = 0.8 hp @ 10.000 RPM y 2200 m sobre el nivel del mar. (Cd. 

Mex). 

Después de eslo obtenemos de 1a referencia 2. una curva cue representa la variación de 

empu¡e contra velocidad. para sistemas de ba¡a potencia 

-~...,,:-1~e:,.,..;::-. ¡1_i~r· 

'" 
donde V esta en m s y T') ~sel emou¡e estat1co 

Para nuestro caso 

_,·-,.,-:e) 7 -- o-;.2..;7r· 

E5!a e-::uac:cn se 8t:!:ene hBc1endo 1 '·'ª correccion en !vs datos Q¿ empuje eslático para 

!a C:I. d8 Me"lCO .:.:.co r.l S.~l r .. i: 

3.2 EmpenaJe. 

Estabilizador horizontal 

Estabilidad y ajuste 

Un aercnave es estanC3mente estable. s1 como resultado de una pequeña perturbac1on 

durante el vuelo. se genera un momento aerod1namico que tienda a retomar el aeronave 

al equ1libno 

Entonces. considerando el ata como un cuerpo rig1do, cualquier momento "no 

balanceado". causara que esta rote respecto al centro de gravedad. Si como en la 

Fig. 3.2. el C.G. se encuentr<J atrás del centro aerodinámtco y el MCG es cero ó 

incremento en el angulo de at;:ique, c¿iusara un momento +~Mee (en la direcc1on de 

pérdid::i). Al contrano. s1 el angulo de ataque se decrementa. el resultante _'\.L e -3Mca 

seran negativos 

En cualquier caso . dM=c I dL -:o- O: entonces. ya que el momento generado ocasiona la 

desviación del estado de equll1bno. esta configuroción de !u F1g. 3.2 es inestable 
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Por lo tanto, el aeronave es estable s1 X.-.c > Xco . para dMco I dL -::: O. 

Para muchas configuraciones. el CG se enc:...ientra atrás del centro aerodinámico. y la 

estabilidad es alcanzada con el uso del estab1l1zador honzontal atras del ala. 

i' 

M_ 

·-' -

Fig. 3. Z. S1stefT7a Ce carga en ~I ala 

En la Fig. 3.3 se puede observar como la cola contnbuye con un momento estabilizador. 

Cuando la conf.gurac1on 3la-cola es alte .. ada del equ1l1brio. con et a¡uste ~decuado c-:>n el 

área del estab1b;:aC ::r ~" la d1s~ancia a! C S /, se c.·ea ur memento el cual oued~ 

fácilmente contrarrestar el efecto desestabilizador del ala. 

La estabihdad no es la Unica cons1derac1on Para vuelo honzontal. el aeronave debe 

también estar a1ustada. lo que s1gnif1ca qua el momento neto presente, deoe ser cero. 

Según la exoos1cion antenor. el aeronave e.; estable sí dMca I dL O: s1 se quiere 

alcanzar tamb1en el aiuste en vuelo honz:ontal (L :::- O). es necesano que /\.feo= O, para 

l L.. 
L' l.i .. 

-------~l. 

Fig. 3_ 3. Estab1hzar:for trasero 

Para satisfacer ambas cond1c1ones se requiere que Meo> O, para L < La,..nia· En ténninos 

de los coeficientes. las dos condiciones. ajuste y estabilidad. para vuelo horizontal, son 

respectivamente. 
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Estas condiciones se ilustran en la Fig. 3.4, (CL = O, CMcG = CMAC es designado como 

CMo ), que muestra esquemáticamente la dependencia de CMcG con CL para alas con el 

CG adelante de y atras del AC. para la cola ( atras de AC), y para la combinación ala­

cola. Se nota que para el ala A sola, existe el aiuste pero es inestable si el CG esta 

detrás del AC, y es estable pero no a1ustada. s1 el CG esta adelante del AC: ambas 

condiciones. estabilidad y aiuste, se alcanzan con la adic1on de la cola_ 

----. 
•.>--~-------:-·--·-----------~----~-e? 

c .... .....,... 
Al.i A - empc..·m:r.je 

Flg. 3. 4. A1uste y estab1haad para awonas convencionaios ~n pos1e1on normal al flUJO. para estab1b~ador y 

para ala • estabrli::::ador 

Si se coloca el CG adelante del AC se tiene una configuración estable, y s1 se da a el élla 

torsión geometnca y aerodinarn1ca (cambio del perfil en la misma ala) ast como flechado, 

es posible ajustarla sin necesidad del estabilizador honzontar o superfic:e en la cola. 

En resumen la combinación de flechado y tors1on es útil para el diseño de alas volantes. 

El flechado mueve el centro aerodinamico del ala hacia atras. facilitando la condición de 

estabilidad. que requiere que el CG quede enfrente del AC (F~g. 3. 5). 

La combinación de flechado y torsión conduce a un CMo pos1t1vo, el cual es necesaMo 

para la condición de a1uste 



En el aeromodelo se fija el CG delante del AC, para asegurar la estabilidad y se utiliza el 

estabilizador honzontal para el a1uste. 

La ubicación del estabilizador horizontal es el de una cola en ~¡ para sacar de la zona 

del flujo turbulento desprendido del ala al estabilizador. 

El tipo de estabilizador que se usa es de péndulo, para evitar problemas de a1uste del 

mismo. 

~-----~--~--------~-----~~'~ 

-~----- - -----

Flg. 3. 5. Ala ffechada 

Estabilizador vertical 

Es el elemento de mayor 1mportanc1a en Ja estabilidad direccional. Si el aeronave tiene 

viento relativo en la cola, con un angulo beta en la cola vertical se produce un efecto 

estabilizante, cuya magnitud depende del valor de la sustentac1on que ongina. cuanto 

mayor. sea la superficie más contnbuira a la estabilidad. 

Debido a la estabilidad direccional. el aeronave empreza a girar onentandose al viento 

(Fig. 3.6), aumenta aun mas el efecto estabilizador porque el .3ngulo de .:ltaque de la cola 

se hace mayor. A veces para lograr más estabilidad. en lugar de ;:;iumentar la superficie 

del plano vertical de cola, que s1gn1t1ca aumentar tamb1en la :-es1stenc1a, se utilizan 

denvas dorsales o ventrales (Fig. 3.7) 
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Fig. 3.6. Viento relativo y tendencia a onenrarse t1ac1a esa d1race1ón debido al osrat:uilzador van1cai 

La cola debe producir estabd1dad suf1c1enre para contrarrestar los efectos 

desestabilizantes del fuse1a1e y proporc1cnar ademas la estabr!1dad necesana al 

aeronave. 

La estabilidad direccional d1sm1nuye a grandes angufos de .:ltaque del aeronave. ya que 

se reduce la efect1v1dad de la cola, a C3usa del aumento en el espesor de la capa limite 

del fusela1e junto a ella. 

Para eJ cálculo del area del estabilizador honzontal se utiliza una relac:on experimental. 

que recomienda un area de 40'Yo a 50t;O del area del estab1hzador vemcal, el área 

movible ó timón de 20% a 30'!'0 y hasta 50% del a rea del estab1/iz<:Jdor vertical. 

Fig. 3. 7. Cola verr1cal. la zona somt:Jreada es ta forma aconse.1able de diseffo 



3.3 Dispositivos para incrementar la sustentación 

Múltiples superficies sustentadoras 

"' 

El diseño de un perfil de alta sustentac1on. requiere del diseño de una terma que provea 

la mi:tx1ma presión en la superficie 1nfenor y la m1rnma en la suoerf1c1e supenor. es decir. 

la máxima diferencia de pres1on promedio. 

El límite en el diseño de la maxima curvatura promedio para un perfil, es el conoc1m1ento 

y control de los efectos viscosos de un fluido. como el aire. que no ocurren en el cuerpo 

del fluido. sino en las regiones que hacen tronter.3 con el sofldo. nos refenmos entonces 

a la capa Hmrte. 

El comportam1ento del t!u1do ante una superficie a/1usada. contrrbuye ;J que exrsta 

separación de la capa l11n1te. Por deflrnc1ón un ob1eto es ahusado s1 no existe separac1on 

de la capa limite. sin embargo ocurre cuando se 1nrenta obtener mayor sustentacron de 

un perfil, incrementando ya :;ea su linea de curvaturu prorned10 o incrementando el 

angulo de ataque ocasionando por lo tanto !:J drsrupc1on Gel f!u¡o que debe tlwr ohora 

alrededor de esta regron desprendida de fluido lo que se denornina perdida 

La perdida rnvolucra separación severa del flu¡o principal y arremolrnam1ento del fluido en 

la reg1ór. de la capa limite desprendida lo que conduce a un incrernento en el arrastre 

llamado arrastre de presión ya que Ja mayor pres1on existente .:n el oorde de sahda. 

empuja a la capa limite hac1a arriba. de ··regreso· <JI borde de .:ita que lo que ocasiona su 

desprendimiento. as• como tamb1en perdida brusca en la sustentacion y un arrastre. 

::.ii ----~-----·-·-------·-

Flg. 3.8. Clm_ para perfiles con a!fer"lntes d1sposlf1vos de alta sustentaaón. 



Aún un Objeto a.husado como los perfiles, puede sufnr perdida. si se coloca a un angulo 

desfavorable respecto al flujo. cambios del angulo de ataque alteran la distnbuc1ón de 

presión. particularmente en Ja superficie supenor (o succ1on). la cual es responsable de 

gran parte de la sustentac1on. El arrastre entonces se incrementa y aún mas imponante. 

la sustentación decrece repentinamente. si esto pasa a un aeronave que trata de 

atemzar o despegar. sub1tamente se desplomaría a tierra o baJana >.:'!n una pendiente 

muy pronunciada, pudiendo estrellarse o dañar su tren de atemz:a1e S1 la perdida 

ocumera en pleno vuelo. el aeronave se desp!ornana formondo una espiral o barrena 

Para generar entonces <Jita sustentac:on durante el aternza¡e o a~spegue . .sin un 

excesivo angulo de 3taqt.:e que conducrna a ia catastrof!c3 ¡'.)erd1da. se utll1::::.;:in 

dispos1t1vos extensibles llarnados olerones 1ntenores o r7aps que mcrenientan el <Jrea del 

ala. sin un angulo ce .:naque oelrg1oso >=1q. 3 S 

Existen rnetodos pasivos v ac!rvos qui:.> ·ncrernent:::H1 !:.:i sustent.:Jc:c:ri 1os cilt!r:-1cs :;;on 

pantcu/armente efectivos p<Jra aeronaves V-STOL 1 desoegue y atern::::.a¡e vertical corto) y 

GEM (maqurnas de efecto suelo l 

Algunos metodos pasivos se muestran en la Fig 3 3. con sus ccrrespond1entcs V310res 

de Cima•· Estos a1c.3n;;:~n valores supenores a 3.7' (el que rtene este valor no se considera 

del todo pasivo ya c;ue tiene incorporada una ranura de succ1on) Conio se h3 dicho con 

antenondad, entre mayor la deflex1on de los flaps o ael borde de dt3que rnov1ble <sJatsl, 

mayor Ja curv·a de cuf\latura promedio y mayor aun con Jd como1n::::Jc1on Ce 3mbos. LlSi 

como tamb1en menor sera el angulo de cero sustentocion. y mayor ei c~spla::::;:urnento de 

la curva de sustentac1on. 8unque. la pendiente de !a curva de sustentacion antes de la 

perdida perrn.:Jncce pructic:imentc constante. Por :o qu8 -~I us.:i d<J tL:::ios '/ ,;lats 

incrementara la sustent.:3c1on pero t.:Jmb1en d ;::irr<Jsi.re 

El incremento efectivo de la curvatura y Ce la sustentac1on se ::.ic3n;::ar<J por l<J deflex1on 

del borde de ataque y flaps. 

A pesar de que con ef uso de estos se ev1t3n .angulos de ataque gr.:Jndes y se traba¡u en 

una .::ona le1os de la perd1d.:J, Ja influencia de la capa limite sigue detcrmrnando su 

efec:1v1dad. es aqu1 donde se utilizan los metodos activos de control de la caoa !imite 

MACCL 
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Fig. 3.9. Desarro:fo de la caoa lirr11ta y d1stnbuc:ones ae preSJon reancas ·'" exoenn1entales en un perfil da 

mu1t1suoerñcies 

Estos, lo usan pnnctpalmente o:Jeronaves que ut1lizon turbinas, desvían parte del chorro a 

dispositivos en el ala que lo inyectan en regiones claves (dónde se tienen gradientes 

adversos de pres1on y capa límite desprendida) para retardar et desprendimiento de CL y 

reducir et arrastre y la pérdida. elevando la eficiencia del perfil. estos métodos se 

conocen tamb1en como Incremento de Sustentación con Potencia. Esto se puede 

interpretar como una inyección de partículas de fluido con alta energia c1nét1ca las cuales 

ceden momentum a las partículas de !a reg1on de la CL desprena1dn que podiamos 

llamar una región de fluido muerto. lo cual mantiene pegada por más tiempo la CL y evita 



o retarda su desprend1rn1ento El anahs1s involucra el tratamiento de dos capas limite la 

convencional y las confluentes 

Se muestra un d1bu10 detallado de el desarrollo de la capa limite y la distnbuc1ón de 

presion teonca y experimental en el perfil de mult1superticies (F1g. 3.9). Podemos ver la 

importancia de los metodos de control activos de la CL y los puntos dónde es pertinente 

la inyección ae fluido, como el borde de <:Jt~que. Justo detras del slat para prevenir 

separación antes de que el flu10 alconce los flaps St: puede observar la complejidad en 

el desarrollo de las capas limite 

3.4 Consideraciones par::i la forma del fuselaje y selección de dispositivos de alta 

sustentación. 

Veamos ahora :as neces1d::,Hj•';"cS '112'\ .::i0~crnoC:Plo Torn3ndo -~n ·::~.:nra los pnnc1p1os 

fundamentales de la forma y el arré.lstre. an<:lltz::irernos !as cond1c1ones en nuestra ala. 

Antes que nada cabe preguntamos GCuales son las fuer-as que predominan en nuestro 

aeromodelo?, ¿Que tipo de f!UJO tenernos?. <'...Cu.::!I ~sel cornpOrt3mrento de nuestra capa 

limite?. ¿Vale ta pena el uso de c11spo.s1t1vos d,~ .:iHa sustenracion?. GCual es !a forma 

ideal del cuerpo del fuse1a¡e --. 

Desglosando estas pregunt<:Js rund..:::irnentales podernos <'.'!etermin;:ir que tipo de 

dispos1t1vos es conveniente. su ub1c::Jc;on .:1Sl como la fonna ce! fuseldJe y ael tren de 

atemzaJe. 

Respondiendo a la pnmera pregunt.:i íCcord;:iremos los tipos de tuer::os que 1nterv1enen 

en una particula fluido. siguiendo e! co1nport.::im1erHo de l.01 e:cu;:.ic1c..a1 de Newton de 

movimiento. 

Intervienen dos tipos de fuer::as. 'je cuerpo y de supert1c1e Dentro (je !as fuerzas de 

cuerpo estan Ja fuer.:a grav1tac1on;;::il, ~!.;ctnco 'I electromé.Jgns-t1c::i. 2st3s se C3ructenzan 

por actuar a distanc1.3 y actuan en la masa del f!u1do, por eso reciben et nombre de 

Fuerzas. de cuerpo. 

Las otras son las fuer::as de supertic:e ~iientras J;;::i::; fucr.:3s de cuerpo 3ctúan a 

distancia, las fuer::as de superf1c1e 3.Ctúan por contacto directo entre la partícula y el 

fluido. Las fuerzas de supert1c1e que actuan sobre ;3 par.:icula ce fluido son el esfuerzo 

normal (presión) y el esfuerzo cortante o tongenc:al (fnccron viscosa¡. 

Es apropiado abnr un parentes1s para recordar el s1grnfic.3do de v1sco!31dad en los fluidos 



Sí suponemos que se tiene una part1cu1a de fluido de forma cuadrada. y se le aplica una 

cierta cantidad de defonnación conante. el cuadrado se desplazara de su forma ong1nal 

forTTiando un paralelepípedo el cual se deformo un cierto angulo .x .. cuyo ongen se mide a 

partir de la deflex1on que sufneron sus paredes verticales. m.o.nteniendose por lo tanto su 

superficie 1nfenor sin movnniento relativo a la super11c1e. y solo deformandose sus 

paredes laterales, desplaz..:mdo as1 !a superficie supenor 

Entonces la res1stenc1a que presenta este cuerpo a detorrn~rs¿ ¿:s ae:::i1d3 a !3 v1scos1d3d 

y se detine como 

Vrsc:::is•dad == Esf cortante I t1ernpo de C.3Tnb10 hasta u_ 

Entonces el fluido que se encuen!ra 1nmed1atarnente adyacente a la superficie solida no 

se desliza. relativo a esta. De ¿sto se lleg<J .:i la sorprendente conclus1on que el rnatenal 

del que esta hecha una superficie - mader<J. acero. cera. p12st1co o '.'!ano - no altera por 

si mismo el comportam1ento del fluido o la resistencia <JI mov1mrento a !raves del fluido. 

La fncoon viscosa en los fluidos exhibe otra propiedad inesperoaa. La resistencia 

friccional entre ''ios solidos depende t=n la presion nom1al de cont3cto Si se empuja un 

libro contra una mesa. ia suma de res1stenc1a fncc1on;:il se 1ncren1ent<J <Jt incrementar la 

presión sobre el libro Pero en un flU1do la res1st0nc;3 v1scos<:l ·.?s c.:Js1 totalmente 

1ndepend1ente de Ja pres1on. Depende casi unicamente en la r·d.;::on de c.:Jmb10 de la 

fonna de las parucu!as del fluido 

Para determinar ta 1rnport:::mc1a de la v1sccs1dad en nuestro 3erornodelo pensamos ahora 

en como todas estas fuer.:as lo atectan en el movimiento del fluido 

La fuerza de gravedad se torna en cons1derac1on al ter.eren cut:"!ntiJ el peso del ala que a 

su vez se involucra con la sustentac1on. otr<:i.s fuer::.:ls cerno <.:<:lrnoos ¿Jectricos o 

electromaqnet1cos no estan presentes en esto::; exoenrncntos. Lo cual nos deJQ 

exclusivamente con tas fuerz3s de suoerfic1e. esto es. !a fuer.:a de pres1on y las fuer:::as 

viscosas. 

La forma en que estos dos tipos de tuerz3s de suoerfic1e control;:in el mov1m1ento de las 

particu\as de fluido es gobernado por \a ecuac1cn de Newton de mov1m1ento 

La sun1a de estas dos fuer-as. que es su resultante. se encuentr3 por medio del método 

del paralelogramo. Esta fuerza resultante es igual al proaucto de la masa de la particula 

oor su acelerac1on. 



FZA. PRESION NETA+ FZA. VISCOSA NETA= FZA. INERCIA 

El término del lado derecno de la ecuación. el producto masa por aceleración. es llamado 

fuerza inercial. 

El vector de la fuerza 1nerc1al es opuesto en d1recc1on ni de tuerzas viscosas, esto e~ 

debido a la noción de que la fuerza 1nerc1at es la resistencia de la masa a ser acelerada. 

Esta resistenc1a de !a fuerza 1nerc1al, b<:ilancea la sun1a de !a pres1on neta y la fuerza 

viscosa neta. En otras palabras. la suma de los vectores de estas tres tuerzas - pres1on. 

viscosidad e 1nerc1a debe ser precisamente cero 

Entonces el movimiento esta dominado por efectos · .. ·1scosos o efectos 1nerc1ales o 

ambos. 

La intu1c1on general se basa pensando 3cerca de las dos pos1b1hdades extremas Un 

extremo. es aquel de fluidos (no flu1os) muy viscosos. cuyo movimiento esta dominado 

por fuerzas viscosas. el otro. ae aquellos fluidos de muy peque{la v1scos1dad. donde, en 

el campo del flu¡o tas fuerzas viscosas son despreciables cornpar.::J.d3s con lns inerciales. 

Se hace notar que se habla de fluidos 'Jtscosos o poco viscosos. pero no de flu¡os. ya 

que a pesar de que los fluidos presenten una v1scos1dad reducida, algunas veces fluyen 

como s1 fueran muy viscosos Un eJemplo de esto es el aire 

Entonces ¿Cuando .::J.ctu<J. un flLudo de forma muy viscosa? . .:.Cuando poco v1sco~a? 

La respuesta se encuentra en el Numero de REYNOLDS (f~el 

Una densidad muy pequeña. tendra el mismo numero de Re que una v1scos1dad muy 

grande y por lo tanto el mismo efecto 

El número de Reynolds es la relación entre fuerzas 1nerc1ales o a1n.::J.m1cas y fuerzas 

viscosas. diferentes expenmentos en una sene de cuerpos geornetnc.::i.mente similares 

son dinam1camente s1mllares solo s1 una comb1nac1ón especial de cnnt1dades como 

longitud. velocidad. densidad y viscosidad tienen exactamente el rrnsrno valor numérico 

en tos diferentes expenmentos Esta comb1nac1on es el numero do Reynolds 

f)c11.-.ulaJ · l ·.._·foc1JaJ · l r1n.:..•t111d 
So IU::.T.\'UL[).')" = -----1 .-¡_,-,-.,-,,-.,-,;-_,-,¡--~ 

Sintetizando. números Re muy b'3jos s1gn1f1c3n cornport3m1ento muy viscoso. aún 

cuando el fluido tenga sc!o poca viscosidad. rn1entras muy al~os Re significan un 
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comportam1ento poco viscoso. aún cuando el fluido pudiera ser altamente viscoso. 

(Aunque como hemos visto la v1scos1dad no puede ser nunca completamente ignorada, 

particularmente cerca de las fronteras sólidas). 

Entonces podemos decir que tiene mucho mas s1gn1ficado hablar de s1tuac1ones muy 

viscosas que de un fluido muy viscoso. 

Podemos resumir lo antenor en la s1g. tabla: 

Rango del Fuerzas Predominantes Posible efecto 
No.Re , 

1/10--Re-...10 

10,Re<1000 

1 

Fuer.:as Viscosas (F:::as. ¡El arrastre por fncc1on viscosa se 

'

Inerciales desprec1aoles) incrementa. es decir. entre mas 
j superficie morada, mas arrastre_. 

10~.._Re 

1 

Fuerzas Inerciales 
Viscosas despreciables) 

1 

(Fzas. 1 Doblando la velocrdad se duplica 
el arrastre y el consumo de 
cornbust1ble se tnplica, '21 
ahusamiento de la forma ayuda a 
d1sm1nu1r el arrastre. Es decir, las 
fuer.:::;:-:Js vrscosas son 
desorec1ables pero no 

/ desCartadas al present.3rse en la 
\ caoa !rm1te 

En nuestro caso el número de Reynolds en o.;I que volara el 3erornodelo es 

aproximadamente Re=2.5X105
, por ro que el orden de magnitud es mayor a 103

• y por Jo 

tanto las fuerzas viscosas son despreciables. es decir, rc::i forma ahusaoa del perfil 

reducirá significQt1vamente el .3rrastre por fncc1on viscosa. y predorn1n;:¡r;:;n tas fuerzas 

inerciales. sin embargo ros efectos viscosos se hacen presentes en cuanto a la apanción 

de capa limite. cuyo componam1ento vimos con antcriond.:'.:ld 

Aún cuando el numero. de Re es relativamente grande. nos encontramos con un Re de 

trans1c1ón a la turbulencia. Hay muy poca teona y muchos datos expenmentales sobre la 

trans1c1ón, por fo que supondremos que existe poc.::J 1nfluenc1a de l..:Js fuer.::3s viscosas. 

asi como mayor de fuer.::Qs 1nerc1ales. las que se hacen presentes los efectos de 

gradientes adversos de presión. aunque no muy elevados para nuestra velocidad. 

El hecho es que no hay una ley simple y precisa para el arrastre en altos números de 

Reynofds y menos aún en la ::::ona de transrción 



De acuerdo con el cnterio antenor suponemos que tenemos un flujo en trans1c1on a la 

turbulencia y que el desprendimiento de capa lim1te no es brusco por to que tal vez 

resulte contraproducente hacer uso de lo d1spos1t1vos de control de capa limite en los 

flaps, ya que como no es un f1u¡o turbulento completamente. y menos aun en los 

instantes de atemza¡e pero sobre todo despegue, inyectar una comente de aire en el flap 

podría ocasionar perdida en la diferencia de pres1on_ por no encontrarse la CL totalmente 

abatida, por esta razon se decide ponerle en ta pequeña ranura del flap una cinta 

adhesiva que evite la filtrac1on de 31re. incrementando de manero efectiva !a linea de 

curvatura promedio 

Por lo demas. las restncc1ones en cuanto a peso no hanan pos1b1e el uso de dsspos1tivos 

para controlar la capa limite por lo que su control üst;Jnci su 1 ~to ;::i soluciones l!amemoslas 

artesanales o ingenicsas en las que valiéndonos solo de !a desviación de la cornente 

1mperturbada con ranuras internas por e¡emplo. podnamos contratar en lo posible el 

comportam1ento de la CL, ademas ae que 1mphcanan un incremento nulo en el costo. 

Cabe decir que esta solucion es muy aceptable s1 se utiliza un motor de mayor potencia 

para el m1smo aeronave ya que esto 1ncrementan<:i !a velocidad y posiblemente 

cambiana el comportamtento de la CL. aunque poden1os L..ief1nir ~' rango de no ut11tzac1ón 

de éstos d1spos1t1vos en la zona de trans1c1on. esto es. p8ra 10.J. Re-_ 104 

3.5 Selección del dispositivo de alta sustentación. 

Con Ja selección det d1spos1t1vo se contestaro a la ultima pregunt.:J. Sí vale la pena utilizar 

dispositivos de alta sustentGc1ó11 Sin embargo no todos pueden '.:>er recomendables 

debido a que as1 como incrementan la sustcntoc1ón se incrementa et arrastre y debido a 

la poca potencia del motor. no sena suficiente para el correcto func1onam1ento de estos 

independíentemente de !a cornple¡1d::id y peso de los mec.:J.ntsmos para la deflextón de 

estas superficies. 

Analiz:ando en orden usccndentc de incremento en sustentac1on estos d1sposit1vos. 

tenemos primero al s1at o deflexHJn del borde ce at3que (d1b.3 fig. 3 10) la pnnc1pal 

diferencia entre este y el flap, consiste en que ¿-1 <J!a con siat aumenta notoriamente el 

ángulo crítico de atQque, en tonto que para ~l 313 con f!ao es caracterist1ca cierta 

disminución de este angulo. 3unque tiene una mayor sustentac1on.(d1b.2 fig. 3.10). Esto 

se explica por el efecto de soplado tangencial en \a capa limite sobre la superficie 

superior del perfil del ala. El chorro que sale a gran velocidad por la ranura desplaza el 



punto de desprendimiento en sentido del flujo hacia abajo y asegura la circulación 

adherida con mayores angules de ataque que con el flap inclinado, cuyo efecto de 

succión es mas debtl. 

Posteriormente sigue el uso de flaps con mult1ples superficies. el cual requiere 

mecanismos mas elaborados para su deflex1on y aunque incrementa notoriamente la 

sustentación crece también el arrastre. ademas requiere también de control de CL y no 

disponemos de la potencia necesana para tal. 

Las combinaciones· posteriores son slats y flaps de superficies multiples, las cuales 

requieren de inyeccion de flujo directamente de las turbinas. 

Flg. 3. 10. Esquema del ffap y eJ 5lat. (1 Pertil sm d1sposrt1VOS extras da su.stanlación,2 Porfli con flap:J. 3 

Parñf con slat) Dependencia can el coeficiente de sustentación y el anguio de araaue 

Para el aeromodelo. tomando en cuenta estos entenas y fas condiciones de flujo, la 

selección del flap es la mas adecuada. ya que el slat requiere de mas mecanismos y 

tiene menor incremento en sustentación 

En segundo lugar quedaria Ja combinación de slats y flap senc:l!o, ya que como vimos el 

slat tiene el efecto de desplazar el punto de desprendimiento en sentido del flujo. lo que 

ayuda al flap a mantener la C.L pegada. 

En tercer lugar queda el flap de múltiples superficies. puede ser recomendable si se tiene 

un motor más potente. Las demás combinac1ones son dispos1trvos de extrema alta 

sustentación. definitivamente para aeronaves de turbinn y control de C. L riguroso 
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Para el cálculo de nuestro flap, se encontró la siguiente recomendación: 

C, 
-=ll'"' ,. -
,) ' = -15" 

Dónde C, es la cuerda del flap y C es la cuerda del ala. (.,¡. es el angulo de deflexión. 

Para esta configuración de ftap tenemos: 

e= 0.5 
,, = 0.4.2 
e,,,= o.os7 
_lCL = CI., :- ,,.,, 
JC,_ = 0.8 

Dónde res el factor de efect1v1dad del flap. '' es un factor de correcc1ón para r, y e, ,1 es 

la pendiente de la curva de sustentacion en grados 

El incremento en arrastre produc1do por los flaps planos está dado por: 

( "-, I _,K, .... '/ ~ 

.\( ~., - l ?, < .\' ··~~n - ,:; . 

la ecuación involucra una relac1on de cuerdas, y una relación de áreas ...JCd = 0.01. 

También hay un incremento en el coef1c1entc ele momento el cual se obtiene de: 

-- 0'.25'.2 

Forma del fuselaje. 

En cuanto a la forma del fusela1e. utilizando el cnteno antenor. en donde nos situamos 

en un Reynolds de trans1c1on, y es 1mport.:i.nte el tenn1no inercial. se suaviza de manera 

moderada la geometria del fuselaje y se le da uno. ligera curvatura hacia arriba, 

simulando un perfil aerodinam1co con sustentac1on pos1t1va La elección de la forma del 

fuselaje no es de ninguna manera un aspecto tnv1al ya que puede evitar arrastre o por el 

contrario desperdiciar 8fea proyectada que se puede utilizar en lus alas. pero su estudio 

requiere de muchos mas catculos y expenmentac1on y por eJemplo es un aspecto que 

actualmente buscan cientos de compafiias de aeronautica, por lo que su estudio 

detallado requiere de diseños postenores. 
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3.6 Ubicación de los flaps 

Maneobrabilidad y efecto de la interferencia del fuselaje y el ala. 

Debido al poco presupuesto para obtener m1croservos los cuales pesan la mitad de les 

servos norma/es, se ut1/1zaron flaperones, es decir. que un solo actuador as1 como una 

sola superficie de control sirvan c.:>rno disposrt1vo de alta sustentación y como ""Upertic1e 

de control, del capitulo 2 sacamos el entena para ubicar Ja superficie de control o sea el 

alerón, debido al ángulo diedro del ala el cual es para estabilidad al balanceo o estat1ca y 

al elevado peso de la carga. debe tener con una nimrma def/ex1on una maxrma respuesta 

fo que aunado a que /a configurac1on en planta del ª'ª rectangL.1ar. que entra en perdida 

de la ra1z ...,ac1a las punt.::Js. 2puntan ¿, s11u::-:r1c t-n !as pur.~as ael .'.lfa para a su vez 

aprovechar :a d1stanc1a de estas at C G r~cn=rner.r::::.nao •.:; .-ncrrien:o. por lo a:....e el lugar 

control. 

la ::i:res16n del '~UJO 1nc:de11te po1 las su;Jerf1c:es 0.·•::te-rnas del ven;c:....:.::i. o se.::J van~ndo el 

v~ctor de /as resultantes de todas las fuer.:.3s aerod1;i_am1cas 

Se entiende por contro/3b1/1dad o m2ne¡ab1/1d<Jd del venicu/o .;;u capac1daC dr= reaccionar 

a la def/ex1on de los timones vanando rescecnvarnente íos o¿:¡rametros del mov1m1ento 

(anguJos de ataque d·~sliz.am1ento. 1nc!1n.3c1on y vrraje de la ir:::;.yccton;:.i. etc.) La 

controlabl/1dad se aprecia segun el grado de suscepubd1dad del veh¡culo a ta deflexicn de 

los timones. es decir. por In 1ntens1dad de la vanacron de los parametros de vuelo, 

determinan la ejecuc1on de la maniobra necesana. L.:l contro!wb1l1dad del vehicu/o volante 

y su estabilidad estat1ca es contradictona y consiste en lo s1gu1entf~ Los vehicutos con 

gran margen de estabilidad estat1ca. p<Jra aseg11rar rap1da marnoora. requieren grandes 

va/ores de los estuer::os y momentos de control y. por consiguiente. la deflexión de Jos 

c::::rrespond1entes ccr~.-c!es :; ;:.-andes ;";"":aGr:1tuces e:-; ::::! ~.-a:-:s.:=.:...::.s::: =-= ·~!er~·a!~s 

relativamente pequeños de tiempo. lo q:...ie evidencia el bajo grado de contr0Jab1/idad y 

viceversa. los vehículos vc:antes de ;::i/ta mane1abrlidad deben tener un pequ~ño :nargen 

de estabilidad estáuca e, incluso. ser esrat1camente inestables. 

En nuestro caso un ae;onave de c:=trga necesita de mucha estabilidad estabca por lo que 

necesitamos que no de vueltas o cambios de dirección muy pronunciados pues se podría 



perder el control del aeronave o sobreestresar el modelo, llegando a romper las alas o el 

fuselaje. 

Ahbra el lugar adecuado para la ub1cac1on de los fiaos es cerca del fuselaje. en dónde 

hay una mayor deflex1on de la comente. esto es deo1do a la 1nterterenc1a del fuselaje con 

et ala. 

El ala unida al fuselaie provoca una mayor deflex1on que Ja misma aislada. La 

explicación a este fenomeno consiste en que. decido a la 1nterierenc1a con el fusela1e 

semeiante ala posee mayor fuerza de sustenrac1on que el ala sol1tana. Al 1ncrernentar~e 

la fuerza de sustentac1on. se intensifico !a capa vorticsal saliente del ala que induce tras 

ella mayores velocidades y nace mayor la derlex1on ce! fluio t Ref. 6 ) 

Al comoarar las necesidades de !.::::::; superf1c1es de control y !as de los tlaos la estab1l1dad 

.z:srat1ca resu1ta .:ie mayor iJ8SO. 1 a (1Lie ,a r:;o:::r.;::1..::;3 -=~ -:.. ..... r.1,...c1 a -::::::r1ciG:-,cia ..;e ·'-Ste s2n.:;. 

r.iás gr3ve que •_:na gar3nc·a r"""'Odes!3 en S'.lStent:Jc:on. por lo que se dec:ce ooner lo~ 

:::ii1erores ~n :as f''..Jn:as c::e+ 3:a e :-,;.egrar :os r:a:-s an1 :-:-· .;;~o c::eno~:r.anc:::i a esta 

suoerfic1e ccrrio flaoPr·on auncu-= •a conf1gurac1on oot1ni2 8S hacer usu de ios fiaos en la 

raíz del ala, y ae los alerones en la~ puntas 

3.7 Efectos de mtcrtercnc1:J 

De lo~ efectos mas s1gnii1c::::it1vos de interrerenc1a que involucran <il ala tin1ta. es el efecto 

tierra: 

1. Efecto tierra 

.=.ste se puE-d<:!- ex¡:::..1c:.:r d: ccns1der2r l.::· 1rr1ac;.-..;n a:::: ,.::;:.:, ·,...on.1 1::0.s :is .sal::Ja :jei :.i.la '1:1 ~. 

suelo. es decir. el efecto q:...ie tiene el fluio generado por una fuente. en presencia de una 

pared. las imagenes inducen lo contrano a la desv1ac1on de comente o deflex1on de la 

comente. es decir. un upwash o reduccron de la Cesv1ac1on hac1a ab3JO de las lineas de 

comente: su efecto decrementa la def!ex1on de la ccrnente en el ata y por lo tanto. la 

sustentac1on en e1 mismo angulo ce ataque se incrementa 

El afecto tierra en !a sustentación de un ala fin1ta. cousado por ta presencia de los 

vórtices de salida, es el de :ncrementar !a sustenwc1on. 

Afortunadamente es compatible incrementar la ~stat::li11cad del aeronave en tierra Y 

disminuir el efecto del deflexion de la cornente en el desoegue. 
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Al tener un tren de atemzaje bajo con los puntos de apoyo alejados entre s1, se elimina la 

posibilidad de que el aeronave gire por algUn descontrol en la pista, a la vez de que 

disminuye la deflexión de la comente. 

Se hace una correcc1on para el arrastre inducido considerando el efecto tierra. usando la 

ley de Biot-Svart: 

Dónde: 

!GE : Dentro del efecto tierra. 
OGE: Fuera del efecto tierra. 

('.,,l/(J/;;) (16'1/:rh) 

,·;,,t<J'-;1.,·) = N1t1111.7h) 1 

h: Altura del suelo ar AC del perfrl. 

Esta corrección se introduce en el arrastre total para calcular el m3ximo peso posible en 

la distancia de despegue. 

3.8 Distancia de despegue 

Como restnccion en la c1stanc1a de despegue se trene una longitud de 01 m. por lo que 

hay que avenguar que ·.:e!ocidad se alcanz.:J en esa longitud de pista. p.:ira ver la 

sustentación que se tendra en esa c:1st.anc1a 

Las fuerzas que actuan sobre un aeronave (F1g 3.11) durante el despegue son 

Peso: ·N 
Sustentac1on: L 
Empuje o tracción de las he!ices -;­
Resistencia: D 
Fuerza de rozamiento· Fr 

El peso puede suponerse constante durante todo el recorndo de aespegue La 

sustentacron crecera desde l..!n v.:::ilor nulo h<::1sta ser 1gu<::JJ al peso. conforme Ju velocidad 

aumenta. 

El empuje o tracción de las hel1ces perrnanecero pr.::ict1CJ.mente coru.ante durante el 

despegue. !a resistencia 1r3 crec:enCo desee un v.:::ilor c;;:!ro. p<Jr.3 la • .. ·eloc1daa cero. hasta 

el correspondiente de velocidad frnal 

La fuer.:.a de rozamiento es el producto del coef1c1ente de roz.am1ento .ll por Ja fuerza 

normal que existe entre el suelo y las ruedas. Esta fuer::a normal tiene como valor 'N - L 

la fuerza de rozamiento será por lo tar.to F, = ~l (\1V - L). Como el coeficiente de 



rozamiento y el peso son constantes. y la sustentación va aumentando. esta fuerza irá 

oism1nuyendo confolTT'le la velocidad crece. 

T 

.. 
N 

Fig. 3.11. ~1a9rama de ruerzas 

,~ 

/ / 

La fuerza que hace que el aeronave adquiera un mov1m1ento acelerado en el sentido del 

despegue sera: 

F = T-D-F,-W 

En algunas pistas se ::ene una pendiente co~;i.iva .¡i. en estos casos F ::::. ;--0-F, -w.,,. el 

término WcJ es la con1ocnen:e de! ;::eso en !a d1recc:cn Ce !a pista. debido a la pendiente 

de ésta (Seria Wsen.,,. pero como los .:;.ngulos ae 1nc!m.::i.c1on son pequeños. se puede 

sustituir el seno por el angulo en radi3nes) 

Esta fuerza F. actuanao so.:ire la rnas.3 m acl aer·on.:1 .... e de proporcionara Lin¿:¡ aceleración 

a. que vendra dada por l.::i ocuoc:on 

.;:: = rn3 

Tanto la resistencia. como la sustentac1on expenmentan una vanac1on con la veloc1aad, 

que depende del cuaamdo de esta. to mismo ocurre con la fuerza de rozamiento al 

deoender Unicamente ae la sustentación 

Sustituyendo los valores de F y F,, obtenemos: 

despejando la aceleración. 

,.. 
r ·- n -- 1-: - :J·-= -;;-1. 

,,­
r- L""l- _u(H"- L) =-a 

g 



a=-f{-:<r-L>- u¡Jt·~/.)¡ 

Sí se supone que el ángulo de ataque permanece constante durante el despegue, ¡a 

sustentación y la resistencia dependeran únicamente de Ja velocidad. V" /a aceleración, 

dependerá Unicamente ael empuje y de la velocidad. S1 se conoce de que forma 

depende T de Ja velocidad. esta sera 1a unica vanable de que depende la aceleración. La 

hipótesis de que la sustentacion y resistencia dependen únicamente de la velocidad. es 

bastante segura. ya que el angulo de ataque permanece constante. 

Recordando las definrc1ones de velocidad y ace/erac1on 

j, 
¡. ;:_- -­

,;, 
.íl 

despejando. ds= VC:t. y sustituyendo el valor de dt. 

l ~ll. 

1ntegranao: 

,is"°-­,, 

Para hallar el espacio recomao sobre la 01sta, bastara sust1tu1r en la ecuac1on anterior el 

valor de :a 3ceJerac:on, e :~~egrar entre •es lífl""•tes q!Je tenga Ja v~1oc1d.ad aue seran 

desde e/ inicio de la carrera de desoegue. donde /a V= O. hasta el momento que 

despega del suelo V":!. 

En el caso de que exista componente de viento en la d1recc1ón de fa pista cuando el 

aeronave suelta los frenos. aunque la -.·elocidad rescec!o al suelo se.3 nula. la ·.·eioc1dad 

del aire sobre el aeronave no 10 es. y esta oroduc1endo una c1en.:i sustentncron y 

resistencia; Ja velocidad re!atrva del 3tre respecto al .:Jeronave ser3 V - \/,, y tos 

limites de 1ntegrac1ón seran de v ... a Ja veJociaad de aeso<-::gue l/7 

Sustituyendo el valor de la .'.3celerac:ón y tomando en cuenta la velocidGO del viento. la 

integral queda: 

Cerca de la superficie la velocidad del viento se clasifica corno· 
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De 1m1s Viento moderado baJO. 

De 1 a 2 mis Viento moderado 

De 2 a 3 mrs Viento moderado atto 

Más de 3m1s Viento fuerte. 

El valor de la velocidad del ·. 1ento deoendera de !a ub1cac1ón geografica de la pista_ Para 

la condic1ón de d1señ.:i suponemos que ro se tiene vrento a f:=:ivor_ El valor del coeficiente 

de rozamiento es del orden de 0.2 para pista seca 

El arrastre total es la suma del arrastre del ala. estab1l1zador honzont:al y vertrcal y tren de 

atemza¡e. 

Los coeficientes ae arrast:-e de estas superficies se muestran en !a s1gwerite tabla. 

Coefic1entes de 
Arrastre 
Cd ,,,,_=o 3 
(horizontan 
Cdtu.., - 1 . .:: 
t:ncllnadol 

1 A rea proyectada 

i A ,.,.,... = 0.0:234 m-

; ~ ... - - o o::s m~ 

r=C~d~,~·-,,_=~2~.'='º~----i,.:.... '"'"" = .J C01 m-
Cd .. ..,..., .. - Cd ~·-·~""' : A .,.,.,,.," = O 0348 m-

Se reaiíz:an pn.h=::bas en ;a pista ~ara s-::iber :a ·~"eloc;dad que se alcanza. 

:=:on el aeromodelo sir. carga 

t = 4.3 s. d = 61 m. Vm = i 4 m. s \/f =-:::'8 m s (Teonca) 

Con carga Max. (17.S lb). 

t = 6.4 s. d = 61 m. Vm -= 9 5rn s. "..Jf ""- i 5 m. s. 

Sin embargo la vetoc1d<=id m1nirna de desoegue es igual a 1.2 veces la velocídad de 

desplome: 

La velocidad de desolorne se obt:enc mediante la ecuac1on: 

-::11 

\1 }-~."-,( •. r•.>' 

Sustituyendo los s1gu1enres valores en la ecuac1on antenor, 

W= w~ .. u;1mo<H1•0 + WcARC ... = 10 lb+ ::o lb= 30 lb (127.4 N) 

p= 1.2 kg.m3
• s =o 619 m::'. y e,_.., ... = 1.8. 
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obtenemos: 

Va~=13.8ms 

entonces: Vm•na-l)e'gu• = 16.5 rn s 

El limite supenor de Ja integral de distancia sera Ja velocidad mínima de despegue y el 

limite inferior, debido a que el aeromodelo no arranca con velocidad cero. de fas pruebas 

realizadas en Ja pista, tiene un valor aproximado de 3 rn s . 

Sustituyendo en la ecuac1on de d1stanc1a los valores en función de /a ve/oc1dad, y fos 

límites de integracion antenores ~enemas: 

J --~!_~_--el/ 
. ,., •• F - D - .uc IV -- /_ > 

1<>-· 

\'= 111' 
~ ::<_) / - u s.::...; i - - u s ;.:., · 

¡· 

.,--:-~.-;;¡ir - .U(•J5p(~\~,/l· 

El arrastre total. sera la suma del arrastre uer ata. inducido del ara. fuselaje, elevador 

honzortal. inducido del elevador. ::imán y :ren de a.temza1e 

Sustituyendc en la ecuac1on ros ·.ralores y sLlnon1endo que et coef1c1ente de fricción es 

consideradoµ= 0.2. para pista seca. la distancia de despegu¿ sera. 

S = 59 7 m 

Se encuentra dentro del J1m1te ae la a:stanc:z. Ce c.~ser.o que sen 61 rn 

3.9 Conclusiones. 

La respuesta a muchas de las pregunt.::is formuladas en el camoo de la mecanica de 

fluidos y en espec1f1co de este caso. aesafortunaaamente :-.JO SON TR!VIAL!::.S. saber 

como ocurre el desprendimiento de! :ru10 atras del fuselaje. en las superficies 

sustentaaoras o aún mas .:.. Cual es l.:i forma optima def fuselaje para este flu10 ? tienen 

algunas su fundamento en los cursos de fa i1cenc1atura de lngertte-na ~ecarnca pero 

requieren sin duda de expenmentacion ·~n Latior.::ncnos. ·2:n campo "f el estua10 de cursos 

avan=ados. por lo que .::-J diseño que se :::Jresent;J es una .oorox1mac1on basada en 

cálculos pero también 1ntu1t111.:J. que en base é3 los conceptos fundamentales. derrvados 

del calculo. guiaron el diseno 

La configuracion optima en ef caso qu2 ocupu a !.:J.s suoerf1cies de control del 

aeromodelo. es la utd1;:ac1on de fiaos y aterone.s por separado sin S:mO<:irgo debido al 
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poco presupuesto se utilizo el flaperón, quedando ubicado en las puntas y poniendo en 

la ranura que se forma cuando se deflec:a una cinta adhesiva. para evitar la entrada de 

aire por las razones expuestas 

Se propone tamb1en el uso ae slats su1eto a expenmentacion 

Es deseable el diseño de un perl'1I ae:-odinarrnco para las ..::ond1c:ones del flu10 que se 

presentan en la competencia. basanaose en la teona de kurta. so1tware de mecarnca de 

fluidos y b1bliografia (Ref .2) 

Si se usan alerones corno flaps se reccmienda que tengan rnax1mo una detlE::x1.:in de 20º. 

Los resuitados teoncos deben ser coteJ<..1.JOs con los expenn1entos ~n pista. ya QL:e 

regularmente hav aiustes. -:is1 conforme se realizan <nas experimentos. el .:ieromoc:e1c se 

irá ::-iustando :1 mod1ficando lsigronao suces;·1ament.:) .e'1ant;:o1r n1ayor ;:)eso 

Se obser 1a tamb1en que conforme menos peso teng<::> ¿¡ Jtrcrncc.1~10 J ~;e :iumerite el 

coefic:en:e ·je sust~ntacicn se 111c;·err.er.~;c;:ra .-~! p-;so ae c:::;-r'l.3 cor lo cut- ,0>5 1r;i;:ortante 

.3unque par ~zca i.nv1al. el .:i.no!TO de ..:ada o;:;ra:-:-10 cos1cle .,,:n la "'Str...ictLra d.al at2rorr.oaeto. 

de aqui la 1mponanc1a en !a se1ecc1on de rnatena;es y 1:3s geornemas en !as estructuras. 

Prc.::iar d1."erentas conf1gurac1ones como el uso .:.e canard. d1.o;unto diseño del fuselaje. 

configurac1on tipo biplano ídoble C:J!al. ub1coc1on del motor en ta can.e tr3sera del fuselaje 

(empuje). etc. 

La influencia del car':'lb10 ae oens1aad conforMe cambia \?. altura. se presenta en la 

grafica de ~redtcc1on de carga vs altura 

Pn•tli<:~-ii1n tic ..:.lr..:;a '"· .1ltur.1 

1.:on 

.\.ltuna l•nl 



CAPITULO 4 

ESTA 
S.fü.~ 

MANUFACTURA DEL AEROMODELO. 

4.1 Análisis en elemento finito (FEA) 

NO DEBE 
msuan:cA 7'J 

El propos1to del presente anal1s1s. es ilustrar los esfuerzos que se presentan en un panel 

de matenal compuesto. definiendo la carga total ba¡o la cual. alguna de las componentes 

que confornlan el panel de material compuesto en las zonas de mayor carga presentan 

indicios de falla, ya sea por el rnatenal o por la distnbución de la carga. 

Se analiza únicamente la región donde se ubica el tren de aterrizaje, debido a que se 

considera esta. como la :Jarte cnt1ca del fuselaje al recibir la tapa infenor la mayor carga 

al momento de atern::ar 

Las d1mens1ones de !a oase sen 

• Largo 26 5 cm. 

•A.nena 17"" 3 cm 

Matenales 

•Alma oe rnaaera de 3/16' .tnt'liay). 

• Recuonm1en'lo oor amoas caras de f1br.:i de kt::::v!ar 

• f.;;es1na epoxica para fi1ar el ke·~lar (matriz¡ 

El peso total del aeromoaelo mas peso muerto, es aproximadamente 14 kg. Suponiendo 

una aceleración de 3.5g (olt3 pnra aeromodelos a radio control), esto es: 

F= 14[kg]x 3.Sx 3 81[rn/s=] = 480.59 [N] - 50 [KgJ 

Área proyectada de la base= 26.5 (cm] x 17 8 (cm]= 471.7 [cm=]= 0.04717 [m2
] 

Entonces: 

Distnbuc1on de !<::1 co:trg3 para efecto de anat1s1s 

Carga J m= = 460 7 [N] JO 04717 [m:] = 10.190 [l<Fa] 

Se considera Ja olaca tbase del fuse!GJe) z:ooyZlda en los extremos con carga d1stnbu1da 

uniformemente 

Esta componente es modelada con elementos finitos de 4 puntos nodales. La placa se 

d1v1d1ó en 25 nodos con 16 elementos del tipo NKTP = 32. qu.a esta definido como un 

sandwich de m3tena! compuesto. siendo definidas las propiedades del material 

requendo. 

Las unidades de lcngitud y fuer::a usadas son metros y Newtons resoect1vamente. 

Las siguientes imágenes son !os resultudcs del 3nó!1s1s planteado 
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Resultados y conclusiones. 

De la corrida se desprende que la parte mas esforzada es la parte media de la placa 

dónde se localiza el tren de atemza1e. arro1ando el resultado un esfuerzo de Van Misses 

de 154. 9 kPa. el esfuerzo de ruptura del panel de kevlar es aproximadamente 

cr=144.7 MPa por lo que la carga de traba10 está muy por deba¡o de la carga de ruptura. 

quedando demostrado que el nivel teonco de carga maxuna que puede soportar la base 

del fuselaje con matenal compuesto es muy supenor a la carga recibida en el atemza1e. 

Como recomendac1on se .::iconseia emplear material compuesto en Ja estructura del 

fuselaje y la parte centr;::o! del .:i!a como rt':fucr.:o <Js1 r-:-i1smo seguir ut1J1;:::::ind0Jo en Ja base. 

ya que agrega mucha resistencia y el incremento en et peso es muy pequ¿fio 

4.2 Manufactura del Fuselaje 

21 fusela1e de una aerc.-,odelo se deiine c:::::.mo ¿J cuc:rpo ..:8ntr.:il .:Ji :::::¡Le van acoo!ac!as ias 

alas, y cuyo 1menor constituye venera1m~nte e1 comportamtento hao1table o de car~a. 

Para un aeromcdeJo. el íus::!la¡e constituye el cuerpo centra! aoride se ioca!1zan. ademas 

de la carga, los ser,1omecan1smos que hncen posible el vuelo rad1ocontrolado 

En el ca,;;o del modelo para competencra SAE, se lleva un espacio predeterminado para 

la carga. Dicha area de carga mide 5x6x11". dentro de la cual se introduce 

contenedor de peso muerto con la conf1gurac1on que se muestro en la frgura 4. 1. 

Figura 4.. 1. Area da C-arga y Cantenec!or. 



Como el área total máxima proyectada en planta del aeromodelo esta restnng1da, y se 

necesita que el mayor porcentaje de esta sea abarcada por las alas. para lo cual. el 

diseño del fuselaje solo respeta las dimensiones del area de carga y minimiza su area 

total, asegurando las distancias relativas entre el centro de gravedad. el centro 

aerodinámico y centro de momentos. Ver fiqura 4 2. Dichas distancias se determinan por 

medio de un analis1s estático. 

Figura 4.2. C•agrarna de fuer.:a$ y rnómor :~::; <>n el aercrnod2/o 

Cabe mencionar que el centro de graveaad se fiJa sobre del centro geométnco del 

contenedor ya que la carga se coloca aqui. S1 el centro de gravedad no estuviera sobre 

e\ centro geometnco del area de carga. al presentar ésta una ma)'or masa, modificaria la 

posición del centro de gravedad del modelo, lo ciue constituye un problema en la 

configuracón aerod.tnámu.::.a_. ya que el centro 3erodinam1co y el centro de gravedad están 

en un rango definido, para una nave estable. Est<J configurac1on nos permite ontonces 

que no haya mod1í1cac1ón del centro de gravedad del modelo para distintas cargas. 

-:::>tro concepto importante a considerar en el diseno del fuselaje es que el aeromodelo es 

del tipo de ala ;;ilt.3 Esto es. que el ala se encuentra anclada en 'ª oarte suoenor del 

fuselaje, y dadas las cond1c1ones de vuelo en ta comoetencia. dicna ala es remov1ble 

junto con toda la tapa supenor del aeromodelo. Considerando que ademas del área de 

carga, el fusela¡e debe proteger !os elementos de ¡:::;o:enc:a y control. C'ichos elemer:~ 

son el motor. tanque de combust1ble, rad1oreceptor, batería y servomotores. El fusela1e 

entonces debe de ser capaz de contenerlos. al mismo tiempo de presentar una forma 

aerodinámica, para disminuir el arrastre. figura 4 3. 
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Flgur;::a 4.3. Vista lateral da la forma ~1erodmam1ca del f1Jse1aJe 

Con lo anterior se determina Ja conf1gurac1on estructural del fuselaje quedando de la 

siguiente manera: la base del area de carga 1,esta const1tu1da por madera de tnplay de 

3/16"), la parte antenor y postenor del area ae carga (la conforman marcos 

confeccionados de madern de tnplay de 1 /·-l"l De esta forrn<.i se tienen tres caras de una 

caja !a cual cont:ene el are:i c2 :::a;ga L.3s c.:ira3 fateral:s de la ca¡a !;::; conforr,1an 

marcos de madera fJalsa y en ras partes =xt_;nores de Ja ::iasc .:te tnplay se r.o!ocan 

largueros de triplay •o que representa otro marco en fa parte infenor. cofT'o se puede ver 

en la figura 4.4. 

---·-
. - -':--. ~ - _- - - -

Figura 4,4 Estructura del ürea ce carga 

En las salientes de los largueros de madera balsa y pegados a los marcos antenor y 

posterior del área de carga van dos bloques de madera de pino. de las cuales se atornilla 

la tapa de fas alas al fuselaje. 
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Figura 4.5 V1sra •somernca de la t1structura qua sopan a el ala. 

Ensamble de los elementos del fuselaje. 

Las uniones ent>e elementos :s de 1mportanc1a, ya quE: se desea tener la menor 

CéinJdad de pegamentos y ele:•1entos de sujeción, para disminuir peso. Los pnmeros 

elementos a unir son la base con 1as tdpas antenor y postenor del ar~a de carga. Dicha 

unión se logra mediante cinco dientes en las tapas que entran con ajuste en orificios de 

la base. Los tres elementos se cortan con /aser para lograr medidas exactas. 

Figura 4.6. Ensambfe da las cara frontal y trasera del drea de carga. 

Las uniones entre la base, lns tapas y los largueros inferiores se aseguran con 

pegamento de acetato de polivirnlo (comercialmente conocido como Resisto! 850). 



Debido a que la base del área de carga es la que soporta el contenedor y por lo tanto la 

carga. la unión entre dicha base y los marcos antenores y postenores es de gran 

importancia. ya que aquí es de donde su¡eta el ala al fuselaje: para reforzarta se le 

implementan amarres de hilo de kevlar fijado con pegamento epóxico. figura 4.7. 

·, 

Figura 4.7. Amarras ae segunaad en ias taoas '::i11 area ae carga 

Pcstencrmente se colocan los largueros superio.-es !os cuates se ensamblan a las tapas 

ar.!enor y ¡Joste::or como se muestra en la figura 4 S. Dichas uniones se aseguran 

nuevamente con pegamento 

-'. .. :.", .. ·· 

-- -: ~-=2·:~:.=::=. -+ 

---=-·~-...:-_·~-

.,,·, 
Figura 4.8. Ensambla de largueros supenores del área 09 carga. 



Los postes centraies de los marcos laterales se unen mediante entradas en los largueros 

superiores e inferiores, asegurándose con pegamento. 

Figura 4.9. PQs:es cenrrales :-· :=:aqcna1es f:ie 1a oJrte •atera1 ce1 atea da c1:Jrga 

Las vigas diagonales. las cuales actuan a compres1on. se aseguran con pegamento a 

presión entre :es angules. 

Para la unión de los bloques de madera de pino y las caras antenor y postenor del area 

ce carga. se .:or.an é·ntré' .:as .:.n •es ~ ... .:rerr;~s c..-o; e:::;.;-:;):,:; ~1:-~.12s. t::.1 \.'"!0'1·Je ..::..::- o.J;•omfüa ~a 

tapa de las alas. y to.ja la cara que esta en contacto con :os "1arccs de ;.nptay va con 

pegamento de acetoto de poliv1rnlo. figura 4 '1 C 
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Figura 4. '10. Unión entre taoas y bfoaues ~ara arorm11ar e1 ata 

Por Ultimo, st:: cubren las paredes laterales con madera oatsa delgada. la cual se puede 

doblar para seguir el perfil .ateral del h. .. selaJe. La t>a1.sa se fija con pc.gamentc. y t...na vez 

pegad;ii. se hja en las onilas para suavizar 1cs oorccs. 

: :_-

Figur::i 4.11. Area c!a carga cubrerta con marJera batsa 

Una vez conformada la estn.Jctura central del fuselaje. se procede con la manufactura de 

!os demás elementos C:'...!e !o corr>oonen. partiendo del área de carga hacia el moto; y 

hacia el tubo que sostiene el empenaJe 



Otra parte importante del fusera1e es la llamada Pared ae Fuego. Esta pared es aonae 

va montado el motor Ademas del ceso del motor. oue es considerable. allí se apoya 

toda la fuerza de tracc1on del modelo Tamo1en aqw va apoyado el tren ae aternza1e 

delantero, por lo cual tamb1en presenta res1stenc1a al impacto 

La manera de acoplar la pared de fuego al resto del fusela¡e es de la s1gu1ente fonna: de 

la base ael area de carga sale una viga de maaera de pino nacra la pane 1nfenor de 1a 

pared de fuego De fas extremos supenores e rnfenores de la pared de fuego salen 

cuatro vigas de madera balsa. Jas cuales van al marco frontal de tnplay que constituye ta 

tapa antenor del area de carga. figura 4 11 Estas cinco '.r1gas. ademas de formar parte 

de ta estruc:ura deJ fuselaJe. siguen ¿! perfll aercc1nam1co. ?3ra ia manufactura de las 

vigas se ut1!1.;:3n 01ant1nas guia. !as cuales .5e oegan a los oroques de madera. los cuales 

3¡; .::.::-:2- -· =- =.::.-2 ..:;:....~.: ;;2- ·2 "::-2 =--=-=='~=-·-2::::: :::::-''-::""':e::: 

. , 

Figura 4.12. t=struccura de soporte ae la Par~a ae Fw~go 

Ensamble de la pared de fuego. 

La viga pnncipaf que soporta la pared de fuego es la inferior. Ja cual es de madera de 

pino. Dicha viga sale del fuselaje entre la base de tnplay y la cara frontal del area de 

carga: se asegura con pegamento y se acopla de la siguiente manera: 
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Figura 4.13. Ensambla ae la viga do pino en el ares de carga. 

Para su acop!amiento 'i!n la pared de fuego, se introduce en un hueco previamente 

cortado, uniéndose con pegamento. 

Figura 4.14. Ensamble de la viga de pino en la Pared de Fuego 

El ensamble entre las vigas de balsa y la tapa frontal del área de carga se muestra en al 

figura 4.15, al igual que el acople con la pared de fuego. En ambos casos. la las 

uniones se aseguran con pegamento de acetato de poliv1nilo. 



~··~~ce :t: '-t.:J "!'•!T" .. 
.t;._;:-;· .. ~~·:.~;. ¿~;:.~::.~ ---_: ,-

Figura 4.15. Ensamble ae las wg<~s de oa/sa en Ja Parea de Fuego y el área de c.'Jrga 

Una vez que se cuenta con 1 '3s .r1gas estructurales de Ja pared Ce fueg~. se cubre con 

balsa los espacios entre vigas Esto se t1ace con ha.ras delgadas. las cuales se corran 

aproximándose a ta geometna requendas. y se pegan Una vez cubiertos los espacios. 

se procede a lijar la balsa y ras vigas para suavizar !os bordes y lograr un acabado liso 

_ .. 

Figura 4..16. Parte fronr;::U del fuselaje cubierto Ca b31sa 

Finalmente, se requiere cubrir el área del motor con madera balsa por la parte de abajo 

y a los costados. esto se logra mediante una extensión del Fuselaje hacia adelante. la 

cual presenta una tapa en la parte de CJbajo; asi se tiene acceso al motor y al tren 
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delantero. Mediante bloques de madera balsa lijadas se cubre el frente del aeromodelo 

y el motor. En la punta se pega un aro de tnplay como guia. figura 4. 17. 

Figura 4.17. Cubierta de las partes mtenor y laterales def motor de madera balsa lijada. 

El tren delantero y el motor se unen por medio de tomillos de fijaciOn a la pared de 

fuego, figura 4. 1 a. 

Figura 4.18. Base del motor y tren delantero arornrllados a la Pared de Fuego 

Para la parte posterior del fuselaje se requiere de una su1ec1on para el tubo que va al 

empenaje. Para lograr dicha fijación se coloca una v1ga de pino, de la misma rr.anera 

que la que sujeta por abaJO a la pared de fuego. Otras dos vigas laterales van de la 

parte postenor del área de carga a una pieza cortada en láser de tnplay de 1 /4", figura 

4.19. 
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Flgur-a 4.19. Esrructura en donde dPO'T'ª 1e :uoo cJal ümpou1a1e 

Las vigas se ensamblan con apne:te en la pieza cte tno1ay y todas las uniones se 

aseguran con pegamento. 

Se le implementan otras cuarto vigas de balsa, y para rellenar los huecos y se pegan 

hojas de balsa. de la misma forma que para la parte delantera del fuselaje. Figura 4.20. 

- -------~---'---. 

Figura 4.20. Parto trasera de-1 fusGIU}'a cubrerta con madera balsa. 

En la parte posterior del fuselaje solamente va el servomotor del timón y tren delantero, 

por lo que no se tiene problemas de espacio como en la parte delantera. 
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Todo el fuselaje va cubierto por la tapa que va fija al ala. 

Colocación de servos y mandos. 

Dentro del fuselaje van fijos los diferentes elementos como el motor. el receptor, la 

batería. tanque de combustible y los servomotores. Para ello se pegan pequeños trozos 

de madera balsa los cuales sirven de apoyo para fliar todos los elementos. 

El tanque de combustible va entre cuatro pedazos de madera balsa. asegur3ndose con 

un par de ligas. Lle'Jª por deba10 hule-espuma para absorber 1as v1brac1ones producidas 

por el motor. las cuales producen burbujas en et combustible 

El receptor y la batena no van completamente f1¡as al fusela¡e Unrcarnente se aislan en 

un espacio con hule-espuma a presión 

El servomotor c;ue cantrol.:i ,~¡ ;:ice 1erador -;el motor ·~"l :ijo o-ncdi..::nte tcrni!los en un 

soporte de madera ba 1sa que se pega a L:n costado de !..3 p.3rt2 irterna del fuselaje. Del 

servomotor sa1e un marido que pasd a traves de la pared dt::- fuego y se une al 

acelera<:lor del motor. f•gura .J. 21 

. ,. .. '-~ 
•J.:..,_¡~·' 

·-·-::----

,,­..... 

Figura 4.21. Elementos de/ modelo rad1ocorrolada situados on la parle frontal del fuselaje 

En la parte trasera d~ -:=:..:selaJe va fijo de la ;:itsma :-":"1anera et servcr.'lctor c;ue mueve e1 

timón y el tren delantero. El mando del tren delantero va por abajo del area de carga y el 

mando del timón va dentro del tubo que va al empenaje. 
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El sitio de los elementos de control en todo el modelo se muestra en la figura 4.22. 

.\1.l'llO,. ----------· 

''"l<'"L>ll 
n.1....-,1~,. 

Figura 4. 22. 01soos1c1on ao tt1emenros _:"' conrro/ tJtJ el modeio 

Finalmente. todo el fuselaje se cubre ccn ~;;;:pe! monokote. el cual sirve como protección 

del combustible que se fuga del motor. cumpliendo tamb1en una función decorativa. Con 

la cubierta de monokote se logra un3 superficie lisa para reducir el arrastre. Dicho papel 

se pega mediante una plancha la cual sumirnstra calor que t,ace que se adhiera a 1.a 

madera y estire 

4.3 Manufactura del Ala. 

Para la manufactura del ala se utilizan. según et diseño. rnatenaies diversos entre los 

que encontramos estlfeno de ;::i\ta densidad ( 17 Kg/m:i). madera de pino y madera balsa 

Como protecc1on de los matenales del ala una vez confonnado. esta se torra con papel 

monokote para evitar el ataque sobre \os materiales debido a fugas desde el motor. El 

pace\ monokote tamo1én sirve para tener la suoerfic1es hsas cara reduc1r et arrastre. 

Lo mas 1mportante en la manufactura de un ala para cualquier aeronave es que los 

perfiles que la forman se respeten a todo lo largo de la envergoaura. yo. que entr..':!' mas 

imperfecctones presente el ala. menos exacto sera su aesempeiío con respecto a las 

curvas de sustentac1on de diseño Es oor ello oue se elige entre los distintos métodos de 

manufactura. los cuales varían en cuo.nto a calidad, costo y t1emoo; ios de mayor calidad 

generalmente requieren de mas tiempo y dinero. en espec1al porque se utilizan 

materiales caros y de 1mportac1ón. Debido a esto, elegimos el metodo que se ha 
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empleado en la mayoria de las veces que se han producido alas en el Instituto de 

Ingeniería. ya que requiere de matenales féictles de consegu1r y su técnica de fabncac1ón 

cada vez se domina mas. Ademas. s1 se produce con el cULdado necesano, se pueden 

obtener alas de buena calidad. 

La tecn1ca empleada para obtener el alma del ala se conoce con el nombre de Hilo 

Caliente. Esta tecnica consiste en cortar esouma de estireno con un 3lambre de caJ1bre 

14 calentado por una fuente de cornente. utilizando olant1!1as de tnplay cortadas de 

acuerdo a los puntos del perfil a manera de guias. 

Una vez seleccionado el perfil de acuerdo a diferentes entenas (capitulo :::). lo primero 

que se fabnca son las plantillas guia con la georr.etn.3 del perfil sin 1nclu1r el espesor del 

matenat envolvente en madera de tnplay de 1/8'' Corno ya hemos mencionado. las 

todo el ala 

Para cb:en'O!r !as p1a.-,t.llas i;;ula se C1bup.n 1:is coorderi::da~ del perfil en un ¡:-.;:;que~e de 

CAD (A:..;TOCAD · ú) los cuales se .... ~en cor~ 1 neas rect.:is que ·.,1Qn je punto a -:>unto. de 

acue1C10 a las taolas ael aia. lRer. 31 Oeoemo.: mencionar que 1::1 a1bu10 se genera por 

medio de lineas y no arcos ya que los puntos. al estar muy cerca unos ae atro.s. generan 

arcos r'lUV penueños pero con rad?os muy grandes. que salen de los rangos de la 

cenadora láser. {Por ello la 1mpos1b1hdad ae utilrz:ar funciones de pollllneas como 

!=!:curve o Spline). 

--,---·---
Figura 4.2. 1. Aoro><1rnac:on dBI oorl;/ -to::-r-od1namrco rnec1anre- r~ctas 

Una vez. que se tiene el arch1vo.dwg con el perfil a1bu1ado a base de lineas rectas 

(exagerando Ja d1stanc1a entre puntos en la Figura 4 2. 1. para una mejor compr-ensión), 

se procede a generar et archivo de control numenco. con la ayuda de un paquete de 

CAD-CAM (SMART-CAi .... 1), cu1danao ce seleccionar los parametros que la cortadora léiser 

requiere. P"or mecio ae un paquete de comun1C3c:cn, sa transmrre et .::odigo desee una 

P.C. hasta el controlador de la cortadora IEJser a tr.:3vés de un cable de 25 pines. Se 

procede entonces a cortar las plantillas gula. cuidando del avance y potencia para no 
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quemarlas, lo que tendría como consecuencia Ja modificaoón deJ perfil del ala. Vale la 

pena mencionar que aunque el haz que corta la madera tiene un espesor de 0.3 mm, et 

dibujo hecho para la generación del control numénco no tiene un sobreespesor hacia 

afuera, ya que se compensa con el espesor de la ptel de madera balsa (1/64") y el papel 

monokote con los que se cubre el ala al final. 

Corte de la espuma de est1reno. 

Una vez que se cuenta con las plantillas del perfil, se procede a cortar la espuma de 

est1reno Se erno!ea espuma de estireno de alta densidad ( 17 kg/m 3
) ya que, aunque 

es mas pesa a o que :a espuma ae 8Stireno convenczonai. es mas fácil de cortar. y el 

material respeta mas la rorma del corte con hilo caliente. Además. dicho corte es mucho 

mas fino en cuanto 3 su esoesor 

A partir de placas .:je espuma de est1reno de 125x250x10 cm se cortan bloques de 

90x30x10 cm aproximadamente, de tal manera que el ata se conforma por cuatro 

segmentos. cada uno con el perfil r25 cm. de cuerda¡ y 90 cm. de largo. cortandose los 

excedentes para que caca ala al final queae de 1.25 m 

Figur;::i 4.2.2. Bloques da esouma de esrireno ae- aonda se obtienen IE.JS alas 

El corte se realiza de la siguiente manera: los bloques se colocan sobre una superficie 

plana y se pegan a esta suoerfic1e oor meato de cinta adhesiva. Con la ayuda de 

escuadras y cintas de med1c1ón, se coloca una plantilla en cada extremo de las tiras de 

estireno. de fomla paralela. Es decir. !a punta del borde de ataque y la punta del borde 

de salida tienen que estar a la mrsma altura medrda desde la mesa (ver figura 4.2.3). 

Esto es muy importante por dos razones: la onmera y la mas rmoonante. es que st no se 

tienen las piant1Jlas igualmente paralelas, el corte nos generana un ala .. rotada", es decir. 

un ala que va presentando torsión a lo largo de su sección. In segunda razón es que 



para lograr un corte parejo en ambos extremos del bloque. las plantillas y el estireno se 

marcan y numeran cada centímetro con una linea perpendicular a la mesa. 

Figura 4.2.3. Pos1c1ón de /os porlífas guia en los bloques de espuma de esttreno 

El corte como ya menc1onarnos. se hace con alambre -:!e calibre 24 \.3pr":Jximadarnente 

0.6 mm). calentado con una fuente de poder la cl.lai suministra 3 amperes a través del 

circuito; se utiliza aceite de castor como lubncante para lograr un mejor acabado. 

Figura d.2.4. C1rcu110 para carenrar el a1amore 

Con una persona de cada lado del bloque, se comienza a cortar por el extremo del 

bloque correspondiente al borde de ataque del perfil. SimulténP.amente se debe de 

cortar pnmero por la parte de amba del perfil hasta salir por el extremo del borde de 

salida. Se debe de coordinar el corte a una velocidad adecuada y en forma paralela. 

para lo cual se cuenta en voz alta cada uno de los números marcados en las plantillas 

para que las personas en ambos extremos vayan s1multaneamente en la misma pos1c1on 

referida a la cuerda del perfil. 
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Figura 4.2.5. Corte de la espuma ce esrireno con n1/o caliente 

3e repite la operación para la parte de abaJO del pe::fll. también haciéndose desde el 

borde de ataque hacia el borde de salida, para así lograr una sección con la forma del 

pertil y dos bases. Estas Ultimas son necesanas para los s1gu1entes pasos en la 

manufactura de! ala ya que sirven de apoyo a fes segrr,entos de ala y asi evitan que se 

dafien. 

Figura 4.2.6. Segmento de ala y bases de espun7a de esllreno 

Ya que se han cenado les cuatro bloques de estireno (dos por cada ala), se pegan con 

Acetato de Polivinilo (comercialmente conoc1do como Res1stol 850), por pares sobre sus 

bases para asi tener :1os ala.;;: ::te 1.80 m. aprox1madar.i'9nte. 
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Figura 4.2. 7. Segmentos del ala umdos con pegamento da acetato da pollvmrfo 

Vigas de refuerzo. 

El centro aerodrnám1co c.:e un ala es ta lrned 1mag1nana oue pasa a lo largo d~ 1ada e1 ala 

donde se puede considerar la sustentacron como una ~uerza d1stnbu1da única, y ésta se 

localiza a un cuarto .,je 1a ::uerda, mecida jesde el bordP. de 3taque. Debido a e::;tc,,. en el 

•.:entro aerodinam1co del ::ila se coloca u;1a viga de refuerz:o. D1c:1:J '· :ga es de madera de 

pino solida de 1/4 de espesor. !a cu.a1 es contmuu a lo !argo ae toaa ia envergaaura. es 

decir. de 2. 50 m. de largo. Además presenta un angulo en la mitad de la sección al cual 

se le conoce como ángulo diedro. Dicho angulo provee de estab1hdad al aeromodelo en 

vuelo. En este diseño el angulo diedro tsene un valor de 6 grados t3 grados por ala 

refendos ccn !a hcnzontal). 

'-

Se colocan otras dos vigas de macera solida o lo largo de toda la envergadura. como 

parte de la estructura. Estas vigas. ademas de servir como soporte para el ala, sirven 

cara fijar los bordes de ataque y de salida para el perfil. Dichos bordes son comerc1ales 

hechos de madera balsa, los cuales se lijan para ajustarse a ta geometria del perfil. Esto 

se logra con la ayuda de plantillas previamente cortadas con !aser Las uniones entre el 



pino, el estireno y la madera balsa se logran también mediante pegamento de acetato de 

polivinilo. 

De esta manera queda conformada el ala de espuma de estireno con tres vigas de 

madera de pino solidas y los bordes de ataque y sahda de madera baJsa, figura 4.2.9. 

Figura 4.2.9. Eiemen!os e<;f:--;.icturales .tbl ala 

Cabe mencionar que los cortes requenaos en la espuma de astireno par-:J Sftuar las vigas 

y los ~ardes. se hacen también con htlo caliente de manera vertical. utilizando una 

escuadra convenc1ona1 como guia 

Una vez que se trenen las alas con las vigas y Jos bordes de Lltaque pegados. se cortan 

con sierra a ra medida requenda (2 50 m ce envergoduro\ tomando en cuenta el 

espesor de las plantillas que se utillz..:Jror como guias para el c::irte del estireno con hilo 

caliente, las cuales se unen en :os extremos de las at<lS. para fonnar un marco 

estructura. Dicha unión se l0Jra c::>n unas muescas en las plantrtlas y en las vigas: 

también se utiliza pegamento en unicnes con apnete. como se muestra en la frgura 

4.2.10. 

------
Figura 4.2. 10. Unión entre largueros y tapas laterales 



Colocación de la piel de balsa. 

La parte final que constituye el ala es el recubnm1ento delgado de madera balsa. 

conoc1do como piel de 1/32" de espesor Esta forma un cascoron que refuer:;:a el aia 

pero sobre todo. tiene como frn el lograr una superficie lisa y de acuerdo al perfil. a Jo 

largo de toda la envergadura. Para pegarla al estrreno y a los oordes de ataque y de 

salida. se usa una mezcla de epoxrco y alcohol qu1m1camente puro (QP\ al 50% Esta 

n1ezcla es muy /Jgera. ademas ae que no ataca al estireno como otros adhesivos. 

Para aplicar el pegamento se colocan las tiras de p1ef de balsa soore la mesa y con ta 

ayuda de una brocha se esparce unrformemente en toda Id superficie Luego se coloca 

la superficie ce la piel con ~egamento soore eJ ala ~eniendo cuidado de que quede 

perfectamente haciendo contacto en todos los puntos P:!ra el peqado. la pie! Ce balsa 

permñnece a presion sobre el ala el t1~mpo de sec3do del pegamento Esto se !ogra 

mediante la cclcc3c1on de lioros grandes de past3 suave sobi"e Ja oiel. como bien oueden 

ser temo~ de Secc1on .--.man!la :::ori?~ ,o p•Jderncs ve, ...,., Ja f1gur:=1..t2.11 

unas horas se puede repe::,r ;a operauor; p~ra ia otra ata . 

. ---.. __ 

Figura 4.2. 11. Pegado ae ta D1<3I aa balsa ores:onaaa wnrformementa soDre el ala 

Tapa del fuselaje. 

,..,,¡ cabo de 

Una vez que ya se uene el ala con ras vigas. fas bordes de ataque y el angules diecro 

exactamente a la mitad. se precede a unirla a la !:apa por medro de la cual se une al 

fuselaje. Dicha tapa va atornillada JUSto e-n las esqurnas del area de carga. Debido a 

que se cons1cera una mejer c;:::c;c~ :er.et" !a :a~a :::el 'üsela¡e totatmenre en conjunto con 

el ala, dicha tapa debe cubnr completamente Ja parre superror del aeromode/o De tal 

manera. se tiene una configuracrón en la que al quitar el ala se destapa totalmente el' 



aeromodelo. teniendo acceso al area de carga y todos los elementos propios del 

aeromodelo. como son el motor. radiorreceptor. etc. 

Para lograr que la tapa respete Ja forma aerodinamica del fusela1e y que el centro 

aerodinámico del ala quede exactamente a la altura desde el centro de gravedad del 

aeromodelo para la que fue calculada en .;J diseño. se cortan con láser plantillas de 

madera de tnplay que respetan la configuración proveniente de una dibujo de ·CAD. Otra 

finalidad de la tapa es que el angulo de inc1denc1a sea el de diseño. el cual en este caso 

es de O grados. 

Figul""a 4.2.12. Taoa del fuse1a¡e de rnadera de tnolav 

Después se cierra el marco con madera de triplay al frente y madera balsa lijada en la 

parte posterior, como se muestra en la figura 4.2. 13. 

:;,,J._ _____ _ 

Figura 4.2.13. .Warco de tnptay aua conforma la tap.::J del fuselaf'"' 

Para lograr una unión segura entre la base que va unrda al fuselaje y el ala. se le 

implementan amarres con hilo de fibra de kevlar cubiertos con resina epóxica que unen 

las vigas del ala al marco de madera de tnplay de la tapa 
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Figura 4.2.14. Unión entre ta tapa y las vigas del ata por medio de amarras 

ae hilo d9 l<evlar cub1ano con resina '9pox1ca 

IU:" 

Para terminar la parte estructural de la tapa y las alas. solo resta colocar los bloques de 

madera sólida de pino a traves de las cuales pasaran Jos cuatro tomillos qu~ unen las 

alas al fuselaje. 

Figura 4.2.15. Bloques de maaora do pmo oar<J utorn11l<Jrl.a tapa a1 fusela1e 

Una vez colocados dichos bloques. p?.ra tapar el marco de la tapa se utilizan hojas 

delgadas de madera balsa. las cuales una vez pegadas se lijan para lograr una 

superficie lisa. 
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Figura 4.2.16. Tapa del fusela1e cubierta con rnadera t:>alsa 

Recubrimiento con papel monokote. 

Como ya mencionamos. es necesario cut.nr todo 1:::t r-1odelo con un papel esoec1al con el 

fin de hacer la superficie Jrsa para reduc:r er arrastre y para protegerlo de fas fugas de 

combustible. el cual ataca a tos matenales que conforman el aeromodelo Dicho papel 

se conoce con el nombre de MONOKOTE. el cual ~uede ser de diversos cotares. El 

papel monokote se ut1!1za entonces para decorar el aeromoaefo 

Para cubnr la superficie deJ ala con monckote. es necesario suministrar calor mediante 

una pistola de aire De esta manera se adhiere y se estira. Jogranaose una superficie 

libre de arrugas y srgurendo el perfil requendo Se ut1l1;::.:l adem:o:Js una Plancha esoecial 

la cual genera el calor necesano para colocar e! papel a un<J temper.::ituro at1ecuaaa S1 

se calienta demasiado e! papel. este s2 quema y se arrug.:::i. s1 no se C.::J!1enta el once! Jo 

suficiente. este no se adhiere bten a la supeIT1c1e y se puede desprender. 

Para lograr que el papel quede adhendo y liso. se t;enen que el1m1nar !3s burbu1as de 

aire que quedan atrapadas entre 13 pre! de balsa y el monoKote. Esto se logra pasando 

la plancha lentamente sobre el papel monokote. extendienao las ourbu1as hasta 

desaparecetias. 

Por Ultimo cabe mencionar que el papel monokotc no solo ~1rve par3 <::ldhenrse a 

superñcies para rellenar espac::::s 

d1scontinu1dades. como puede ser espacios entre cost1lf<Js. esp<Jc1os donde se colocan 

los servomotores. etc. 
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4.4 Manufactura deJ empenaje 

Como ya se ha mencionado antes, el empenaJe tiene geometria en ~T", y con 

estabilizador de pendulo. Esto es que no solo una pequeña sección del perfil del 

estabilizador es móvil a manera de a/eren. sino que todo el estabilizador se mueve sobre 

un eje situado en el centro aerod1nam1co, el cual se encuentra a un cuarto de la cuerda 

medido desde el borde de ataque 

Figura 4.3. 1. Configurac1on del eompena¡a 

Timón. 

Para el tJmon, se requiere ce :...:na confrgurac1on senc:rla. como se muestra en ia figura 

4.3.2, la cu¡J/ se logra cortando ccn láser un panel compuesto por un alma de espuma de 

Cloruro de PolJvinilo (PVC) enrre dos caras confeccionadas con tela de fibra de kevlar 49 

bidireccional con resina epoxrca al 50S'o en volumen Primeramente se requiere de 

elaborar dicno panel compuesto antes de cortarlo 
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Figura 4.3.2. Conl'iguracson de/ Timon 

Cortg del timón. 

Como en el caso del corte de tos perfiles guia. pnmero se reqLiere dibujar el timen en un 

paquete de CAD (AUTOCAD 10). dándole la configura~1ón y dimensiones exactas, para 

que postenormente se genere el código de control numérico con parámetros de la 

cortadora láser, en un paqu.=te de CAD-CAM {5MhRT-CAM). Una vez generado dicho 

código de control numenco . .3e procede a c~.-1ar el matenal. e! cual requ1ere de poca 

potencía, por Jo que el corte es rap1do y con excelente acabado 

Una vez. cortado la parte f11a del timón. se colocan las bisagras para la pane móvil El 

compuesto se ranura paro::t pegar a1chas b1sagrus con pegamento epó;.--,1co. 

La parte movil del timan es de mader3 balsa lijada Este elemento de madera tambien 

se ranura de la misma manera que el matenal comp1 Jes•o parGJ ser peg3do a las bisagras 

tambien con epox1co 

Como podemos ver en la figura 4.3 .2. en la parte supenor se trene el asentamiento en 

donde se ccloca el estobil1.z3dor Esto es · . .,,pononte p3ra mantener e1 angulo de 

incidencia en cero 

El corte con laser de matenales comouestos resulta ser muy preciso y no daña tas 

propiedades del matenal por lo que sa recomienda su ut1lizac1on. 
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Manufactura deJ panel de materiat compuesto (timón). 

El matenal compuesto consta de espuma de PVC prensado entre dos láminas de tela de 

fibra de kevfar 49 b1direcc1onal (FIBRA) con matnz epóxica (fa relación volumétnca entre 

la matnz epóxica y la fibra es del soq-o), fabncandose con Ja técnica conocida como la 

TECNICA A MANO ALZADk 

Figura 4.3.3. Pane1 co-nouesto para e1 t1mon 

El pnmer paso para fabncar el compuesto consiste en preparar Ja espuma de PVC. Para 

ello se tienen que r.:;:denar L3S poros1aaaes ae !~ .;spum.3 con .. ;na :11e::.~L~ de 

m1croesferas de fibra de v1dno en eoox1co a temoeratura ambrente. en una prooorc1ón de 

50 y 50% en volumen ~esandose ambos matenales y ccr:cciendo s:_;s densidades, 

podemos obtener su relac1on volumetnca. Una ve;:: que se r11~nen c.3/culada la cantidad 

de espuma y la mezcla de rnrcroesferas-epóxico. el proceoirnrento es el s1gurente: 

Se coloca la espuma de PVC en una mesa y con la ayuda de una espatura se va 

cubnendo toda su supertrc1e con la rnezc:a. Una ve:: que se tiene todo ese lado de la 

eSpLrma de cub1en:o de resina. se t3pa con una caoa de myfar (PET) L.n esouma del 

lado oreparaao. cubrerta con dicho mylar se 'ro/tea 0.1 revcs. coJoc.anaosc s.::bre un vi.:~no 

plano. De esta manera ahorG queda expuesto el lado de la espuma que s1gue libre. S-e 

repite la misma operac1on para este otro Jada de IZJ espum.'.3. ::iplie.:tndose pnmero mezcla 

de m1croesferas. taoandose con my/or y prensandose todo ci/ fin<JI con otro vidrio plano. 

Se de1a secar durante 24 horas. al final de las cuales el matenal se retrra el vidrio y se le 

desorende el rnylar De esta m3nera queda Ja esouma de PVC con Ja oorosidad tapada 

por microesferas de fibra de v1dno-epox1co f1sta para ser prensada entre la tefa de kevlar. 
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La preparación de la tela b1d1recc1ona1 de kevlar 49 en matnz epox1ca es muy similar a la 

pr2parac1ón de la espuma rje PVC. Pnmeramente se pesan ambos matenales y 

conociendo sus densidades. se puede conocer su relación votumetnca Ya que se tiene 

la tela de kevlar y el epóx1co la temperatura ambiente). en una proporcion de 50-50º/o en 

volumen. se procede como sigue: 

Sobre una capa de mylar se extiende perfect.3mente la teia de kevlar. para que se añada 

sobre ella el epox1co. con la ayuda de uno espatula El compuesto se prensa entre dos 

v1dnos y mylar para que quede plano. Se repite la operac1on para obtener otra ho1a de 

tela de kevlar en epoxico 

Para obtener el panel se compact.3n en sene el kevlar con In espuma de PVC lo que se 

hace es que mientras el epox1co en la tela de kevlar sigue tres~. se retira una de 1as 

capas de mylar del laminado de tE;ia de ~-"~'-'l.3r con '2pox1ca p.:ir.;i poner encima ~I 

espuma ya preparada y seca de PVC Con el otro l3m1nado se !lace •o ·n1smo para 

poder cubnr 13 espuma. ~rensanciola c::;'.'l !'Js :am1n'=>dOs .j~ kevlar por zmbos :::des. De 

8St.a manera. la .es1na 2pnx1ca je a:--:1bos .arn1n3..Jos. que todav1a se -c:::ncuentra fr·~sca. 

hace que los tres compuestos de nuestro matenal fina¡ se adh1er3.n en:•e s1 Finalmente 

se deja el mat-enal otra ve:: secando por otras 7;: hc•.:is. prensado t?ntre c:!0s v1dnos. par~ 

que quede lo mas plano po..:;1olc Este ¡:;;;:121 cornouesto es muy ligero './ presentü una 

excelente res1stenc1a 

ManufactL.ra del estabilizador horizon,al. 

A diferencia del ala que es de espum<'.l de estireno. el timan es d.,; costill;.::is de tnplay y 

madera balsa cubiertas con papel monokote, para d1sm1nu1r el peso. Esta •ecnic<:l puede 

s~r empleada tamb1en para manufactura de ulas Sin embargo. presenta irregutandades 

ya que el papel monokote al ser planchado sobre la estructura, se cuelga. lo que 

equivale a perder el perfil aerodmarn1co parc1'3lmente entre costillas. En el estabilizador 

este prooterna no es tan imponante ya que ai ser mas pequefio. tas cost11las no est.an 

muy espaciadas. y por lo tanto el monokote c::JS1 no se cuelga. 

El estabilizador presenra a todo lo largo únicamente seis costillas de madera de triplay, 

cor.actas con láser y cuatro de madera balsa intercaladas. Cabe mencionar que el 

es1:ab1lizador se emplea para contrarrestar el moment.o resultante de las fuerzas en todo 

el aeromodelo, y sobre todo del momento producido por el ala 



111 

Nuevamente para la manufactura de las cost1/las con este perfil, se requiere de dibu¡arlo 

por medio de lineas de punto a punto. Postenorrnente se genera el control numérico 

para la cortadora láser. 

----------

Figura 4.3.4. Aoro>.lfnac1on del penl/ aerod1nam1co rnea1ante rectas 

Una vez que se tienen las costillas. se precede a ensamblarlas a las vtgas que 

conforman la estructura del estab1J1.zador Corno !a fuerza de sustentación se puede 

considerar concentrada en el centro aerod1nam1co. es a/'11 donde se colocan un par de 

vigas sólidas de pino, similar a la estructur<'.l del ala Se requiere de colocar una viga 

extra de pino, como elemento estructura1 y como apoyo a donae debe 1r pegado el borde 

de safiC!a. Amoos bor::fes. el ae ata~ue y el ae ::;aJ1da son de madera balsa lr;aca con la 

ayuda de plantrllas. provenientes de! corte con láser de las costrllas La sección del 

estabilizador a la a!tura de una costdla queda conformada de !a siguiente manera. 

/•· -- ·- ------

Figura 4.3.S. Canfigurocion estructural del eiovaaor 

La parte móvil del estabilizador presenta entonces seis cost1/las. dos pares de vigas 

situadas en el centro aerodinámico del pertil. una viga donde se pega el borde de salida, 

y los bordes de entrada y salida hechos de madera balsa. 
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Figura 4.3.6. Estructura de la parte rnov1/ del estatJ1lizador 

Las uniones de los perfiles y las vigas van con a1uste y con epóx1co. Se utiliza ésta 

Ultima como pegamento ya que. aunque es pesada, se requiere debido a la poca 

superficie de contacto entre elementos. La union de la viga postenor con el bcrde de 

salida de balsa es c.Jn pegamento da acetato jG. pol1',iln1lo. 

Figura 4.3.7. Ensamble de las partes del elevador 

La parte fija del estabilizador p~esenta una estructura igual al de la parte móvíl. Lo Unico 

adicional es la unión con el timón. Dicha unión se logra con la ayuda de las vigas en el 

centro aerodinámico. las cuales están unidas con a1uste a dos costillas. las cuales 

empalman entre allas a la parte supenor del timan. Las vigas también van con a1uste en 

la muesca que tiene el timan. Nuevamente se uunza epox1co para pegar 1os e,emcn¡cs. 
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Figura 4.3.B. Unión entre el t1mór1 :,- !a oart8 r_,a oe/ elevador 
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Lo importante en la unión entre el elevador y el timón es mantener1os perpendiculares 

er.tre sí, aún ba10 C<:Jrgas osc1lator.as. Prra as.:::iurar esto. el pegamento epóxico cebe 

aejar secarse mientras el t11rón se eatcuentra sujeto en ura prensa tota1n1ente vertical, 

estando el elevador honzcntaJ soore et timan. ut~l1zanaose un nivel de burOuJa come 

referencia. 

Para el ansamble de la par!e movd del elevador con e! resto del empenaJe. Se hace a !a 

altura del centro aerod1nam1co del perfil. Esto es entonces. entre las dos vigas que 

refuerzan la estructura del elevador. P3ra ello s.e requio2re de dos pequeños =-ies ae 

cobre los cuales van fiju:.; ;i! ~!ev.::!dor móvtl y que se hacen pa .:;ar por unos bu1es en la 

parte fija del e1evador. 

La unión de dichos e1es de cobre con el elevador se tiacc pasandolos a traves de las 

costillas de tnplay, para luego doblarlos y fi1artos con un pequeño trozo de madera 

balsa. Nuevamente se fija la unión con pegamento epox1co 
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Figura 4.3.9 . .4rt;cu1ac1on entra !a ;::arte fr¡a ~, movlf aet emvaaor 

La parte saliente Ce los ejes oasa oor bu;es en las cost11'35 extenores de !a parte fija del 

elevador de manera libre El rozam1e,nto entre las cost1llas de tnp\ay y el tubo de cobre 

Por Ultimo mencionaremos que para el rnov1m1ento en el timan decido al m1crosevornotor, 

es nece~ario colccar una chaveta que pase a trav¿s del ~ubo de cobre para que ésta se 

conecte por medio de un mando al m:croser1omctcr cei ele·.;aC.•Jr Este nos da la •1entaja 

de que no hay pe1·d1das en la transmisión y el movtmiento del eie del servo,TlO'tor es cas1 

el mismo C1Ue el del eje :!e! elevadcr 
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CAPITULO 5 
TREN DE ATERRIZA.JE 

El tren de aterrizaje se diseña en función de la fonna y capacidad de sustentación del 

aeronave. 

En el diseño del tren de aterrizaje los procedimientos seguidos son: 

Definición del Problema. 

Investigación. 

Diseño Conceptual. 

Manufactura. 

Pruebas. 

Toma de Oec1s1ón. 

Conclusiones. 

5. 1 Definición del problema. 

Debido a las restncc1ones dadas por tas bases del concurso, la aeronave como mínimo 

debe de poder sustentar Slb mas su propio peso, sin que ninguna parte de éste sea 

reemplazada. 

Con max1ma sustentación. el aeromodeto es capaz de sustentar 27 lb. La velocidad 

alcanzada promedio es de 80 Km/h. 

El Objetivo es diseñar un tren capaz de soportar las cargas provocadas durante el 

aterrizaje y despegue del aeromodelo. Este d1serio debe de ser senc11!0, fácil de duplicar 

y ligero. 

5.2 Investigación. 

Mucha de la informac1on que se recop1lo, es de expenencias en el diseno de aeronaves 

anteriores, de fotoQrafí~s. tom0:.das de aeromodetos similares y de consulta de bibliografía 

especializada. E~ general - 'el dis~ño se enfocó a las expenenc1~s o~tenidas por otros 

equipos y pruebas· dé los diseños. 

• Los trenes de atemza1e ·que presentan la mayoria de los equipos, son de 

configuración nanz y de gran apertura como se observan en las siguientes fotografías. 
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Fig. 5.1. Tren de aterr1::~11e d.~ ·..:.01111--~ 

ranurado y doblaao ;1o<:Jícrou.:r,1•.:.·r·<,_· 

aluminio. 

t::u11~s v ruedas de 

Fig. 5.2. Aqu1. <21 tren •.c.-'.J :1pc n0r:z. consta j--~ un~:i borr<J tie sección circular con dos 

soportes mentados al fuse!a;•: c;u.::- ·~S (:!¡~ ur..-i soi~) p1•..:>.:::-.i. y -::1 tren dek1ntero es un resorte 

a torsión con ru12das d·-~ .:-i;ur:1;nio y c::in buj,:::·s c-:orno rodelrn1t!r:to:J 
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Flg. 5.3. Este aeromodelo presenta el tren de aterr1zci1e connguración non:: ,:;d tren esta 

parcialmente por dentro del fusela¡e lo cual é1yuda 3 d1sniinu1r tO!I arr3stre 

_-...:;.,,,..~ ,: •-..- ... :.. ·:..'·~-1 
"'·-::··.·· ~---/::·~~~-~-.. ~:~l~~ 

-~~~;:; ~ ... " ;-~~\tf-~:j:~ 
Flg. 5.4. El tren trasero que presenta este aeromodelo es una solera doblada en forma de 

arco. 
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Fig. 5.5. El tren en este c3so es un<-J ·-~stn'~~-.. ~r:> ~1e: oilar.iore. se rel1uce e! peso del tren 

pero se d1f1cultz¡ su rnantn.Jcturn 

Flg. 5.6. Las ruedas son de pbstica, ciparenternente sin ninoún :;po de :odam1ento como 

bujes o baleros e! tren es en form;::i de <lrco y amp!10 ic que 3yud<-, ..J l:J estabilidad en 

pista. 
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Fig. 5.7. Tren cie .1tcri:_:.-_¡1'-"' t_,_,, 

entre ejes 

Fig_ s.s. Tren de aternz<:11e en conf1gurac1ón nariz y centro de gr.:Jvedad alto 
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Como podemos observar los diseños son sencillos. generalmente basados en placas o 

soleras de aluminio y algunos demasiado robustos. el tren delantero en su gran mayoria 

es un resorte a torsión. las ruedas son delgadas. metálicas o de plástico. como 

rodamientos predominan los bujes 

5.3 Diseño conceptual. 

Existen vanas conf1gurac1ones en cuanto a la posición del tren de aternza1e. asi como de 

su forma y cantidad de elementos. 

Dado a que el aeromodeto es de carga, las configurac1ones en cuanto a la d1spos1c1ón de 

tos trenes de :Jternza1e se reduce, es posible dos configuraciones en cuanto a su 

pos1c1on :os cuales se descrioen a cont1nuac¡on 

Configuración nariz 

Esta es la configuración tipica para un aeromodelo de carga. consiste en un tren 

pnncipal debajo del centro de gravedad. robusto y esbeito. y un tren sencillo y ligero que 

es colocado en la parte frontal del fuse!aie iusto deba¡o del motor 

La ventaja de esta configurac1on es que oerm1te poder despeg3r y aterrizar con angulas 

de ataque más altos que con una conl!guración tipo trasera debido ;:il posible c11oque 

de la hélice con el suelo que puede ser provocado por t:l momento resuitante del 

producto de la fuerza de fricción por la d1swnc1a al centro de gra·,1edad. 
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Configuración trasera 

Consiste en un tren robusto con 5º a 1 Oº debajo del centro de gravedad del aeromodelo 

hacia adelante, y un sistema de deslizamiento o con rueda justo debajo del 
estabilizador. de forma muy sencilla. 

En esta configuración se coloca la carga ligeramente atrás, con el fin de tratar de 

asegurar que la he/ice no choque con el suelo. Su principal ventaja es la generación de 

me:tnor lastre oue Ja antenor configuración. 

F ig. 5.1 O. ,~vn;1q1H<Jc16n tr.n.a:"<:i 
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Diseño del Tren de aterrizaje. 

La configuración que se tomo como base es de tipo nariz, ya que Ja tipo trasera requiere 

de un piloto expenrnentado. 

stUl!t. ----------------

La hélice es de 12" de largo. esto implica que la altura del tren trasero. debe ser por lo 

menos el largo de la hélice menos la distancra del centro del e1e del motor a la parte baja 

del fuselaje. 

El tren trasero (Fig.5. 11) consiste en una placa de alumm10 de 1 /8" de espesor con 

dobleces a 45º, los e1es para las llantas son de cuerda de piano de y;.· diam., como 

rodamientos se utilizaron bujes de bronce fostorado, llantas de hule (o'rings) sobre rines 

de alumínio. 

Flg. 5.11. Tren trasero con tensores de cuerda de piano d& 1/32.diam. C0"10 refuerzos. 
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Para el tren delante.-o se desarrollaron tres diseños : 

Diseño 1. Es ilustrado en todas sus partes con sus correspondiente diagrama de 

desplazamiento. 

Dibujo del desplaza""6nlo. 
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Diseño .2 para aosorner la o..::..:::irqa e,.:! tn10.-3c.:ro :::~e ut1l1;::,:i L~n ''1~1ter1.1I son un modulo de 

elasticidad ba¡o y una re~,1st~nc<:-> d !a rlut.!oc1~1 ,•Jto. I:~ (_]eor.o,1tria ::.aowere e' efecto que 

proporcrona un resorte 

·'•"'--"' "'~ l"-''<!" •.::J•,·,ng,,;..· 

Diseflo basado en una geometrfa que simula un resorte. 



Diseño basado en una geometrla que simula un resorte. 

:, 
{( 
\•, 

' .1 

'-, '::'\'._~ ~ ~~-. 

<::~~" 
DlbUJO dol desplazam'6nto 

Flg. 5.13. Diseno 2. 

Diseño 3 : un rizo en el vástago se utiliza para absorber la energfa del impacto. 

i:s·o • ..-o~ . .f!e.~o..-tF.: T .::>r<:::•on • 
;-: ., .. 

3r~:::os é.I~ •:'-'':'t'':>O .,.,. '-~'>no :_...¡·~-

Tren basado en un resorte que trabaja a tors;ón. 

125 



126 

01bu10 do/ dosp/aza1nienro 

5.4 Manufactura del tren de ntcrr1zajc. 

Se recurno a un programa CAD. p;::ir;:¡ poacr d1bupr o! tren lo mas exacto posrble como 

se diseñó con <:1nterronaad El progroma utl11zaao íue AutoCr"\O 

El dibujo que se muestran <JI final de estci cbra rnuestra las prezas a detalle y Jos 

componentes del tren de aternzaie. 

Primero, se expondra la manufactura de Jos d1sefios del tren delantero. Tenemos tres 

diseños en cuanto al tren delantero y a sus componentes y un diseño del tren trasero. 
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Para iniciar. la manufactura del tren de atemzaie delantero, se tomó el diseño del 

resorte articulado a un par de barras (Diseiio 1 ), Se cons1gu10 el matenal para 1n1c1ar 

dicho proceso. 

Se maquina el cilindro en un torno convenc1onal. Ya teniendo el cueirpo del cilindro 

maquinado. se prosigue a manufacturar las artrculacrones del pistón (pistan = cilindro + 

resorte +-embolo), en ese.e paso sa requte<e da c.u.idad.o ya que $0(1.pte.zas pequeñas. en 

esencra, es aluminio con un barreno central (ver plano "Tren - delantero -1 ") del lado de 

la cara mayor con un barreno perpendicular a este para lograr !3 art1cuJac1on, y para 

sujetar a las barra de referencia. se utJILz.a un pns1onero allen Se requiere de una 

maquina fresador.3 par.::::i !ogr3r las car.3.s perfectamente ;:i!.:inJs ',/ luc;:::il1.::<:i:r con precis1on 

los centros de tos barrenos 

Se prosigue con las barras, que son de cuerda de p13no de 1í~" d13m . a una de ellas Je 

corresponde ser eie de rotac1on de Ja llanta. y a la otra 1ec101r el par del servo para el 

control de ta direcc1on, por elfo se tornean para obtener Ja figura deseada. y se realizan 

los dobleces correspondientes con Ja ayuda de una niord.:i.::..:::i de rnesa y un tubo largo 

para hacer palanca. Los graaos de doolez se c.::i1cuJoron con ta ayuaa de la 

computadora. Para asegurar las llantas en el eie se cons1gu1eron seguros t1po "!::", de las 

dimensiones requendas .-\J1ora pros1uuc Ju rnanuf<:lctur3 de las ilontas. ?ara hacerlas, 

se compro en ferreten~s ruedus para sillas. que traen l!antGS de hule macizo. Estas 

fueron las pnmeras llantas que se utll1zuron ya que las que venden para !os .:ieromodelos 

son demasiado flexibles p..:lr.'.J lil c:::irg.3 que dev3r3 e! ~1eromoG0lo Est.:Js l!ant<:ls 

compradas son demasiado pesadas para montarse. entonces se maquinaron. Se 

montaron en el torno y se reba¡aron 3 las ineardas dadas. después se torneo la caja 

donde se aloian Jos baleros. ya con estas medidas y forma se pasaron a un t.:JJadro de 

banco y se taladraron los b:.:irrenos prevramente traz::::idos, ubtenréndose 1<:1 geometria 

deseada. 

Se montaron a oresaon !as llantas sobre !os baleros Oesoues p:.Jr.:J orobar aue las 

'ftamas estt.J\.'leran correctamente altne::rdas con respecto al -cernm de !os baleros. se 

montaron en el tomo y con una barra circular del d1ametro del centro balero se h1:::0 girar 

a la llanta firmemente suieta al chuck y la barra al porta brocas para torno. Esto se 

realizo con caoa llanta y s1 alguna no satisfizo nuestras exigencias se manufacturaba 

otra. 
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El segundo diseño del tren delantero de atemza1e se muestra en el plano ''Tren -

delantero -2" Se corta alambre de cuerda de prano de 1/4"d1am a las medidas 

indicadas. ésta geometría es sencilla y por tanto fácil de hacer, se monta en el tomo y se 

obtiene la geometría para la parte que le corresponde ser eie de la llanta. se refrenta de 

los dos lados del alambre. se prueban las llantas igualmente que el tren delantero 

anterior y se dobla segUn plano. 

El diseño 3 se muestran en el plano .. Tren - delantero -3" el tren delantero es de alambre 

de cuerda de piano de 1 /4" d1am y con un::i espiral que se asemeia y funciona corno un 

resorte a tors1on 

Se cort:;i atar;ibre de cuera~ de ::nono de 1 ¡ . .:.··013rn Sto:gun 'Ji2.r""C s.: mon~::o: ..:.!n el terno 

para dar !a forma a !o .:Jue sera .0010 de 'a 113r.ta. se ~8fr•::::nt3 8Cr .'3rn!::::.s ~artes "f 1 ;..:eg~ 

para formar la espiral es r.ecesano calentar 31 31.am:xe ya que de !o contrano este se 

forzará tanto que oueda romperse .. ·~ utrliza un soplete de mano. prev1;:imente se 

~reoara un tuoo su¡eto a las morwazas ae mesa ·::on 1a rinalld<.;Jd ae ~ue sea la c._.rr\.'3 C!Ue 

tome la espiral. es decir se va a rodear el a1ambr~ 21 tubo 

Se prepara et scp!ete / se ca11enta c;::;n muc~a ;.::rec::iuc:on '2t :il.:.uT1bre trot;::indo -:je no 

calentar lo demasiado para carnb1ar r<:Jd c.:ilrnente ias proo1edades de! nietal. luego se 

dinge a la mesa ae traoa10 y se erno10=:3 :J 0:1r 13 forrn3 s·~ •.Jt!l1:::::::in c1n::3::; de orcs1ori 

man1llo y un tubo ~.:ua hacer palanca 

Prosigue hacer et tren trasero 

El diseño del tren tr.::isero de .::iternzaie s¿ rnuestré:J ..;n •-::J plano ·· tren - fr.3sero ·· se 

impnm1ó la forma que !leva el tren en los bra:::..os .::i esc.:::J!a natural y se calco en el tren 

Para poder obtener esa geometna se monto '2n lu p!<:JC3 de 3Jurn1nrc ya doblada y 

cortada en el taladro de banco sujeto por mordazas ce t.::il forma que los brn::.os :; .. ;­

encuentren perpendicularmente 3 la dirección del barrenado. se rea!iz3ron decenas de 

barrenos en Jos brazos del tren con e! fin de ;:Jprox1mar !o mayor pos1b!e a la geometna. 

y despues se quito del toladro de o.:inco y se monto a las mora.:>zus de mesa y con una 

lima se obtuvo la geometría f1naL 

Cuando ya estuvo ta t~pa 1nfenor del fuselaje hecha de rnatenal compuesto (madera y 

kevlar), se marc.aron los centros de los barrenos en el tren y en esta parte del fuselaje 

para su sujeción con tom1llos de C3tJez:a de gota y turcas con rondanas. inmediatamente 

después se montó de nuevo al taladro de banco para hacer dichos barrenos en el tren y 

en el fuselaje se utilizo un taladro de mano 
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Ahora corresponde hacer los e1es de las llantas Estos e1es se muestran el plano. se 

utiliza como eies alambre de cuerda de piano de 1/4"diam_. se corto alambre a 

sobremedida para poder ser torneadas. se monto en el torno y se reallzo el refrentado, la 

cuerda para la tuerca y del otro extremo la ranura donde se alOJa el seguro tipo "E" esta 

operación se hizo cuatro veces ya que necesitamos repuestos. 

Prosigue el montaje de !as llantas soore los e1es. Cada e1e se monto al pana brocas para 

torno y las llantas con los baleros pegados prev1arnente. se- su1etaron al tomo. se hizo 

and<:Jr comprobando su func1onam1ento. 

Los tensores son de cuerda de piano de 1/32" d1am. cruzadcs en forma de X y suietos 

por una parte por los brdzos del tren y por el otro a ios e¡es del lado opuestos de las 

llantas. 

5.5 Pruebas 

Est.:=t etapa muestra que e! diseño sea íunc1onal. ;::idemas ce aportar datos que no se 

consideran en un escntono 

Las pruebas hechas al tren de atem.z:a¡e, se basan en tomar cada d1seflo y montano en 

un fuselaje que simula al real. a -2Ste fuse1a1e se le carga can 25 lb. de metal. Las 

pnnc1pales pruebas realrzodas ;:if tren de aternza1e son: 

Prueba de coinportam1ento 

Prueba a !os rodamientos y llantas 

Prueba de resistencia. 

Pruebas de funcionalidad. 

En esta prueoa sirve par<:J resaltar los di;talles del diseño en cuanto al comportamiento. 

Es importante mencionar que existen puntos que están fuera de nuestro control. como 

la habilidad del piloto 

Se carga el fuselaje como se menciono al pnnc1p10, se coloca en el suelo, se empuja 

durante un ~ier.-:¡::c. se f:....:er::.3 :=. ~!.,;e :rate '::!.e •.1c!!earse y se toman -:::!.3.tos Y 

consideraczones que puedan servir para colculos. 

Pruebas a los rodamientos y llantas. 

Las pruebas hechas a Jos rodamientos y llantas sirven para 1usttficar la utilización de un 

tipo en especial de rodamiento y de llanta. 
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Estas pruebas se h1c1eron hacrendo girar el chuck del torno y poniendo cada llanta con el 

rodamiento a analrzar. se tiace un eJe que sirva como apoyi.:i para hacer girar la llanta 

contra el chuck. este apoyo se cambiaba de pos1c1ón asi como la velocidad del chuck 

del tomo. 

Pruebas de resistencia. 

Otra prueba que se realiza es. tomar el fuselaje con el tren de atemzaje y cargarfo con 

25 lb. se coloca a una altura de 1 in. y se le deJa caer libremente 

La prueba mas 1mportanre es tomar cada drseilo y hacer una prueba en con1unto con el 

resto del aercr-icdero para logrcor una o;ueba real se cofoc:'ln ~o:::!as las partes ~nncipa/es 

agreGan::::oJe ;::i.;sc se S<...¡.::..::.:_Hl J ::..:: P''-'i:::ca ¿n ~na pista Se ~::serva et co;r..pcrtamrento y 

se sa:::an conclus1ones par3 un r"3'd1s•2r~o 

Ssta toma de decr.:;1on ->e o;:isa en qeneraf ~e una sene de ountos en los cuales la 

pnncrpal restnccjon es h fac;:1dad de reempla.::ar las piezas que constituyen al tren de 

arernz:a1e y a1 .:iercrnoce10 en 'J,:ner.:!I Por ello. muchas veces los diseños que nos 

Esto sucede- oartrcularmente cuando se diseno sin rener .:?n cuenta los medios 

existentes 

Los puntos o restncc1ones en los cuales nos basaremos par.:i: la seleccion son· 

sencrilez. 

ligero y resistente 

Facilidac:t de reemplazar las prez.As constituyentes del drseño. 

Facilidad de manuf.:i:cturo. 

baJO costo. 

Facilidad en la manufactura 

Este proceso ¡1ene como f1na11dad entre otras. obtener datos relevantes sobre el diseño. 

como el ensamble. tiempo de m<Jnufactura. costos de operación. etc. 

La manufactura de un enseño es una de las pnnc¡pales restricciones para el diseñador. 

Ocasionalmente. /os diseños son comp!Jcados y de forma muy rara. la manufactura se 
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complica y repercute en el costo de la pieza o piezas. Un buen diseño es fac1I de 

manufacturar. se conforma de pocas piezas simples y funcionales 

Facilidad de reemplazo· 

La estandanzac1on es una de las me1ores herramientas para evitar caer diseños 

sofisticados y cuyas partes solo sean visiones nuestras La utllizac1on de estandares 

simplifica en gran medida la labor del diseñador. ya que si se quiere en cualquier 

momento reemplazar una pieza. de un equipo o aispos1t1vo estandarizado sera más fac1I 

encontrarlo y reemplazar1o, por ello es recomendable y generalmente es impuesto 

Conclusiones de las oruebas 

L/anras oe hule rnac1zo soore oa1C!ros 

Fiic11 de duPlicor 

Los baleros se atcran por l.a presencia de POivo y tierra \baleros sin cubierta¡ 

Las llant2s se deforma enormemente con grandes cargas y se pierde dirección. 

No existe buena adherencia ae1 pegamento 2ntre llanta y balero por :anta 1a llanta se 

sale oel balero 

Barato 

Llanta basada en O ·r.n9 nnes y :::iu.1cs da cctJ,.e ros.•orado 

• Poca dificultad en su 1n3nuf3.ctura 

• No existe el problema d8 ator<Jrn1ento d2 Id il.:in~:i por potvo u otro fac!.or. 

• No existe et proo1ema ae la aeforrnac1on .:.::e 1et .1anta que provoque perdtda en la 

d1recc1ón 

• El buie es hecno a la rneoioa aaecuad3 al 01n. lo oue no existe el problema de 

movimiento entre rin y ouie 

• Barato. 

Llantas seleccionaClas O'ring sobre rines de o.lumin10 y bujes de cobre fosforado. 

Diseño 1 

• Es formado oor mucnas p1ez.as. lo C:..J31 comp11ca su rt:emplazo. 

• Es resistente 

• Presenta fac1!1dad oara !a conducc1on del aercmodelo. 

• Barato. 

Diseño 2 

• Es muy fácil de duplicar 



• Es poco resistente. 

• Deformación excesiva con grandes cargas y presenta inestabilidad en la conducción . 

• Barato. 

Diseño 3 

• Difícil de hacer. 

• Resistente. 

• La conducción del aeromodelo es buena. con grandes cargas. 

• Barato 

Selección del tren delantero Diseño 1 

5.7 C.llcuJos 

El material a emplearse en el tren de aterrizaje debe de absorber las v1brac1ones 

provocadas por las irregularidades de la pista. Una simulación basada en a teoria de las 

vibraciones mecamcas nos ayudara a visualizar la respuesta de tres distintos materiales 

a condiciones de carga vanaole suponiendo una k ·'Cc. •• -a,,..nta a una k,,.,.c..,_,. análoga de un 

sistema masa-resorte. esto es para poder tener un criterio de selección de matenal. Se 

simula sólo el tren trasero durante e! despegue Programa Tren.Bas. 

Para el calculo de resistencia de matenates se cons1cer3 .a carga ::::¡ue sufre e1 tren 

durante el aternz.aie. ya que durante el despegue la mayor carga es cuando el 

aeromoae10 se encuentra 1nrnovu aeo1ao al aumento Ca Ja su3;,antac1ón orovocada p.::ir la 

velocidad. 

Las cargas en el tren de aternz'11e varían o dependen en oran medida de la expenencza 

del piloto. de expenenc1as previos se considera 3.5g como valor de aceleración esto 

implica una carga de 480.2 N - 50Kg 

r--, .,-_. __ _ 
El cálculo se hace pensando en la posibilidad de que el aeromodelo aterrice en una 

sola llanta trasera. 



133 

la posición del tren delantero se ubica de tal forma que la nariz del aeromodelo esté 

abajo de la línea horizontal que forma el centro de gravedad y el centro del tubo. 

forzando a que aterrice con el tren trasero. 

-, 

El tren trasero funciona como una viga en cantiliver con una carga aplicada en su 

extremo libre. 

·-
tren trasero con tensores de cuerda de piano de 1/32~ diam. 
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Viga en cantlllver con una carga aplicada en su extremo libre. 

La tensión debida a la flexión. según la teorla básica, es: 

cr = esfuerzo normal 

M = momento Flector. 

,\le 
o-=--

¡ (Ref. 8) 

e= distancia del e1e neutro al punto donde se calcula el esfuerzo. 

1 = momento cte inercia de la seccion transversal respecto al eje neutro. 

Para le punto c. L= 155.0 mm, M = 50 .. 155.0 = 7750 Kg mm. el espesor de la placa es 

1/8" = 3.175mm. 1 = bh 3 
/ 12= 348.75mm"' e= 1.58mm. efectuando cálculos: 

cr =33 Kg/mm;!. 

E! material empleado es placa de duraluminio 112" esp. comerc13! : 

cr0 = 22 kg/mm= (Ref.9). 

cr tracción•= 38 kg/mm 2 (Ref. 9), 

estamos cerca del limite de ruptura. es necesano reforzar el tren trasero sin aumentar el 

peso, la solución son tensores de cuerda de prano de 1132 .. de día.metro. que actuarán a 

tracción. Para ello es necesario encontrar la flecha maxima de la viga o brazo del tren : 

para una viga en cant1l1ver !a flecha max1ma se encuenrra con 

l PL' 
\-' = ----
. '"'"" 3 El (Ref. 8) 

Es necesario saber !a flecha cuando la carga es la necesaria para llevar al material al 

punto de fluencia. 

E= 0.72x10 6 kg/cm:: (Módulo de elasticidad) (Ref.8) 



P= carga para llegar a la fluencia_ 

L= 155.0mm 

I= 348.75 mm" 

M= momento flector para llegar a la fluencia ; 

de Ja ecuación de f/ex1on M= cr 1 /e = 511 Skg-mm ; 

M=P•L, 

P = 5115 I 155 = 33 Kg. (carga para llegar a la fluencia cr0 ) •• 

efectuando cálculos : Y máx. = 1 62 cm. 

Cuando la flecha vale 1 .6 cm los tensores actUan a tracción. el material empleado para 

los tensores es cuerda de piano 1132·· diámetro 

""= 175 kg/mm2 
( Ref 9); 

Entonces: 

De la teoría básica de tensión 

a= P /A (Ref.8) 

A = are a transversal = O 4951 mm;! 

a= 50 I 0.4951 = 100.9896 kg/mm:; Se utilizan dos tensores por brazo es decir: 

a= 50.5 Kg/mm:::.. por lo que el FS = 175 I 50.5 = 3.5 

Vibración 
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Existen vanas formas de solucionar problemas en la mecánica de vibraciones, éstas 

dependen de suposiciones hechas al sistema, por ejemplo despreciando la masa del 

resorte, sistemas amortiguados o no amonrguados. considerando tipos de resortes ; 

lineales o no lineales. etc. (Ref. 1 0) 

Diagrama del desplazamiento en un sistema masa-resorte. 
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En este caso analizaremos la v1brac1ón de la masa del aeronave dado el tren de 

aternzaje propuesto y considerando al tren trasero como un resane lineal, es decir, que 

al ser defomiado genera una fuerza del t100 

F= - kx. donde k = constante. 

Se supone, como se menciono al pnnc1p10 que la rnasa m puede ser desplazada 

verticalmente sin res1stenc1a alguna. Aplicando la ley de Newton en dirección del 

movimiento: 

- kr -_: rn:i: 
o sea. 

f..71.- ··-1ni -o!) 

Esta es la ecuac1on d1ferenc1al que nge el mov1m1ento de la masa m_ Por ello fa razón de 

un resorte lineal. Entonces !a ecuación caractenst1ca es: 

s2 + k.Jm =O 
y ta soluc1on g¿neral de la forma· 

x = A1 cos wnt + A2 sen w 0 t 

donde x(t) es llamada elongación del movrmr~:ito y 

'.Vn = ",';, 

es la frecuenc¡a angular natural o propia del sistema. La frecuencia natural o propia del 

moVJmiento oscdatono es pues dada por: 

1:, = ~-~ = 2 1.7./f;; 
. :!,,7 

y el penado r., =-;;;:: 

es entonces: 

La solución general tiene dos constantes arbitrarias de integración. Como en todo 

problema dinámico, éstas habran de determinarse mediante las condiciones iniciales. 

SL!pCr.s:ase e!""! el ;r.s!::ante !r.1Cial t=O. se dan las posiciones x =xo y'ª velocidad inicial de 

la masa m, entonces para determinar A1 y A2 se procede como sigue. La ley del 

movimiento es dada por· 
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x (t) = A1 cos wnt + Az sen wnt 

de donde la expresión general de la velocidad es 

v( t) = x( t) = -A1<iJ.,.\enw.,t + A:::úJ,. coscv,,t 

Introduciendo las condiciones iniciales antenores en estas expresiones. se obtiene: 
Xo=A1 y Va= A2 Wn 

Luego el movimiento es dado por: 

La expresión de rncv1rn1ento -=-~e se .3C.:>b.3 ::e obtener ;:;wede escnbirse en forma mas 

compacta introduciendo la noción del angulo de fase El metodo a seguir es le 

procedimiento general que permite sumar dos funciones cos w 0 t y sen w 0 t de misma 

frecuencia angular w 0 . como en el caso presente. Partiendo de la ecuación del 

movimiento. se puede escribir: 

siendo 'll el llamado ángulo de fase. 

Entonces se puede escribir: 

. ' 
X= .l:l ·:to.;OS<U..,l - SL'J1f!J.,f J 

.~. 
tgw=~ 

f// = .-irc.~rg ~-~~ 

x = ~(senw.cosw,,,r +senw"r.cosr,v) 
cos I¡/ 

=.JA/ +..t~sen(t'u,,,I+ i;r) 
De dende !ntrcdu::ie!'"'d.c 'ª constarite· 

.-l = ,j ..11~ ..,... A~ 

que se llama amplitud del mov1m1ento. se tiene: 

x(I} = .! scn(w.,r + i,v) 

con referencia al presente problema, se ve que el ángulo de fase seria: 
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U/= Are tgx~~~., 

y que la amplitud se escnbe: 

! ' . ( "·' )' .-l =~X,,...,.... U)., 

La forma de la ley del movimiento x (t), con las dos constantes arbitranas de integración 

A y 'P puede ser usada directamente tal como la soluc1on general. En el presente metodo 

de deducc1on se han obtenrdo los valores de :Jrchas constantes en funcion de las 

cond1oones 1rnc1ales. 

La ley del mov1m1ento x(t). pueae presentarse grat1camente en un diagrama espacio 

tiempo y asi mismo se puede representar Ja veloc:aad y la .::iceleracion 

En resumen la pos1cion, !.'."! velocidad y ace1er3c1on son expuestas 

Obtención de la ~ ............. "' ... 

X( {) = .-l S~Il( eJ,./ - IJ) 

_-\"( l) = .·1 <O,. COS{ (!_>.,f -- IJ/) 

.\!( l) = - .-1 <V.; SL'rl( lV,,f -:- f,'/) 

El procedimiento consiste en encontrar el v.3!or ae ta constante K.,,qu"""'-'t• de un resorte 

equivalente, que tuviera sobre la C3rga P el mismo efecto que tiene ra viga .. Para ello 

buscamos la relación entre la carga y el asentamiento (flecha max1ma) correspondiente .. 

En este caso. como se menciono al pnncip10. el tren trasero funciona como una viga en 

cantiliver con una carga simple concentrada 

máxima se encuentra con : 

PL; 
)·-·max 

3 El 
Ahora. de la ley de Hook 

F=-Kx 

F= fuerza aplicada. 

K= constante del resorte. 

su extremo libre, entonces la flecha 

(Ref. 8) 



x= defonnación del resorte debido a la fuerza F. 

entonces; 

~~,_i.ni. = -F I Ym..-
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En Ja siguiente pagina se presentan los resultados graficados de la corrida del Programa 

Tren.Bas de los diferentes materiales simulados (Acero, Aluminio y Madera). 
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El matenaJ seleccionado es aluminio. el acero presenta mayor -inestabilidad., ante las 

condiciones de carga y es mas pesado. !a madera aunque presenta buen 

comportam1enro puede llegar a o e formarse deo1cc a jas .:::::r.;:: . .:::ocnc.s de .:::pe.,:;:¡,:;;,:;;-:_ en las 
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cuales se derrama mucho combustible no quemado en todo el aeronave durante el 

vuelo. 

5.8 Conclusiones 

Con respecto a los objeuvos establecidos para el traba10 se puede decir que se 

cumplieron. El tre'.1 de atemza1e diseñado y construido para el aeromodelo cumplió 

satisfactonamente las expectativas de todo el equipo Con ta configuraciones y 

accesonos presentados se puede me1orar el diseno ong1na1. 

El tener una idea clara y ob¡et1va de como se va a desarrollar el proyecto de diseño 

~ac11ita su seguimiento y culm1nac1or Es iriport¿inte que todo hallazgo, idea. metodo 

ampteado sea reportado para tener un h1stona1 de traba10 centro del proyecto 

• El d•seño de un ~•er .::it:1eno 'f ro t3n alto seria una buE-na me;ora. aunque 3qu1 hay 

que evaluar el peso y el mayor arrastre que generaría vs. un tren pegado al fuselaje 

p~-:?ro con pe~ estab1hdad en tierra. 



CAPITULO 6 

PRUEBAS AL AEROMODELO 

Al tennmo de la etapa de manufactura y diseño conceptual se realizó la prueba de vuelo 

ael aeromodelo 

Los puntos de prueba aue se venficaror. son 

• Man1obrab1itdad en pista (evaluación del tren de aternzaie antes del despegue) 

Se verifica que et aeromodelo siga una linea recta ya que regularmente se tiene que 

ajustar el mando que contrata el tren delantero 

• Cahbrac1on de los mandos .. -..... =lu1 el piloto tiene que ·1er la tendencia d(,,;t ~t::romodelo 

hac1a un comportam1ento extrar1o. es cec:r. ::;L:e cilgc..:r.3 8e !as sL:¡:;erf:cies de control 

presenten un angulo ae ::Jtoque que ne ::-;e encuert .. e en pos1c1on neutral y por \o tanto 

produ::ca un incremento de sustentac1on en alguna de las atas o el estab1l1zador lo 

mas común es que 1os servomotores que controlan !os alerones o fiaos se descal1bren 

y roten un peaueño ángulo. provocando Ces;:qu1l1bno en su c::::irnpor.::::ior.1entc 

• Carburación del motor Para lograr la max1n1a potenc12 del motor y en vista de que se 

trata ae un motor nuevo, el paso mas 1n1portante pre'.110 2 la cornoetenc1<J. es aflo¡arto. 

La cantidad de ccrr.cust1c1.:: r.ecesDna ;::ara atlo¡::ir!o ~en :.~ ::!C: combustible. En 

cuanto al ccmoust1b!e es =mportante ut1l1;:3r un cornbusi.ible no .::cm~rcal. es dec1r 

fabncario. la mezcla 1nd1c.:;.da es en ia proporc1on s1gu1ente 

Aceite de castor 

Alcohol químicamente puro 

85';'o (lubnc::mtel 

~ 5°/o(detonant~l 

Esta mezcla se ut1ll::.a debido a que la mez.clzi comerc1::ll ut11!;:0 un !uoncante y como 

detonante rntrometano en una relación de 75~-S de lucncante y 25":'., ce nitrometano la 

cual es sumamente explosiva y puede dañar 01 motor por un sobrecolentam1ento 

Desoués de utilizar las 24 oz: de combust1b~0 su.:Jve se aconse.1a ·:::ntonces utilizar el 

comoustible con rntrometano. propio del aerornodelo pEJ.ra fina\1::3r ia puesta a punto del 

motor y conseguir una potencia maxirna. 

• EL aspecto mas i1nport8nte es observ<J.r el comportarn1ento del aeromodeto en vuelo. 

con el ob1eto de modificar alguna de sus o3rtes en c::iso de que presente alguna falla 

vibración excesiva. balanceo. etc 

• Por ultimo se observa el comportamiento de la aeromode!o durante su aternza1e 
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COSTO DEL PROYECTO 

7.1 Costo de materiales 

El presupuesto aproximado para la fabricación del aeromodelo con materiales 
convenc1onales es el siguiente. 

Accesonos de ptastico y metal: Tanque de combustible. 

tren de atemza¡e trasero de Al. collannes, tornll1os. tuercas. 

rondanas. bisagras, p11as. mandos. hellces de madera. 

lijas. sp1nners DuJlas .:te 

Bronce y Al oara manufactura de llantas 

Ccrrbust1ble (N1trometan0 :?. g.31) 

Cortadores vert1ca!es de ~-:. par3 manuf3ctura ce ilantas. 

:T1oddicac1on de tren de atemza1e. rranufactura del 

conteneaor fca!a p;::irLl el ueso muer'tOl etc 

Fibra de kevlar l 1 yd: ! 

Hoia de espum3 de PVC como .;:;.ma oara pane1es de tela 

de Kevl.ar 

Herramientas 

Madera balsa Vigas de madera (diferentes tamaños) 

chapa de recubnrmento. bordes ce .::Haque, bordes de 

salida y tn::ilay (plywood) 

Madera de pino ~S ··X 12cm X =.6 m {v1go pnncipai) 

Madera de ptno '/2 ··X 6cm X .::.G rn \viga laterales) 

Motor 0.61 1n 1 con rnofle 

Pegamentos: epox1co, 1nstaneo y blanco 

Papel para forrar el aeromodelo (monoKote 4 rollos¡ 

2 placas de urnsel de alta densidad ( 17 kg/cm~ ) 

•Radio control de 7 can3les con 3 servomotores (50g) 

4 Microservos ( 19 g) 

Total 

""Se contaba con e! radio control proc1edad de la asesora de tesis 

s 2200.00 

s 350. 00 

s 300.00 

s 350.00 

s 260.00 

s so. 00 

s 2500.00 

s 3600.>X) 

s 113.04 

s 22.60 

s 750. 00 

s 250.00 

s 600.= 

s 250.00 

$ 7000.00 

$ 2363.00 

5"18788.s.& 
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7.2 Costo de asistencia a la competencia. 

Costo aproximado del v1a¡e para asistir a la competencia celebrada en Los Angeles. 

Califomia •. tEn camioneta Van) 

Inscripción de la aeromodelo al concurso 

Envio por paqueteria det reporte e inscripción 

del equipo a SAE. 

Casetas de cobro Mex1co - Los Angeles 

Los Angeles - México. 

Comidas ae 5 integrantes t 1 semana 1 

Gasolina 

Servicio automotn..:: 

Total 

·s,n .. oc: .... r hos¡::o=CaJ~ ""<""· _:::;:; ,.:.-:;"'·"'s ,· .:::::::--:-:~cs::..:~3 :=el vehfc:...:~o (S70C'O). 

•Et costo de tras:aoo ~.:::r 3.:;rcrricce10 es mayor 

'"Costo total aproximado. 

Matenales y equipo. 

Gastos para as1st1r a Ja competencia. 

Imprevistos (hospedaje. composturas , etc) 

Total 

'"sin contar el costo por mano .je oora en un ~uoucsto 

S 640. 00 

s 220.00 

S 2500.00 

S 2595.00 

S 4000. 00 

S 400.00 

$10355.00 

s 18.788.0-> 

s 10,355 . .:.o 

S 7,000. 00 

s 36,143.64 

El costo de matenales y equipo se eleva un 60~'.i en el supuesto de manufacturar1o en su 

totalidad de ma:enales compuestos. as1 como por ta fabncacion de los moldes 

r.ecesa:-ics 

Los matenales compuestos a utilizar se enlistan a continuacion: 

Fibra de carbono (alasl 32 dlls/yd= 

Kevlar {refuer=os en tuselaJe y tren de atemza1e) 18 dlls/yd= 

Fibra de vidrio (moldes ala y fusela¡e y fuselaje en fibra de vidrio) 12 dlls/yd-= 

Resinas (Matriz de compuestos) 

... o d'ls/olaca 

10 dlls/gal 
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CONCLUSIONES Y RECOMENDACIONES 

=.n el diseño del aeromodelo para competencia SAE. nos hemos encentrado con 

diversos problemas ae aist1ntas natura1e;;:as El que consideramos ha sido el mas 

importante es la falta de tiempo y preparación para una opumac1ón integral del prototipo 

El diseño aerodinarrnco y estructural de una aeromodelo. en general. es algo muy 

complejo. ya que se pueden hacer un s1nnumero de cons1derac1ones y tomarlas como 

para.metros de diseño Hacer volar cualauier aparato es sencillo. pero lograr que to 

haga en forma optima es n-1as compllcaoo 

Para \levar al hm1te un modelo se requiere de un anal1s1s ~atal para lo cual neces1t.amu::; 

de mas herramientas y conoc:m1entos La mariera er.., que se desarrollo e\ aercmodelu 

oel t1en1po conternc!;:ido oa~a dichos calculas. antes ce proce..::er 3 13 rrn.r.ufactura 

Al ser esta la pnmera vez que estudiaoarnos conceptos c.:e aerod1n.::ir.11c2. nos ~01T'\o 

t1t::mpo dec1d1r las cons1al:"rac1ones de :'1seno ;:ierttnentes '::::;ria 'f:l se expuso. S·~ hizo 

stmolemente un anahs1s estat1co de fuer-3s ·1 niornentos. tratando de involucrar tos 

parametros que consideramos de mayor 1mport.3nc1a. Sin emb3r9c. nL:o1eron detailes 

que no pudieron ser analizados Un e1ernp!o de esto es la fom1a de! fuse121e Aunque la 

teoria manifiesta q:.Je a \as ba¡as veloc:daoes de oper<Jc1on Ce! rnccelo el ;;:;irrastre no es 

muy importante. lograr una terma aerod1nornic3 en ~l fuseLn1e reduce la resistencia. y por 

lo tanto, aumenta la veloc:dad. El diseno de !a forma del Fuse!a]<::" se h1::0 sin calculas y 

solamente se consideraron los pnnc1p1os bas1cos cte aerodinárrnc.<3 Se trato de lograr 

una forma. respetando e1 3rea de carg.::i. de t:Jl manera que e! flu10 de corr1E!nte no se 

desprendiera de 1.3 superficie Esto se procuro redondea.ido 1
:.J torn~a / su<'OV!Zando los 

bordes. 

En este tipo de modelos. otro de los fnctores importantes que ;,;e tienen que considerar 

son las prueCas. ba10 cond1c1ones similares a las de competencia <,a nivel ael man. Al no 

contar con recursos suficientes. muchos det3i!es no se observan. pua1enoose resolver 

más fi:lcllmente cuando estos se prcsent.:::Jn '2n pruebas de a¡uste y cahbracion 

Cabe mencionar que. por lo visto en \a competencia de carga. \os equipos rne;or 

preparados tienen un segu1m1ento de vanos años, presentando el mismo eauipo y el 

mismo modelo. Cada ano se hacen mas pruebas y rnodificac1ones para ir optimizando et 

prototipo e ir llevandoio cada vez mas cerca cel lim~te de diseño Como es muy dificil 

pensar en desarrollar un modelo óptimo desde el pnnc1p10. ya que seria un trabajo de 



varios años. consideramos que la manera de conformar un equipo compet1t1vo es 1r 

meJorando los modeles ya existentes. rr.ea1ante prueoas de vuelo y estructurales 

En nuestro caso. el problema inesperado que s1gn1f1co la caída de nuestro modelo. se 

presento desde el pnmer vuelo de prueba. Dicho problema se conoce en aeromodel1smo 

con el nombre de ··f!uttenng" (revoloteo) y se presenta en los estabilizadores de 

configuración de pendulo .::il no situar en el centro aerodinamico el e1e de rotac1on. Esto 

es debido a que en un analts1s estot1co el lugar optimo para lograr el glío del 

estabilizador o de cualquier ob¡eto. es su centro de graved;:id como e1e. Sin embargo se 

presentan en condiciones de operac1on un fenomeno cue traslada las fue~as y cambia 

las condiciones 1m:ic;1n2das en un 8nnc1;:!C 

El problema consiste en el giro sm centro! del estab111=3c:cr a rnec:id3 ::::;ue el 3eromodelo 

va ganado velocidad 'I por :o ~onto 1nc:-erner.~o en :a sustent2c1on ae! ~staod1;::acor 

honzontal. 

Al ir aunientando la ..-,usten;:acion. !3 :u.::-:::o QLle 3e s::ncenu.:i .:::! un c:u2r:o de la CL.;era3 es 

mayor y como1te con !a fucr:::=:i del servornoror aue es el aue cantrota el <Jngulo de ataaue 

del elevador. al encontrarse e! cen:ro ae giro a1to:J:ido cei centro 3eroc1narn1co. ya no se 

tiene tan solo una fuer::.3 en el C . .; s;no auc se :::reser::o un r'!:om;::::nto rrult!ol1c3ndo esta 

mayor a la fuerza del servomotor que es et que controla el e!evador Esto tr:1e como 

consecuencia que et e•~vador quede s1n control por oarte -:!el ser-•omoror y entonces 

quede a la merced de la fuer.::a oe sus1entoc1ón que ::J.hora lo din~e Así este incrementa 

su angulo de ataque hasta que 'tooa" con algo que le 1rnp1du Q!rar. e! servomotor intenta 

entonces vencer esta opos1c1on y trata de rcqres:1rb hacia e! .1ado opues~o una vez. que 

sucede esto, el problema se presenta hacia -:1 otro l.3.do, por 10 que el estabilizador se 

vence ahora hacia abajo Por consiguiente. d modelo descienae .:Jbruotamente o se 

eleva. Todo esto se repite vanas veces. por lo cual se pierde totalmente el control del 

aeromodelo. 

Sin embargo. el problema se puede seguir presentando. 3ún cuando et centro de giro del 

estabilizador se encuentre en el centro aerodino:::nnrco del pertil. Es por esto que 

recomendamos que el estabitiz3dor presente solo una secc1on movd, y que no sea de 

tioo oendulo. El estabilizador con esta configuracion. aunque no presente tant;;J 

sustentación, presenta mucho menos problemas mec.anicos y es mas fac11 de construir. 

Asi mismo es recomendable la ut1lizac1on de un perfil con curvatura para el estabilizador 
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horizontal. pero poniendo este hacia abajo, presentando entonces sustentac1on 

"negativa", con el ob1eto oe que al levantar una carga muy pesada. genere un momento 

en la parte de atras que ayude a levantar la nanz del aeromodelo y :ogre elevarse. se 

hace esta observación ya que en la competencia los aeromodelos en la última ronda al 

cargar el máximo peso no podian elevarse debido a que no lograban rotar para levantar 

ra nariz y por lo tanto no despegaban. El perfil debe ir fijo y articulado con bisagras tan 

solo en su parte final. 
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INTRODGCTION 

SAE Aero Des1gn Compet1t1on g1ves the Un1vers1dad N.aCJonal Autónoma de 

México and others the opportun1ty to compare themselves Wlth more expenenced 

countnes. represented by the1r best unrvers1t1es, in thrs field of eng1neenng. By 

working bes1de teams ~rom d1tferent nat1onallt1es ·,¡...e ·,..,,¡lf ;e2rn C:itferent ;Ceas and 

new concepts. fact that is ver::-• ~.-oortant in our c.::is.::: ,n ' ... n1cn 1.v8 are. oractically 

starting to develop our first mode!s 

About tv\lo years ago rhe ~eroso8ce Er.;¡1neenng DeoanrT'enr ·.vas open 1n tne 

UNAM Most of the -=rforts aor.e since then nave oeen :ocL.:saa to the devetcoment 

of Rernote Perceottcn Tcday ~~ :V~ex1co 1f there s tte n-::~•?C tc- stL.:dy a prece cf land 

fram the a1r. tne vvorh. is Gane L.SL.::J11y oy nc11cop~2r Sine~ :~:s ,s ·,;i:::ry 0x.p~ns1v.a. 

our ceoartment nas ;':nned rnecnan1col and e!ectron:c engine.=:rs :o salve :ne 

problem by radio control!ed airaianes By hov1ng o te.:im from our depar1ment in 

the Compet1t1on ·.ve ·11111 c:ef;n;tely learn a !ot abcut the crob!em~ 1nv0Jvmg :l1e 

constructicn of a carner 31rcr2ft_ :he ex1sting solut~ons to these proo!ems and the 

solut1ons that we are acle to ceveloo 

As we have sard befare. Aerosoace Engrneenng is a science !hat is JUSt staning 1n 

Mex1co. Therefore. we cannot expect to count VVlth the t:est resources, spec1a!ly 1n 

terms of matenals and manufactunng technics. Somet1mes "ve have to th1nk 

Campetition, this has to be done ¡n such a vvay that vvould allow us to be 
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competitrve: far the development of Remate Perceptíon in our department. the 

alternatives have to otfer better s01ut1ons than those 1mported jrorn roretgn 

countries. considenng costs and time 

Finally we must say that ne1ther one of the rnembers in :he team is an experienced 

modeler. Therefore. the ftrst and most 1mpon.ant base 1n vvtw::h we support our 

hale model rs t:ie knowleage we obtarned as eng1neenng students. To encourage 

thi::; is orcoabfy !he rna1n r·eason \vhy SAE 1s orgarn:::1ng constantfy th1s type of 

events. a.r.d a:so ,.. .... ny ou.- un1 .... ·.:::rs1t:' -::!ecid.:=d to .s<...¡=;::cr.:: "....IS, ir. sptte the big 

econom1c cns1s in our country 

METHODOLOGY 

The methodology followed is resumed in the next diagram 

ANTECEDENTS 
Rese2rch 

CONCEPTUAL DESIGN 
Prcb!em desc:-1pt1or: 

CONFIGURATION DESIGN 
Poss1ble configurat1ons 

(lnterpretat1on of 1 e~u!ts) 

Final configurat1on 

DETAIL DESIGN 
Calculat1ons 
Pian ara\.VJng 

1 

EVALUATION 
Fluid and Salid Mecharncs 
analysis (CFD and FEA) 

l 
CONCLUSION 

2 
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ANTECEDENTS 

The des1gn is based on bas1c concepts wh1ch restrict any further solution. 

mainly an t'\NO important fields that 1nvolve the des1gn of an aircraft, the fluid and 

the salid mechanrcs 

In this way , the poss1ble solut1ons will not be distant from these concepts. that are 

bas1c and simple. 

In this context. looY.1ng far a low drag aircraft. the fuselage shape 1s the most 

aerodynam1c ~css:2!<:, ::::::::;d1t~cn-:.;C: in ar. !rnccrtant wa.y by the d1mens1ons of the 

cargo bay. Due to the fact that composite matenals are difficult ar even impossible 

to be found in Mex1co v.'e dec1dt::d to use more common. affordable and ~va1fable 

matenals Therefore the structure is maae of batsa wooa ano tr1ptay. V11T11cn 

g1ves 1t lightness as 'Neil as res1stance. Also. salid wood beams are used to 

remforce the wings 

Far the se!ection of the \Nlng vve look 'cr 3 !cVll Revna!ds numoer anfotl. 'Nlth a 

max1mum Jift coeffic1ent. We searched several types and finally tested two d1fferent 

airfails: one. that is on the Reynolds number we cons1der to reach during the take­

aff, and the other one 'Nlth a h1gher ltft coefficient and very clase to the sama 

ReynolCs number Cn the same magrntude arder:Re=1 OÓ>). 

Since we can increase the Reynold~ number far the second a1rfo1I by using a 

turbulator. we choase thts !ast a1rfo1L thinktng that the paylaad pred1ction w11l be 

related as expected to the curves vve found for the airfoil. 

already has been tested at low Re nun1bers. 

3 
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With the same cnter:a a ·T-ia1J'' conf1gurat1on stabllizer 1s chosen, che rea~nn is to 

take tt out of the wmg and fuse!age effects. l1ke the turoulence they leave dawn 

stream. In spite that 1s a cargo prane we choose an a1rfod that has the lowest 

drag coefflc1ent poss1ble anc the h1ghest J1ft one far a higher tarl moment arm at 

the max1mum load ccnd1t1ons 

We tested aitferenr prooellers and 'N!Crt ¡ne use oi a aynamornerer we oota1n the 

real !!i:-ust. '/'.'e 2!s~ :-:-:eas:......::-ec :.>;~ ..... ~:-;::e..- ::::* ::::im s: :~e ."''2-su!ts are ·_:seful data 

and are sho\NTl iater To reauce the rrict1on of wneels an land. beanngs are used. 

The des1gn of the fuselage 1s conceotual1::ed on the mechanic of flu1ds part. takrng 

careas 1t rs exocsea ::::n a low drag snac.a so fer- :he st~c:ure we put a!tentron to 

keep the geometr_,; reacned. but 3t • .. he same :ime budd a strong frame able to 

resist the 1mpact of :a.ndrng, and far ~he ;,..vergnt '.ve ccnsider to J1ft. Far th1s purpose 

we pu! a colu"T'!n 3r .. 2v !t-iar Crssic:-::lt;:_~s ::1e 1:-rioéJc-..:s to srrcnger D8r1S of the frame 

The bottom of the fuselage and sorne c:orners are reinfarc•:Jd \Nlth kevlar fiber 

Finally the wheels used <:.:ir2 of salid ruober ~hat certarn!y add 2 few grams of extra 

weight. but can resist t~e h1gn temperati...;re et tr.e p!a:tform .::H v .. ;eather conartrons 

The rear landing gear :s reinforced with tensors of piano ""-1re or 1, 32" d1ameter 

dueto the high 1rnpact that is rece1veo at max1murn load cund1t1ons ounng !and1ng. 

The des1gn concepts above led us to the ccnf1gurat1on that 'N11/ be shown on this 

report. To help us Wlth the great number of calculus, we developed sorne easy 

computer program.s. 
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CONCEPTUAL DESIGN 

Problem description: 

The principal des1gn pr-:>blems we consider are shown in arder of importance as 

follows: 

1S'[ The search ar develoo of a high lift airio1I 

2r.d That the a10:o1\ ·.....orks 3.t iow Reynolds numbers {in \/Vhich !.he aircraft wiH be 

operating) helptng us Wlth CFD s1mulat1on 

3'd Restrictions (Area.eng1ne.etc) 

4th .~erodynam1c fuselage shape (ac.::ora1ng t::i restrict1on area) 

5 1
h Adjust the design of the stn!cture ~o the 3.erodynam1cs. 

s'h The suitable airfoil for the stabilizer 

7•n The use of light. resistant. and 1ow cost materials. 

Discussion. 

As we know, the development of an airiod is a comp!ex problem. and due to the 

little experience vve have 1n th1s matter. th1s solut1on is out of our reach: the 

search in literature of tested airfcils at !cw Reyno!ds numbers 1s the most indicated 

solution. 

Relatad to this. once an a1rto1i is selected Wlth highest lift coefficients. only two are 

chosen and evaluated further, elim1nating the one wtth the lowest performance at 

5 
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these Reynolds numbers. the behav1or of both a1rfo1ls was s1mulated on CFD. and 

based in th1s. the second one is cnosen 

The next step is to set the area that will be ass1gned to the d1fferent aircraft 

suriaces (wing, fuse!age, stab1llzer. rear !and1ng ge ar, and muffler.) and then fix 

the array of the structl..!re w1thout rnodifymg the shape s1gn1ficantly 

We can now define the area and the most su1table stabilizer profile (1n accordance 

to the antecedents a ·T-ta!I' conflgurat1on is chosen) 

Ali the points expla1ned above are supportad on the select1on of the rnatenal and 

the1r cost est1mat1on 

6 
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CONFIGURATION DESIGN 

The final configurat1on of the aircraft depends on the location of the different parts 

that conforms rt. As we expla1ned, the first and most 1mportant element that we 

must select from the beginrnng 1s the a1rfoJI Atter expenments are done with the 

motor. considerrng the real thrust. the frrct1on 1n the land1ng gear. and the 

expected drag. we caiculate a velocitv rrgnt befare t3ke orf The Reynolds Number 

far the leng:h cf :he :::c:rc ·.·.·e dec:a::!?C ~o :_:se. at !hrs speea. is low, far arrcraft 1n 

general (v ::::: 13.8 mis Re = :2 5 - 3 O x 1 0 5) Also. the a1rio1I we are !ooking 

for is o;ie WJth the h"Ghest l1f1 coeffr:::rer·t oossi~le T~.e EPPLER .j'23 1s the ::iest for 

our requ1rernents 

Ano~her thmg that is set befare do1ng any calculat1on. 1s the pos1t1on of the center 

of grav1ty of the alíplane \/Ve know that we are going to make flrgnts w1th a1fferent 

loads in the cargo comoartment. soec1a!lv vvnen test1ng S1nce vve cannot change 

the configurat·on of the a1rcraft in eash case. t~e cer.ter of qr~vttv has to remain m 

the same place. relat1ve to the re5t of the cornponents The b>?st solut1on far th1s 

problem is to force the center of grav1ty to be over t~e geometric center of the 

cargo bny. That way, 1t does not matter ho'wv heavy the load is. the center of 

gravity of !he airplane VVlll not move 

We proceed then by Jocatíng the rest of the elements oT the a1rplane. Far this we 

develop a computer program. 1nvolving the rest of the data necessary to obtain 



Universidad Nacional Autónoma de México Team#13 

- The range far the attack angle in the airfo1l with useful lift coefficient is ver¡ 

smatl. 

- The optimum aspect ratio fer a carner wmg is very high and Wlth a value inside 

the range that was used. 

- The percent of the area used fer the wmg Wlll be the biggest of ali. within a range 

suggested by a1rcraft modelmg. 

In the second part of !he program· 

- Far the atrcraft's stabtlity, the vertlca.! pro¡ect1on of the aerodynarn1c center of the 

wing, wn1ch 1s ot one fon:h of •he C'".JCCl has to be nea.r the center of gravity of the 

hale a1rplane 

- Because we are using an upper \/Vlng (wtth easter access to the cargo 

compartment), the he1ght or the \.vmg related to the center of grav1ty of the a1rplane 

has to be at least the half of the cargo box. he1ght. 

- Since we wanted the stab11i::er out of the turbulence produced by the wing and 

fuselage, 1t's he1gt1t has to be a llttte bit b1gger than these last two. 

Now we can proceed to deta1I design: 

8 
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DETAILED DESIGN 

When we are c:-ioos1ng a wmg airfo1l, we have to take into account d1fferent 

parameters. Basically the 1nformation that is found in literature g1ves curves of 

lift coeffic1ent vs. angle of attack of the a1rfoil, and llft coetficient vs. drag 

coeffic1ent. But th1s curves are normally calculated for a w1ng of f1nite span. 

Then we have to correct the curves proport1onate by llterature far a wmg of fin1te 

span. A comrnon pract1ce is to reduce the s1ope of the l1ft curve by a factor of O 8. 

but there are other calculations tho.t g1ve a more 3Ccurate correct1on 

A correct1on rnethod tor the curves tound 1n !ttei·ature is used. The correction far 

firnte wing of the monoplane equat1on (Reference 2) 1s based on an arb1trary 

circulation and soanw1se l1ft d1str1but1on. A l1ttJe progrGm was developed far this 

task, and 1t is named: alafirnt.c 

With th1s method of correctron for f1nite wing , we a!so obtain the Cd¡ coefficient for 

induced drag, wn1cn 1s very 1mportant. Charts of the correction of EPPLER423 and 

NACA0012 are shown: 

..... 
CJ 

euve ot a vs -"<19 ot Attack 

EPPLER.423 2~ 

--·-··-CcrTBIC:feda...ve, 
----- o.m..:__ __________ .:...:_-::-..::::...=..=..:...:::.-::...-::...::...:.--

..aoo -400 -200 oro ::oo 4CD eco eoo 1000 

AN2. CF AlT.oo< 

9 
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The mcment equation is: 

:L:>:=o 
~!:~-=O 

¿:::_\-(\:"=o 

Team#13 

====~--- : --¡ 

2:-\.f__o! = .\! .. ,,, ... - .\!._, .. - .\!._,.,, - !.. .. , ... -:-\:., - L_,.,.\-. ..,.... fJ .. ,,.irz..,... D,.,,,H,. 

The moment of the fuselage 1s considered :::ero. 

Moment, lift and drag terms are calcuJated by . 

. tt =c..,._.,, .... ; 
L = C 1_cJ.':i 
/1- C.,q:·; 

q = ~pr1 
S =Arca= cb 

Where e is the chord, b is the span. q is the dynamic pressure. V is velocity and p 

is the air density. 

12 
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The results obtamed are. 

'AR-,,.-10 

Area wino - 80°/o j Are a , ... ,..,, .... "" = 1 3 ~ú 

bwmg-2.5 m 

e wmg - .25 m ! e "">v<dor:;: 0.014 m 

Angle ...... ng - O " ! Angle .,1 ..... rto• = -3 " 

· xa - -0.005 m \ xt - -1 05 m 

! Z ~ 0.095 m i Ht = 0.'.:;5 ;"TI 

Area ru,.. - 12°/o 

At th1s pomt 1t 1s obta1nea a conf:able configurauon. and the total configuration 1s 

presented in the or..nc:gonal v1ev.1 

To predict well the development of the plane, we need good knowledge of thrust 

produced by the k&b e~:;;1r:e. s~rr.e expenments \i;ere ro!led for differer.t propellers 

: Type 
1 

11-7 vvood 

12-6 glass fiber 

12-5 wood 

12-6 wood 

IRPM 
i 
i 10.000 
i ¡ 11,000 

i 10,000 

¡ 10,000 

13 

¡To [NJ 

120.5 
i 
!240 

¡21 5 

j23.5 
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A relationship far static trust 1s 

Where A is the area of the propeller and Pi 1s the power suministrated_ 

Far th~ propeller of the max1mum To. 1ts efficiency was ll = 0_65, considering that 

P=0.8 hp@ 10,000 rpm and 2200 m above sea leve/. 

After this we obtained from reference 2. a cur.1e that represents the variation of 

thrust versus veloc1ty. for low power systems We obtained: 

r 
-- = 1 - 1 7t1345 - 1 u 'j. r:, 

V is in m/s. and To 1s the stat1c thrust. 

and far our case 

r = 29 7 - o s23 71 · 

This equation is obta111ed by a correction of our data af static thrust at Mexico City 

(2200 m above sea leve!). And is valid at sea !evel. 

We also need surfaces far mcreas1ng hft. the most common systems used are 

flaps. We dec1ded to use plam flaps. with the foltowing recommendat1on: 

{ "/ 
e:-=º~ 

Where Cf is the flap chord and C is the W1ng chord. 15f is the deflected angla_ 

14 



Universidad Nacional Autónoma de México Team#13 

These curves were correlated to d1fferent equat1ons to be usad in the next 

ca.lculat1ons. The equatíons are: 

c_-L .. ,'P'~· = 5 Oa - 0.9o 

t_~D, .. ,,.,.., .. =O 0345L~L:! 

c·D,~.., = 001 t66i,c1. -oss \""·" ..:0.012 

( -L., ...... 1 ~ = J.S:.7a 

<'IJ .... ,,, = 0065CL' 

( "/_), __ .,,:-= 88. 10 ... ,_,;.,,,·:. 

Where ex. is the angle of attack 1n rad1ans. and the sub1ndex i means inauced. 

The mornent coeffic1ent far EPPLER 423 •S Cm=-0 27 and far NACA0012 1s 

almost zero. Th1s rnoment coetf1c1ent is irnportant because the EPPLER 423 g1ves 

a hlgh pitching moment. dLie ro 1ts c:-iaractenst1cs cf t;1gh i1ft 3trfoit 

The nex:t 1s to obta1n a stab!e contiguratton.. w1tr1 opt1mun1 charactenst1cs far lltt, 

drag. and mass d1stnbut1on .. -... comouter progra.m 1s developed to obta1n th1s 

configuration. Th1s program '.1 an·2s 3rea c::1stri~ut1on 3nd d:stances to gravity 

center. and makes a fuselage correct1on by the equation 

,. 

The main equation used is tne balance of ~orces and mornents fer a flight at 

constant veloc1ty. Th1s program 1s named: config1 .e 

11 
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And for this flap configuration 

:- = 0.5 

'l =0.4Z 

CI, = 0.087 

....lCL = C/<Z rr1df 

Team#13 

Where "t" is the flap effectiveness factor, r¡ is the correction factor far "t", and CJa is 

the slope far the lifting curve in degraes. 

The increase in drag produced by plain flaps is g1ven by: 

this equation involves a relation of chords. and a relation of areas. ó.Cd = 0.01. 

And also a increase far moment coefficient is obtained from: 

~~:~ = 032 (~:· -0.252 

._\t.'..,-== ~O_J-44 

At this po1nt we are able to predict the behavior of our plane dudng the takeoff. 

and also to predict the maximun velocity reached at 61 m. Another program was 

made far predictrng the veloc1ty at the takeoff, and also the maximum gross weight 

prediction, involving the thrust change versus altitude and also Censity change: 

15 
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Where Z is in meters. and ~1 1n Kg1m·1 

For this ca\culation v1e used the Newton·s second law of mot1on: 

r-fl-· u(H"--/.l=.\tr' 

Drag was considered for the w1ng, e!evator. fin. fuselage. and \anding gear. 

\I Cd ruso - 0.3 (horizontal) 

1¡ Cd t~,... = 1 .'.2 \inclmea) 

-·~--r A'"""° - 0.0234 m-

! A "~"'~ = O 026 m-
i 
!l~C~d..,....,-_-,--~:2-0~------ , A ;o••= C C01 m-

i~----------------~!-------~-----------; 
'! Cd r. ... = Cd .,,. •. ,nor 'A .-., = 'J 0348 m-

------"----~. ~-~----·--~!~---· ~----------------~ 

A correction far the induced drag was maC0 cons1denng the effect of ground. us1ng 

th~ Biot-Svart law· 

~-~f<jL1_ \IDÍl .Th>. 

l • ... , \ ()¡ i I.: l 1 - l 1 oh , ,7;• i · 

Wt-ere IGE is 1n ground eff9ct. and OGC. 1s out ".:lf ground effect, h is the height 

from ground to the a1rfoll aerodynam1c center. 

The program makes a numerical integration using the rolloWlng approx1mations . 

.'J./ 
.\ll + Ut) = .\(/) +[1~(1) + 1-(1- ~ll]~ 

16 
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Obtain1ng the 1nstantaneous accelerauon 

¡. = -~~ -á; --[f- .w 1 - ~) \ 

The friction coeffic1ent considere is ~i=-0. 1 

ln the prediction of takeoff behav1or, the next chart ts ptese11ted: 

Vclocrties during t.ake off 

The total lift at sea level is L: 116 N. and for the drag we have O: 5.62 N. 

STRUCTURE 

The hale structure of the fuselage is basically balsa wood with sorne sheets af 

tnplay wood in the areas vvhere the stress is bigger. The matn reasan far this is 

that the wood. bes1de from 1ts lightness. has an excellent res1stonce to tens1te and 

comcress1ve stress 1f the fibers are oriented parallel to the stress 

The cargo area h.:is its front and back enclosed by tvvo 114" -tnptay .... vood sheets. 

with hales to get rid of unnecessary we1ght, and in a configurat1on of a frame to 

serve as two s1des of a bcx. The bottom of the container is suoported by a salid 

1/8" triplay vvood sr.eet. covered with kevl8r clcth and epoxy resin. The 

17 
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re1nforcernent was mace because the land1ng gear 1s also screwed to th1s sheet. 

and therefore 1s go1ng to be subm1tted to great stress vvhen land1ng The lateral 

faces of the oox are contormea by a frarne af balsa wood. set perpendicular and 

diagonally to the base to avo1d deflect1on by tors1on stress The upper part of the 

box. is closed vvnen the wmg is screwed to the fuselage Tti1s is. the last face cf 

the box is the bottorn part of the wing's m1dsect1on structure. wt11ch w1ll be describe 

later. 

The ta1I of the a1rplane is made of balsa and tnptay 'NOod structure lt is 1oined to 

the fuselage oy a 1/2.n a!um1num pipe. The un1on betvveen the tuselage and trie 

strong. The configurat1on far !h1s gnp is to have t_he pipe untt•ad to the back tnpiay 

wood sheet of the fuselage m cant1 llver with another support sorne 15 cent1meters 

closer !o the L31\ strcng 2r.cugh t::; a'101C an~.' :::2'.'"iec::on Th;s is done w1th a 

basswood beam :hat cor.nects the !O\/Ver p.3.rt or the o:.:i.ck tnplay sheet to the 

bottom part of the second support of the pipe. Four balsa wood oeams com1ng 

from the corners of ~hú bacl< tnplay sheet Zlre also ho!d1ng the second pipe 

support. 

Far the ncse 'Ne have another support VY1th the same conf1gurat1on as the tali gnp 

A1tnougn tne mamen;: or force 1s not .so D1g as tne Cile suppcrting the ta11, 1t is 

important to have the "fire v.tall'" firrnly jOmed to the rest of the structure. because 

the motor, as well as the front landing gear. are screwed to th1s 3/8 .. tnptay wood 

sheet. 

18 
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LANDING GEAR 

The landing gear is an 1mportant part of the a1rcraft. Th1s part must be des1gn 

careiully and with spec1al matena1s. 

The landing gear 1s des1gned under the max1mum load 1t can lift ,but us1ng the 

minimum welgh possibte Structure and re1nforced w1th tensors 1s the best 

solut1on. Th1s conf1gurat1on provides full 1moact resrstance and long life dunng the 

compet1t1on. The tensors are 1132 " piano 'Nlre the rear landmg gear 1s a 1 /8 " 

alummum flat plate. and U1e nose landrng gear is 1/4" 01ano w1re We use hard 

rubber wheeis over bearrngs 

While landing. first the 1mpac: energy is aosorbed by the a!um1num flat olate. as 

the load increases. the ah .. Jminl.im f!3t p!Gte st<Jrts to def!ect hence the tensors start 

to work by tensile stress The load 1s tr3nsmi!t•..:?d to the fuselage and the nose 

landing gear reaches tne ground and st.:Jr.:s to work .. 

The nose !anding gear ;s ¿]n arch cf a circie and wcrks !1ke a torsron spnng that can 

support h1gh loads. w1th good s<.3od1ty wni!e runn1nQ The 1and1ng gear must resist 

ali the runway's conditrons 

The load Janding gear rs c<'.J!culated us1ng the followmg equat1ons: 

Total toad 

TI = Pay load +A1rcratt we1gnt 

Aircratt accelerat1on· 

Aa = 3g (cons1dered). 

Force: ('anding) 

F=Tl·Aa 

(Kg)_ 

(m/s2)_ 

(N). 

This force represents the impact load during landing. Now. for specific design: 
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Normal Stress: 

S=F/A. A= area. (Pa). 

Aircraft speed: 

As= 16.6666667 (considered) (mis). 

Tors1on Spnng Stress: 

a= 32 F r In d 

Using a computer program we visualize the load & force behavior. The program 

calculates a sirnp!e rerat1on between force S. pay load. obtaining the matenal's 

stress to compare it wtth data matenals. The d1agram results are shown and the 

program can be seer. in the apper.dix: 

r:=• 
~"I JDI"-~• 

CFD 

A CFD analysis was performed using a commerc1al cede named PHOENICS. this 

program uses finite volume anafvsrs and g1ve w.s an e:pproxirn3tjon of the behavior 

of the wing at different Reyrro1ds number.ln the lmages presentad we can see 

pressure contours and the adimensional veloc1ties around the EPPLER 423 at 

Re.::::280,000 andan angle of attack of 9 degrees. 
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EPPLER U23 RE=2BOOOO FHCENICS 
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CONCLUSION 

As 1n any devetopment of a pro1ect, we have faced many difficulties. but also we 

have learned a lot from them In our case, s1nce we are on a field 1n which we do 

not have good experience. the must 1mportant knowledge comes prec1sely m th1s 

way, as we feel that 'Ne are devetaping something new 1n our unrvers1ty. we 

consider that the devclopment of high lift airfoils ·hat won<. at low Reynolds 

numbers must be encouraged. f.3ther than to find su1table ones far specific 

problems l1ke the one we l1ave to salve rn the Cornpet1t1on 

Naw that we have access to FEA 3nd CFD software. 1t would be poss1ole to come 

up w1th a ne"v airfoJI Perhaps th3t con be one cf the ~utur·~ goa/s of the SEA Aero 

Des1gn Compet1t1or 

Aga111. 1t 1s the !ack of expenence and short t11ne tt1e caus12 v-1e canr.ot afford th1s. 1f 

we want to come up w1th a comp.at;t1ve des1gn far the compet1t1on. Perhaps m the 

future. the UNAM w1ll i<;eep com1ng to the contest with 3 cifferent approach that 

one of development. and not on!y of gathenng 1ntormat1on Th1s has to be atso 

taken into account in the rest of the fie!d.s 1nvotved. havsng the same tmportance 

the structuraL dynam1c. manufacture and material stud1es, that finally conform a 

'J\l'hole. vvnich w1ll be evatuated as one. 

23 



Universidad Nacional Autónoma de México 

BIBLIOGRAPHY 

1.BERTIN. Jahn J .. et al: Aerodynamics Far Enq1neers 

Edil. Prent1ce Hall 

Team#13 

2.McCarmick. Barnes W .. Aerodynam1cs Aeronaut1cs. and Ff1ght Mechanfcs 

Ed1t John Wrley & Sons 

3.AL THUS. Dieter: Profilpolaren Fur den Modellflug 

Ed1t. NV 

4.KUETHE. Arnold M et af· Fundat1ons of Aerodvnamrcs Bases of 
Aerodynam1c Oes1gn 

Edit. John W1ley & Sons. 

5.EPPLER.Richard; Aufoll Des1qn and Data 

Edit. Spnnger-Vertag 

24 



APENOICEA 

PROGRA!\tA ESFUERZO.HAS 
REALIZADO POR LEODEGARIO LÓPEZ ALCALÁ 

Este progr.irna rcaliLa los c.:ilculos par.i obtener las d.J1m:ns1oncs de una viga de n~tcnal compuesto para el 
ala. dividiendo en secciones el ala y calculando en cada una de estas la carga. csfiJcn:o cortante y 1nomcnto 
Oc:'\.1onantc. 
CLS 

'AIRLOAD.w.llbslftl 
w = }O'gross \\Clg,ht oftlu: a1rcr:ift lc~s w111g \\Clg.ht.llbsl 
n = 4.4'1imll tlig.ht load fa..:tor 1 F;i..:wr de carg.a l111111e de segundad) 
B = g.~O:'.!:'cnvcrgadur::i 1ll1 
Cr = S2'cucrd.a Jel ala en b panc pc~ada ~11 tu~cla1e lftl 
Ct = .82'cucrda del ;¡Ja en la fH1nw lltl 
'X= Numero de o,;cgmcnto del ala a analuar !ftl 
'= IO'v=Nuntcro di.: ~cc1oncs cn que~ quien;: dn1dir l;.i long... del ala 
a = 1.2 'a:Es el uncho dc la txu.c de la viga en .. C .. 
1-1 = 1.10.! 'H. Al1um de la'- •ga cn .. C .. 
Ft = IJOflOll 'Esfucr-.10 de tcnsmn del l~rafito 
Fe = 7:!000 'Esfucr-..-o Uc con1pn."!imn dct g.r:afito 
Fs = 7300 'Rcs1s1cnc1a dd gr:alito al cor1an1c 

01!\.1 PI AS LONG 
DIM \VI AS LO~G 
DIM VI :~S LONG 
DIM ~11 AS LONC 

XI= .•.tMX'Cl1\Crg.:1<lur;¡ Ud ala fn11 
X2 =XI• J.281 
X.3 =X:!/-. 

PRINT TABC:!Ol; "l.ong1tu<l <lcl ala {F'TJ .. 
FOR 1 = -1 TO v - 1 

q = 1 + 1 
PRJNT SPCt.::!): q: 

NE:'\.11 
PRINT 
PRJNT 
FOR x = O TO X2. STEP X.1 

\Vl = ::! • w • n .. ({Cr + ::! • Ct • x / I3 - 2 • Cr • -c I B) I (B • (Cr+ Cl))) 
PRJNT \VI: 

NE'.'..lx 
PRINT SPC(7): ".-\JRLOAD !LBI" 
PRlNT 
FOR x = O TO X2 STEP X.3 

VI = -1 • (2: • w * n * l Cr * c-. - Cr: • :.. ·'"' 2 / B + Ct • x..,. 2 I B) I (B • (Cr + Ct)) - w • n I 2) 
PRINT VL 

NEXTx 
PRINT SPCc51: "ESF.CORT.ILBIFTJ .. 
PRINT 
FOR x = O TO X2 STEP X< 
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:\ti=:?.•,.,,• n • 1Cr"'' ·.:: / 2-Cr•' ·· 'iL~ • Hl ..... Ct • ........ 3 /c.3 • BH/(8 •tCr+Clll-\v • n• xi 
.:: - '"' "' n • B • t.:: .. Cr - Ct 1: t 12 • ~ Cr - Ct n - '"' • n "' B i -4 

PRINl:\tl .. 
~E::'-..1.,. 

PRI:NI SPC1.'L ··:-..10:\1.FLEX jFr•LBI" 
PRINT 
'C>c1cm11nac1on .Ji: l;1s t:.ip.1s ... k b '1g.J .:n ··..:·• 
iNPUT "Dan1c el m.1.,11110 mo1111:nto t1c,1on:.1111,,; ·•·· .. ;\12 
TI =.:?"' "\,12 '"' 1 ~. 1..1 • H .. F..:1 
T2=2*'.\.12"" 12 1:1•H"'! ... 11 

PRl~T 
PRINT ~Espcsor ,J.: f'"o.un .. 1.1~1 ..¡upcnor d.,; la \tga ·• .. TI. "linl .. 
PRJNT "Espesor .:t.:- Ft,,1111 .. 1.1p:1 1nt.:nor ... k Ja '1g_:J ". T:'.. "fin l .. 
PRINT 
'C>b1enc1011 di.:! .:::..,~"O.!~•r .Jd 111.11..:nal 1...•Hnput.."o.lu 
Jt-.;PUT MDa1nc <."l 11t.1,1111u "'"ttH.T/O ..:u.1.1111<.: 'M .. \.·.:: 
TJ = .:? .. \.·: < r:-. • H 1 

PRl:-.:T 
PRINT ··F-.p.:<.<..ir u.: !.1 ._·.1p:1 .... ~<.: r1br;1 .Ji.: ..;.1rho..."">110 .. r~ "1111! .. 
PRJ~T 

'C>btcnc1011 d.: 1.1 ... :ir~ ..1 lL1 .111..:!10 ... !t.::i r-.;rfil d..:b1..i:.1 .i l.1 pn:<>1on \;1cuomctnC;'.l 
•que-...: lonna ..::n l .. 1 p;.inc ,,u~ri.ir .Ji: ..::"ti: 
PRI-:-..;T "Prcs1on ill'>tnbuu.i.1 .1 lu :111dw .Jd ¡xrfil. .:i.:~·· 
PRl:-JT T..\Bt :' l "..:::J hncL· .Ji: .1t:1qu .. ..- .1 l.1 n111:1d .. k !~ ..:11<.:rcb 
PRINT 
.,. = qCr - en .. : B .::l 1 

p = t><'> "' l 1 otl .. n 1 l 4..L .. , 1 

FOR 1 =OTO-+ 
i...=: .. p - <I -(q¡i._r -t.."11 2l • \2l: 2l .. 1, í.¡. •l(Cr-C0/2)• 12)) 
PRl~T .. P--=" k "1ps1¡~. . k" ..,.o~ 1. "'lkl!.'m'.:?l .. 
PRI:--OT 

N'E:"-...1 i 
El'<D 
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PROGR .. \..'\IA CONFIGJ.C 
RE.\LIZADO POR llECTOR ALEXIS ESPl:"°'oiOS.-\ GA YOSSO. 

Este progr~una obucne la ..::onfi~ur..1c1011 op11111...1 dd ..1cromod..:10. 

'l'111cludc "-Std10 1J,­
#1ncludc '"'-111.:.ith 11-· 

=define PI-; l~i:"".!n:'i'(• 
.ttdcfine TER~\ J() 

=define GL:ARD-\. 20 

"º'd 1na1nc,01d): 
douhk :-\.Ra.::-;.1.S,_L1~1:1*\V111g .·\.!>¡-x:ct R.:.H1u. \V1ng Surfocc. \Vtng Real Surfacc. 

\\'ing Span•r 
doublc :11!:1a.;1lfac:.'"'Dc~rcc of .·\U;1cJ... of \\'111g and T:11l*/ 
,.h"luok CL;i.Cr.L "'L1i"t .1n.J Dr;1g C..._-....::ffi..::1crus h1r \\"ing ...1111..:t T:11i'"' 1 

"'.'!t...rr.J-.. s for h.ccp configur::i.llons•' 
.Jnublc t;ilf.:.!~1! Cfl ".·\l~DA/_talf:ii:[Cil' ·\RD ·'l tsr;_·.n.:x!ClJARD/'!.,_J.1por.1!afCil~ -\.RDAj . 
..Joublc t"\.:.i¡GL' .\.RDA].U:jGUARDAl.thtlGU.·\RDAl.thft[GL!ARDAJ.t'l[ Gl) .\.RDAJ. 
1fo11blc 1dr.1g!GU.-\RDAl.tc1!GUARD.·\l.1ccfGL'. . .\.H.DAl.tRc;.ifGCARDAl.tRcc!GUARDAI: 
doubk tL:.lj CiL" ·\RD-'\ 1 tL..::I Gt_t ARD ·\ l.1Dat GL" -'!.,P.D "\l. !Del Gt..' -·'-RD.!1..J.th;;1f GL' ·'-RD .\.J.1bcf GUARDA!: 
doubk t!<.i...111~1jGL.-\.RDAJ.tsh.mclGL'.-\RD.-\.I. 
1111 1..1.k. 

doublc .·\.Rc.Sc.l-...::.sJ...1na.sh.111<.:. •T:11l .l.'>fl"--Cl ra110_ T:.i1\ ~u1t~H.-.:.t:11i ;,p.11L 

''111~ ~J...111 Ur:.ig. t:ul •:J...111 ..ir:u;• 
doublc CLc.CDc~;•L111 .1nU Dr.1g ..::<....:1T1...:1...:nt~ fr>r tJil"'' 

doubk: <.:m:.ica . ...:111a..::.::.rhu . ..:n1u.' ..:l.q. S. ~.11.i'>. porlu.'>..:. ~'-lr.1J;1., "''\.10111..:nt .:octi..:c-1..:nt~ 

d:- 11:..un1c pn .. -ssun:. !>un:1cc. p.:rccnt~ or" ... urf;_¡,;c•I 
doublc Cl.CC-Jt1cholus..:.:inchoc.R.:.a.Hcc.L:i.L..::.D;1.Dc:1 .. \\"1ng .:hon..1. t.ul chord 

íus..::bgc \\IUth. t:i1i '"1dth. \'."111g R..:::;-nolds_ T.ul R..:-vr old..<;. 
\V1ng Lilt. T.111 L11L \\."1ng ür:ig. T:.11! Dr.Jg.• 1 

doublc !\.1aca.~1ncc.-...a./..'\.Lhl. :"'\V111g. 1no1nc11t. T.J1! n10111cnt •. ,a./. . ..:t.ht ..itstanccs•/ 
OOublc 11101ncn10.~1g.¡1.:x-.11ru..:1r.1_:;: *To1:il momcnt. 1110111cnt s1gn. total hfl. 

FlLE •salida 
.:har nombre¡ l::]. 

l*tmuali.L.1ng \'an;.iblcs*/ 
for! 1=1):i~:GL1 A.RD.-\:1_.__._): 

lhflfiJ=Oll; 
tpor.JiafiJ=-O o: 
lalfaal 1~= 1.!.' J. 

t:1lf:.1clil'"'º o 
t'~(lJ'-=0 ti. 

t....liJ-=-ll ll 
thtld-=11 l): 

101;11 Ura!;"'' 



ts1g.nocliJ=t1.o: 
txtli}=ll.O: 
ldrJgli!=O.O: 
tcc(i}=O.O: 
tc;ifil=O.O: 
tRca(iJ,.O O: 
tLa{1l"'º·º= 
tLC(il=IUI: 
tDa(i)=O.O: 
tDc(iJ=OO: 
ttxl(i)"'O.O: 
lbc(t]=O.O; 
tskirm(aj=O.O: 
tskincliJ=O O: 
LRcc(1J"'O.O: 

rho=l.176: 1•Dcns1ly a.'.!J c•1 
cmu= l . ...,.1(9..S.e-.:;; :•\.'iscosny of .:11r•I 
\"cl=60 ti:,-• Configurauon \.'ch:1c1ty•.1 
,·cl=vcU3 6: 
S""o. 77~: 1•Tmal sur13cc•/ 
anchofusc=O 1 -:'X. 
an::hoc.,.11.tl1(: 
AR.a=IO: 
ARC""".:;: 
cm:Jca=-ll.!7: 
cn1;.11.:c=-n o 1. 
por1US<:=t 1 ¡ _-:; . 

q=rho*po"'' cJ.:)/:!. 

fon por-Jla=O. 7.J.:por.ila<=O. 76.por-Jla+=o.o l l l 
pnntfl "'·n~<.1.:!.5c" .poralaJ: 
s.,=porJJa•s: 
Sc=t l-por-.Jla-porfu5e)*S. 

C;t=t anchofusc-+5qrtl po'' ( anchofusc.2 )'1"-' •A ~·Sx) >IC?• ARa>: 
bo.=.<\.R.a•c::i. 
Sa=ca·oo. 
Rc01=rho•,·..:1 •ca1cn1u . 

.::c='5o..lm Se. . .;R.:;. 
bc=AR.::•cc. 
Rcc=rho•yci •cc.'c1nu. 
fon:1lfaa=:;.::i1fa.::ic;;=.+.alf;J..;1 ..... = 1 l: 

CLa=5o·~ua.;.i.-p!J181111~1.•Jr,: 

CDa=1l 014'Hlo:'-3:?'J3•):!*po,,tCL::i.21. 
~t..ica=q•S'" •e~ •cmac.::i. 
S).ünJ=lJ u.>-o.l 7..,•po\\labs\Ci.....1-<1 ~55).1.5)-tJ.Ul-L 
CL.t"'-CLa•t l-1an..:horusc•1,,. ••. S:1J): .1•corrcc..::ion por fusclaj¡,::*/ 

La=q•Sa""CL~L 

APENOICEA 
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Da=q•Sa•coa: 

fonalfac=2.U:alfac-...=1• tl.aifa._-=11 11: 
CLc=~ .K!715XI •71-1-i• •aifac"'PI/ 1811. 
CDc=U.0651l<Jh-l--l--l-h 1 7•po""' t CL..::.2 J. 
skinc=tJ.{lt>OXX-1-1fl7•cxp<3 h /•CL.: 1: 
CLc=CLc•: 14 ancho...:•cc/Scl). 
Lc=q•Sc•CL.;. 
Dc=q•Sc•CDc. 
:'\.1acc=q•sc•cc•cmacc: 

forc,a=-tl tltl5.:-..a"-"' .... 10111 .... a ... """"1lt1l 1 
forcz=O.o7i.O.z·~=tl !l'J<>O:,. ... -=n 0112) 

rore ht=•• n.h1...:=hc::?.tl:ht+=n.t1tl:5ll 

momcn10= '1ac;.i - L;.i'" -..:a..- Da .. ,. -sk1na •q• Sa •7-~ 1acc-Dc*ht•5k.tnc•q•Sc•ht: 

IT~ nlon1cnto· 1" 
s1gn0<.:=-i u . 

.::!se 
sq;no.:= 1 ·' 

... 1=-1nOnH!Ol0•( Sl~!lCX •L..: 1: 

l1ft=La-1"""L.,; .. c;1;;noc. 
dr:Jg=Da .... Dc·.-'>kl n;.i"' q • Sa ..-ski ne "q"' S.::. 

1f((st>=-'J*ca1&..&1.,1...:=t> •11¡: 
for(1=t1.J-=- \ .1·-GLJ .·'\ROA.1-- 1: 

1r:1tr1--111n11n 

clsc 
1fchll:==:ltltl1l1 

1f1x1::--1~1t1IJ 

1=1: 

1f(J>=t1~: 

1rcr-GUARD/\-! i: 
1•1ftthll1J-l J=-llft1: •I 

fon1=IJ:1...:J'.Í.,......l: 

tliftli!=tlif\11-IJ: 
tpor.ila(il=tporaJ;.i¡i+ l J. 
wifauj 1J=1~Jfaaj 1- l 1 
i.nlfacl 1 ]=talfacl1"1"""" l l: 
t~liJ=t"ali ... 11. 
t7.(1!=1z.¡i.,-J!. 
tht(il=thtl1.,..ll. 
tsignocfiJ=ts1gno.:t1.,.. l I: 
lXl{ti=t:-..1.!1.,..ll: 
tdr.lg[il=tdrag(i- l J: 
:.;;.:¡¡¡ .... ;...;;.;¡!- ¡ j. 
1ca(i]=tcaf1-11: 
tR<!::ifi J=tRc:i(1-1 t. 
1L1fiJ=1La1i- l I: 



dsc! 

tLcl1J=tLcj1+l J. 
tDat1J=tDa\i- l l. 
tDcliJ=tDcj1 ..... 11. 
tbaiil=tba{1+11: 
tbcl1l=tbcl1-l J. 
tRccli¡=tRccj1 ...... 1 ¡. 
tskl.naf1l=tsk1na¡1-.- J J: 
tsklnc(1)=1sk111cl1-l j: 

tlift(j}=hft: 
tporala(jj=por.:ila: 
talfaalJl""alfaa: 
talfac(j}=::ilfac: 
tx¡¡(jJ=,a: 
tzU]--r.: 
thtLJJ=ht: 
ts1gnocLJI=s1gncx::: 
txtUJ=...::t: 
tdr.lglij=d.rag: 
tcc(jj=cc: 
tcaUl-ca: 
lR~(j)=Rc:J: 

tLaü1=La: 
tLclil""L.;: 
tOa(jJ=Da: 
1[)..:(j)=D..:: 
tbaliJ'""ba: 
tbc(j}=bc: 
tRccUI=Rcc: 
tskinafjJ=sktn:i: 
tskinc(j)=sk1nc: 

forti=t);i<j;1 ........... ): 
thl\(ii=tll0.11+ l J: 
tporalali!...,tpor.:ilali-1 J: 
talfaafil=talfaa(i+ 11. 
t.alfac( 1l=talfac¡i+11. 
Lxa(i}=txa(i+l\. 
tzl1J=tz[l-t-IJ. 
tht!lj=;.ht¡t-ii. 
ts1gnoc(i)=tsig.noc1i-.- J J: 
t:>..1.(1J=t.."\.1.li+ll: 
tdr.lg[1J=tdrag(1-i- I \: 
tcctiJ=tcc!i+ I \. 
tcali)=tca¡i..,... I \. 
tRc:i(tJ=tRc;i(i ...... IJ. 
t.La{iJ=tLJ.fi...-11: 
tL::lt}=tL.;\1-i¡. 
tDa!1I=tDaj1·t-J J. 
tDc(iJ=tDc!1-I \: 
tbali j=thal1..,· I \: 
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1bclil=tbc(1-i-l 1: 
tR&..'Cji]=tRccl1 ... l l: 
1sh.in.a!1l=1skina(i ..... l I: 
tskinc(1)=tsk1ncli...,..l I: 

tlíftLiJ=hft: 
tpor.il:.t(JJ=porala: 
u1raau1~:i.lfaa: 

wfacU 1-alli>co 
t:xal.Ji=...:a: 
t.ztil=z: 
thtl.J}=ht: 
ts1gnocl.J\=s1gnoc: 
t:-..-ilJ1= ... 1: 
tdr.ig(J J=dr.ig: 
tcc(JJ=cc: 
tcal.Ji=.:a. 
tRca{j\=Rc;i: 
tL:l(j}=L.1.: 
tLcUl=Lc: 
tD::it.JJ~Da: 
tDclj)=D..:: 
l~{JJ=b:.t: 
ti:x::Lil=bc: 
tR.:clJ!=RL-c: 
tskmalJJ=skma: 
:skinct11=~k11~c: 

:1•fin d.: sck:cc1on de lií1• 1 

:/•fin J.: ,j._-c1~1un .Jc ,1• 1 

v•fin de ht• 1 

:¡ ... •End dd ~llfa..: "'""/ 

: ¡•••cnd del alfaa ...... , 

fpnntflsalida."' nC0111ig.ura.;101•.:s para 1na .... 1r"l:i sustcn•:.1c1on"). 
fpnn1f(sal1d.3."'n"Olll<; ",,!(l'> " .. 1115 "" ¡1)5 "',,I (J<; ·•·,, ltls "~1ltls "~.!Os "ólO<; ••;,Jtls "{, Jtls u;, \Os "~.10<> "',.los ~-:.111s 
""OlOs "~~tos "Ollls". 

'\:uerd.3 ala". "$~n .lla". "'..t". '",:" ... L ~!la". ··r) 1ndu..:;u.10 • "D <;k1nala".'":~ng ;.ita" ."Cucrd;i cst ..... Span 
cst"."Xl''."ht"' ... L c~tab" "D c~t.:ib .... D c;kmcola ... ".'\n~ ,,;!"-! .. "C~rg..:i ma...,."."Dl.l~ Tot""l: 

f:>n1=GUARD/\ .. l.1-:·=•l.1-1 

fpnntlis.:ih~.·"n•>,,JO e:._:·• .. ¡,¡ _e:,,; '.,¡ti e:.:·· .,¡ti:-;,,; ·• .. \1l _-.,.; •',,\\l .e:.: '-',.to.;.: ":,to.'.::.; ";,tn :;,,; "'i.t0.3c 
"~.lll.Jc ";.I0.3c ";,10 _,..:"';.in 7-c "olll _e:,,; ";,;u:>-.: ".,¡o _c:c " .. IU ::>c" 

tcal iJ.tOO{t).txal 1j.t/.\1}.tLa\1 J.tD;il • l.tskmal i l ªq"""S.i.1alfaa\ l \.1c.;;\ 1 l. tbc( 1 J.L-.,;.t! i \. lhll 1 !. ú..cl1J •ts1g.nocl l ).t.Dcli j.ts 
kinclil •q•Sc.talfüc! 1} .. 1s1g.nocl 1 j. ttift {1\.t.ir.i~(1 J): 

~-:.:11."l~¡:..:;..i1..!:11. 



PROGRAZ\-1A ALAFINIT.C 
REALJZ..\.DO POR llECTOR ALEXIS ESPINOSA GA,~osso. 

, •Es1c progr.Jmo1 es para ..:orn.-c..::1011 1..k •lia li111ta"'/ 

#includc ..::stdm h> 
#1ncludc <nm1h.h::-

#define PI 3. l..Jl59.2f.S><> 
#define TER.1\.1 ..J 
vo1d nmint,011.J.1: 

doublc al.faULalfanun.alfama...:. \.R..lamda.S.b. 
doublc mu.;1c.ph1.1m;pl11. 
doublc seno.alfa. 
doublc AITER!\.flfTERM- l J.alL'(TERM+l j: 
douhlc CL.CD .. 1u ... 2. \.Rnun. "\Rm.1'-. 
llll l.j.k. 

FILE *<;.;1lida . 
..:har 1H.1n1bn::[ 1 ~!. 

tTiushcs1.JJ11i: 
pnnlf("\11Da1nc ..::! •111;;,uk1 Lk c1..·ro · U!>tcn1;1,;1on ·"): 

sc;inú"".,Jr·.~if.i1lJ¡_ 

prinui "' 11D.Jn1..: ..:1 .in:;ulo ..:111.;rd 1n11u1nu J graJic~r : .. ). 
scanft '"'·;,¡f" .~"t.alf.Jn11n l. 
tTiu.,hts1d1nl: 
pn111Ji""nD;•1nc ..::1 ;111~ulo 111.I ... 11110 .i !;,rafic:1r :") . 
... ..;a111t"".,il ... ..\..alf.111i.1-..1. 
:nush('>tdin i· 
pnnlf("'11Dan1..:: d t.i¡:x::r r.;110 .:~ ~·1 ·•1. 
~nft.""· .. 1r.&Ja111.J..1l. 
f1lush1s1din1. 
pnmf<"'-nD:li'lC b pcnU11.:nl<: d<.: .;:l/a!fa t!n lcl/r.:idn1nesl :"): 
sean Ji .. ,,,,¡;.~·. &a..: 1. 

tTiu.shlstdlu l. 
pnn1f('"11Da111..: d 11111111110 AR ··i. 

scanfi "·~~.u~· .&~\.Rm1.11: 
mush(std.Jn ). 
pn1un .,, 11Dan1c d nt:J.'-1n10 r\.H ... "); 
s.c;inft"";,11'"'.&AR111a .... 1: 
mush1«1dinl. 
pnnu·1"\nDaml.!"cl nombrcdr.!I arclU\odedatos .. ): 
~nf("º~ .. .;" .&non1bn:: ): 
mush1 stilin I; 

,.~ li.ao:n llcr.l..:1on..:s de tllsuntos AR par.i cscogc:r l.:J. opunia en un momento 
±!:::~!!__~'"' 

/•La ccuac1on qui.:~ u!>a par.i b corn:c1on es la ..:cuac1on del 1nonopiano•1 
fprimf(salid.a." AR '.t CD· t CL 't ;.1lf:.i 't CUn"); 
fo¡-¡ .·\.R=.-\.Rn11n.AR -. -\.H.m;1, .. -...R .. =1l 5 ¡: 
fonalfa'""aifamin.a!CJ· .. -.11fom~1' .dfa-...,!l 5l! 
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mcplü=Pl/t~.o•TER'.\.1)_ 

fort ph1=1ncphi.1=0: 1< rER'.\.Lph1..,...=1ncph1.1-1: 
~nu=~•CJ(:'"t t-1:.imd:.i , ..... Rl'"'t ! -~ i.l111da- ¡ J ·1..Jstph11J. 
sc11o=s1ntph11. 
fonj=(l.k==ll:J<TER'.\.t . .i---k...-=2): 

AlilLil=<>tn((k-..-1 i•ptn\*(tk-1 )•mu..-scno1. 
;iu:-.2=At1JlJI: 

.-..11 Jlll=mu•1;1ll"a-,1lf .. lll\l*PI/ IXO o•..:-,..;no. 
au .... .!-:oA\1JlJ\: 

íorti=0:1...::TERJl,..1".1...-.-1: 
au..x.'.!=A!1l(1\: 
roru=c1·y::=TER:-.1.1--1 

:.iu:-..Uj=-'l..lillJlhiu:-;1. 
fonJ=~1:.1.._ rER.'-1.1--1; 

:.iu:-..2'"'AlJ\l:]. 
fon\..---=1l:k<=TER!\.\:k...-1 

•\..lJjlh 1--":IU-'lkl'"';IU,:. 

for1_1=n.r-=TER'.\.1.1-1 
Ali\lJ]'""--11·.>.:lJJ. 

CL=A(U\lTER.-...tj•p:• -\.R. 
:.iu...,.:?=po\\ t CL.::. \:V\/ .-\.R 
co=n_o·. 
fon i=•>.J=0:1~."TER'.\.1.1 - .1---02) 

C9+-""·n1~.'.!""''IJ- I l..._fX!\VI Al1 JJTER."vt\.:!l!Po''"I A(Ol!TER!ltt} • .'.!}): 

'"El archivo~ 11npnn10: para ~r leido en E .. cd con !os s1guu:ntcs 
datos: 
.~pcct R..ilto. Cd inJu.;;tdo. Cl ..::nrrc=.;.ido. Angulo de :.it:.iquc. Ct concg.ido•! 
fpn ntf{sal ida. "'"o2. 5f:" .. :?. • .:'f: 0 ;.2 5 L ~-;.:?. 5f:'~·~.2. 5f\n" .AR. CD. CL.alfa.CL l: 

fclasct!>.::llidaL 
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Corrida del programa 

-------· 
" ¡ s ~.;:-·.:.;. -'~--::.g:"4·:;t_;.:.;;:x.:;!"t-~;~~ ... ~ -,-.;;;;mf''<!:"'---:g,•l"\."' • .,.-· ..... -·~.-ri~f-=t~ 

-~-,E'~ 

HL\.LJ/_.\IH) i'OH. llLt"TOH..\.LLXIS ;_:'.'->PI-.....()'"'\ l.·.,.) ()"-,'-<l. 
E~t..: rnoi;.r:un.1 n.::1J1,.1 ¡,J'> .... d~i.11.-., r-11.1 ,,\,h.:1.c:r l.1 .!1-.1.ui. . .:1.1 <.:.:: d.:~~c·11~· 

'"'1n.:!w.i:.:: · --t •• il~1 i1 
~111..::lrn..!:.:: 111.i~h !' · 

\ 011.1 ma111\, 01C J: 
.Joublc AR.:1.S;1_S,.ba. 
doublc alfa;.;. .• 1lfac: 
doublc CLa.CDa. 

doublc ARc.Sc.bc.sk1na.sk1nc· 
doub1u CL.;:.CDc. 
doublc htrcn..pcso.d1st.cdfusc.g. 
doublc afrcn1c.cdmcnos.dr.igJ'.dra~t: 

.Joublc cmaca.crn.acc.rho.cmu., el.' ci<.1l.q.S.Sal;1s.poñusc.pornla: 
doublc ca.cc.anchofu5.C.3nchcx:.Rc;i.Ri:..-c.L:1.Lc.Da.D.;:: 
doublc :-..uc.a...: ... ucc_~,uu. 
dout-lc mon1cn10.s1e.nc-c.!1l't.dr.i~: 
douolc t.at.:iccl.h.t~~t.mu. -
double rcs_d,--in.::n.~lln.:n. 
doublc alfa! .alfa, 1011.l-..!ta.tn.1-.1' .tn.1~1h.:1ux1l1ar: 
doublc ll1a~.Llfa?"' . .::ll~1p-;.Dtlap-;. •.t.icll;.ip-. 
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tnl despegue: 

FILE •,.ah..:ll. 
char nombre( 1 :;1. 

sal1d:1=1bpcnt "DESPEGUE OAT". "w"): 

fpnnutsn.lida. "t dist 'el hft La Le drag Lfü1ps\n"): 

rho= 1.176: t•a 23 gr.idos ccnt1grados•/ 
crnu=1.7S94c-:'i: 

S""0.775: 
anchofusc=tl. 17~. 
am::hoo.:-"'tl 08: 
AR!!:=IO. 
ARc=:': 
.:niaca=-ll.27: 
cn1acc=-o O l. 
lu-o.25: 
.z-0.095: 
xa=-0110:' . 
....;t=-1.IO: 

turcn=o.1: 

~=0.25: 

b:J.=2 5: 
S::i=c•txi: 
Sx..,,Sa-anchofusc•ca: 
Rcn=irho*'\·c1•ca1cmu: 

c.:-=0.14: 
bc=1J.70: 
Rcc=rho'"''ci•ce1cnn1: 
g.=<1.31: 
peso'"" ltl; 1•K.g,•,' 
pcso=pcso•g: 1·~·1 
trust=tJ.O: 
'el=... ..!id1=d.lst=a.:c1=..irag= L 11\=u.u: 
cdfusc=tl.4: 
afrcntc=t 1 O~tl 

:ilfaa=11 n: 

for11=n ll.dt"'ll. l:dtst<=55:t-=dt): 
pnmf1 '"n·~·;,tr.ti: 



,·cldt~i.:el+:.iccl•d1: 

d1s1=dJst· .. t \ cld1 .... vr.:i)*dt./2. 
\cl=vcld1: 
q=rho•po"c,·cl.2V:!. 
trust=:.'.!7.52-0 ....;.X(it.J•\cl. 
CLa=5.0*:.ilfaa•Pf/IS0.0-rll 'Jo. 
CDa=fl OJ4<J065.1:!'J••12: 
skina=0.03-' ¡ 74 ... 0O1....;.. 
CLa=CLa•¡ l-<:u1chol\..1~•c-..vS;in: /*corTCCCJOa par ~·l 
La=q•S¡1•CL1: 
Da=q•S•1*CD;i. 
h=htrcn ..... .;.: 
cdmcnos=po\\ 1( 1o•h)1(PJ•b..-i1.2ll( l+pc1wt{ lú•h)/(PJ*bal.2))~ 
D;.i=D3*cdnv.:nos: 
~ta cu =q • S' •ca• cni..:i .. :a. 

CL..:=' S:.'.!7'580'71-'t••:ilfoc*P!.'l .«;O 
CDc=il.Uo:O(l'Jo-~ ·....;.i>l ":""*po\\{CLc . .:). 
sk1rn .... ~~1.uo1.1ss..i l t•7*cxPl,3.t•7*CL.:i. 
CLc=CL.;•( l-c .. mchoc*cCJSc11: 
Lc=q*Sc•CL.:: 
Dc=q•-;c•co.:. 
h=htrcn-ht. 
cdrncnos=po\\(( l1•'"h\/( Pl•tx:) . ..:!V( l .... po,\1( 16*h)/fPl*bcl .... ..!}): 
Dc=Dc*cdn1cnos. 
!\.1acc=q•s..::•c.:•cn1acc: 
n101ncnto""l\.l:Jc;:i-La•-.....;¡-... Da .. ,,.. ...... .,J...t na• q•Sa •z ~-Macc+Dc• ht+skinc*q*Sc*ht:. 
dftnon1cn10-..t1¡ 

s1g.no....-=-l .!1 

signo.::= 1 o: 
1•.,..1=-01on1cnto/( s1gnoc•Lc l.•' 

lifi=L~1+I.c•signc>e: 

d.r:::lg.t"""'-CUIUsc*q•aif"cntc: 
d.r:::lgt=O 05"'dr::igí. 
d.r:::lg= Da-+-Dc+skl na•q .. S::i+ .:! ·~k.Jnc•q*Sc+(dr:igf +dragt)• 1.0: 

accl=g•ctrusUpcso-Jr.::ig.n::icso--rnu•( 1-lift/p..."SO)): 
fpn nüi. sal1ru ..... :,1r º<,lf 0 :,1r 0 ;,lf ·~ Olf <'!~.lí º ;,1r Jl" .t.dist. vcl....Iill.La..Lc.drag): 

?vltrcn=alí.:i l =11 O. 

dxtrcn=t.an(O :!() 1 S) • htrcn: 

al.J:J.\•1on-<>: 
beta=:llfu";ºn•Pl/180 11:: 
alfa.a=al.i:.J,·1on..,......;.. 
dcspct,"Uc=O.u: 
cflaps"'o.5~ 

lflaps=O. 70•:!. 
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ron :d<;:speb>uc=o.o.t+=dt J: 
pnnt1l"':n~{,U-.tl: 

vcldl=..-cl+accl•dt: 
".tist=di'!'t ..... (\ chll .....,.el 1 .. dL'~. 
,·cl=vcldt: 
q=rho•po,,(,cl.:'.l/1. 
trust-:?7.52-tl ~X6ti ..... ·cl: 
CLa=5.0•alfaa•P!/181l O-<>-O 9h. 
CDa=O.Ol~<l{)()53293'J2 •po\\I CLa . .:?:l. 
sklna=0.034174•pi.·m.(abslCLa-t1.85:'> 1. l .5)~1.014: 
CLa=CLa•f l-(anchofu~•ca1Sall. / .. conccc1on por fuselaje•/ 
La=q•Sa•CLa. 
Da=q•sa•coa: 
Ltlaps=lflaps•c:i•cllaps•q; 
onaps=o 0035515•s:..•q: 
l\.1acflaps=-'l.t l34•tflaJ>"•ca•ca•q: 
h=l11rcn-.t.; 
cdmcnos=po"t( lh•hv1Pl"'h:.l).2 l1l l-po,H( tü•h)/tPl"'ba1.2)): 
Da=Da"'cdrncnos. 
~1ac:i-=q•S.,.•c:J•c1naca. 

:es=!. 
n·hilcH~• o 1ll\(n."5<--llo1 n: 

, ... pnnlfl "' n'~·ol :?if'! ol2ll'' . .ilf •. -.:.:-··s1 • ¡ 

CL::=3.X:?7 ;S1->.J714ú'"'a!E1.:. 
-:=-0c=11 0651l9(~617'"p<1\,tCLc.21: 
sk1nc=11.0tJt)~~~ l,,¡•c~p.. .~ (•/•CLcl. 

Dc=q"'Sc•CDc. 
!\-1tren=!'v1acc-~bca-.-:'\.1.1clbp-.:; .... , L1+-LOnps1•cdxtren+'Xa)-.-tD:i+skina•g•Sa+Dtl.aps>•(htn::n+7.)~J. 

gl ... htren-p...~•dxtren--\Dc-r'i~1m:•q •se ,•t htrcn .. ht J: 
L(..""""-Mtrcrv(d.'\.trcn+...:1 l: 
Lc=LC't. l-tanchoc•ceJSc)). 
al.G.l=abs(l..c\/(Sc•q•"- X::!-:""-~Xfl71~>L 

res<"':llíac-alfa 1: 
alfac=~lfal: 

, •t¡Jnl1LHS.1i1..ta. '\n~:.1211 ",,¡ :.:f" ,¡ lil "O 1 .:tf ~01:::.11 '!u~.::ll"'.~1trcn..atrac.rcsJ..c.Dc.CLc): 
fpnn1f(s.alid.:l.'"'n\nA11p1\o .. le cstab1l1,-..;·dur p:.¡r.1 11\0lll<.!t\lO: ~~I ::!lf gr.i.dos• .alfaC::--!8ll_ofPI):•/ 

lifi=La+Lc•c l 4arn.:hoc'"-cc/Scll·-Ll1:J.ps: 
dr.ld=cdfusc•q•afrcn1c. 
di.l;;..=o.OS•dr.igf: 
dr.ig=D:i+Oc+sb.-ina•q""Sa+2 •ski nc•q•Sc+<dragf+-dr.lgt)* l .O ..... Dflaps: 
tOJSth=trust •cos\bct:l 1: 
tOJSr.-=trust•s1ntbcta 1; 
lift=lift+ITUStY: 
ifilifl>pcsol~ 

Qcspcguc= l ~ 
fprinlf(salida.-DESPEGVEN): 
pnmti. ''\nDESPEGliEEE->. 



11ccl=g•(trusth/pcso-drag/peso-mu•( l -l 1ft/pcso) l: 
fpnntí( salida.. "º{,lf ~'<.lf ~-<.lf ~/ .. lf "{,lf o/,.If '~-úlf %.tr.n". t.disL vcl.hfLLa.Lc.drag..Lllaps >: 

printf("\nFIN'"): 
1 

PROGR..A.MA EPLE.BAS 
REALIZADO POR LEODEGARIO LÓPEZ ALCALÁ 

Este programa obucnc configumc1oncs gcncr.ilcs del :icrom(X.Jclo mOOü1n1c 11crac1ones. 
CLS 

cd = O l 5'Coefic1cmc de arrJ.Strc del al...1 
cm = - 26&4-'Cocficicme de momento del ..-il:i 
clt = .3'Cocf_ de sustcnt.aeton dd cst¡1b1h?ador 

p~ = l l'PORCE~AJE DE .'\REA PARA EL ESTABILIZADOR ["ol 
:irt = .+'ASPECT RATIO DEL ESTABIL!ZADC>R 
1.."r.lat = -.Ol3"CocLmomcn10 del 1..-st.ab1h.'...;Jdor 
cdt = .D\'Cocf. de :irr.:isuc .id .;:stab1hL:1dor 

t = 29.i. 
P= WD25 
d= P/(28ú.•> • l1 
\"CI = 50 
YS=vcl .. ilO/'hl 
q=.5•ct•,s'~ 

mu-= IA5l<E-1lh ... (t' l.5 / tt + 110 .in 
se= (p2 I IOOJ • 775 
Lt = . 79 • Clt • q • se 
bt = SQR(an • SC) 

cucrdat = se I bt 
1111.ac = c1.4IL • G "" -,.; • cucn.1at 
DR..AT = l~ • .;dt • q •sel 
CLS 
OPEN "O". l. "archt.úat" 
FORca = 1.15 TO ~.l STEP .1 

FOR ar=~.-.. T09.5 STEP .l 
FOR pi = 75 TO 76 STEP 1 

s = 775 • lpl I 100) 
L=.79•ca•q•s 
b"' car• sl"" :-

cuerda= s I b 
rTUC = 1..011 • q • s • i;:;ucn.1a 
Re~ ld • vs • cucn::ial /mu 

DRAG = : • cd • q • b • cuerda 

PRINT <IL Lb. cuerda.. DRAG. Re. ca.. ar. pl 

NEX"Tpl 
NEXTar 

NE~'T.:a 

APENDICEA 



APENDICEA 

CLOSE#I 

'ORDENA EN EXCEL 

OPEN "'l'"_ 2. "'EPLE.dat'" 
DO \VHILE NOT E0F(1l 

PRINT 
PRINTTABfl): "Xt'": TAB( 15): "X:J'": TA8(2-t.>: '"Z": TA8(3-t.l: '"ht'": TAB(49l: '"L'"; TAB(59): .. pl": 

TAB(63); "ar". TAB(<>7): "'ca" 

PRINTTAB< ll: "'----------------------

FOR i = 1 TO :;500 
NE'\.li 

FORi=ITOl 
INPUT tt.2. L_ b . .::ucrd:l. DR..!\.G. Re. en. ;ii-. pi 

FOR '.\.4..1\\ = - tJ3 TO 01 STEP .lHl5 
FOR n,.· ·= 065-:;5 TO 0935 STEP 005 

FOR hrw = ll TO .=1 STEP 01 
.,tw = c-mac - L •X.U.\\ - DRAG • .t.n + mtac - DRAT • htw) I La 
lF l.'1.l\\ : ;.;) .4...J."-.;L) \.'n' .._ ¡_:l ·n-IE::-.. P1U!"-IT T,'\l-1\ 1) • .'l.tn: Tr'\B( 12); x.aw: TAB(l9): zw: 

T . .!\.Dt~.+l: ht.,•. TAB(-1'>). L.: TABl:'"l. pi_ L-\.BC6:>l: ar: TABC68.l: c;i 

r-,rE~l-O\\ 

NE:'-..11 
LOOP 
CLOSE ;.2 

PRJNT 
PRl~TT/\Bfl): "Densidad": TA13(24l: 1.L TA8135l: 'Tkg/mJJ" 
PRlNT 
PRINT TAB( 1 L "'En\"crgadu:-a .:stab "': TABcZ.+l: bt: TAB(35): '"{mi'" 
PRJNT TAB( ll: "Cuerda cstab ": TAB\2.+l: cucn:ial: TAI3(35): "lml" 
PPJNT 
PRINTTABCI). "Sust. L-St.ab.~: Tr"U3(2.+l: Lt: TARC35l: "INJ"' 
PRINT TABt l l: "Arrastl"C cstab.··: TAB(::!4i: DRAT: TAOtJ5l: "lNI" 
PRINT 
PRINT TAB(l ): '"Rcynolds (a :50kph)": TAB(2-+l: Re 
PRI~ 
PRINTTAB( 1): '"Envcrg;idura ala": TABl::!4l: b: TABlJ5): "'!mi'" 
PRINTTABCll: "Cuerda ala"': TAB(~.+): cucnia: TABCJ5): '"[mi'" 

END 



RE!Vf Tren de Atem.-:a1c 

PROGRAMA TREN.BAS 
REALIZADO POR SERGIO MIRANDA POZOS • 

DECLARE SUB Cah:ulosV1br.1c1011 cF,•.1\. ,._¡_ Yma,. K. p1. rn. ll 

DECLARE SUB Ymaxuna ¡F.-:a'.'>. Lb. E. l. :,_~) 

DECLARE SUB PrcsmnDman11c.J t\cl. rho> 

DECLARE SCB Su.~tcntac1on <q. CJ. Sl 

DECLARE Sl)I3 Fru..:c1un 1 L. mu. m 1 

DECLARE Sl !3 .·\.rrJ!>tn: t~. C...1. .SI 

DECLARE SliJ3 TrcnD..:Jumcro 1'..\om1 

DECLARE 5-l:H :'>.hm1..:mo ¡\.lni ... i...:. '.\lf_ \.\t. L,a. LL'\:l. DZ. DtHl) 

DECL.\RE SL'D Tn.1!>t 1\cl) 

Dl!\1 SHARED 'd. q. D. Ff. L. m. Vdcm 

Dl!'vl SHARED a. \\."n. :'>.1m.ic. '.\1fu!>. :\lt 

Dt'.'.1 SHARED R. Yma-.... _-\.1 . . -\.2. Wnt 

Dl:-..1 SHARED X. ~Plnnt. XDblcPomt .. ~\.mp. l 

Dl,'..t SH.~RED r\.ng.. ~n.i;.rud. Trst 

Dl!\I SHARED PL. El 

RE:-..1 Con~t:.intcs 

CO:-.JSTp1.,, ~ ,:"l.::'')lt>:.< 

CONST rho = 1 .:: 1 'u1rc i...g.¡m3 

CONST g -~ q X 1 "•rvs 

RE'.'.1 Tren tr.is.:ro 

CONST 1 -" \1>.+X75 \::m-+ J-+8 75mm-' 

CONST Lb= 15.5 \ ... !ll 

CONST ,.,_rc;i.P1J.no = .-'951 'mntl 

APENOICEA 

APENOICEA 



APENDICE A 

RE:\.1 !\latcnalcs 

CONSTE= 7:?!UUJtl 'hg.·..:m.2 Dur.1lun111110 

'.\latcnalS = "'Durnlum1mo" 

RE'.\I CONSTE = 21onuu11 'Kg;cn12 Acero 

RE:\I l\l<JtcnaJS = "Acero·• 

RE:\.I CONSTE -= 1 :?00110 'Kg/cm.2 l\.ladcm 

REJ\.-1 :'\.1atcna!S "'"\.tadcr:i roble .. 

REr-..1 !\norr 

.-1..spR = 10 

Cl =t..:' 

m = 14 

TllU = 3 

Trst = 2 ] 

CJ.= 2 

Chord = .2-+ 

'-\.!>p-..".::t Ratio 

'C,--,,.::f di: ~;u1o.:ntac1on Ala 

'\.bs.;1 del ,\\IOlljKgJ 

'C ..x-i" ... :k Fnc..:1011 .J" la P1s1a 

'Empu¡c- rrhu.st-E5tJllCOj f':.g/ 

·co..:f Je .·\-r.JSITC ¡CrJI 

·cu..:rda jmJ 

RE!\.1 Condic10ncs Iniciales 

, el = . Jú42.~ '\ clo.;u..l; .. a...l con 1 s..:g. par::i m.a~imo empuje ul inicío del despegue. 

accl = •1 

F...:;..i'.\ ,_ il1 

Ft:J., ""¡J 

FzaTot = F.t:av 

t=O 

ddcsp = 5.5.21 

\Ch..ksp" 12 .. -;:7 

td.:!sp = ~--+ 

ansrnd = n 

Al =o 

REMCh<!C;l 

'd..ist de despegue 

SHELL "tfcxtsl c:'.av1on\SCrsh\trcn.dat del c:\av1on\SCrsb\trcn.dat'" 

SHELL Mifc.-.::s:;: .:::·.:::::-:'....::-~h',·1!:-r:i 6! ~! -::·';.¡\"iQn"scr~h''"llir:! dat'" 

RE:-.11mc10 



11U.NT ., Aspcct fPlio : .... ~pR 

f'R.JNT "Masa del Avionp·.:.gJ :". 

PRINT ''Trhust-f!:st.atico(Kgf .". Trst . 
.J_ - --

PRINT "Long.Cuerda d..:1 Al:ilml :". Chord 

PRINT "Matcnai : ". ?wtirw:.nalS 

~·~ uu rPUT AS #l '.bJ'chivo de Salida de Cragn.. Yma..,;:y Vcl 

OPEN "c:\av1omscrsh\v1br.i.dat" FOR OlJTPUT AS #2 'An:hi'\'O de salida de Vibrocion 

VTE\V PRINT JO TO 15 

b :s (.~pR • Chnrdl 

S=(b"'2/ _,,.spRl 

FOR ,.el =o TO :!2.2 STEP .1 

accl = (F .. ..aTot / m) 

t=t,cll:iccll-t 

GOSL'U Thrust 

GOSUBq 

aosun L 

GOSUB Fr 

GOSUB D 

1-"za.x = <Trs::. • ~ - (0 ... FO) 

F.1:ay=<L-lm •E;}) 

FLaTot = ABS<SQR<Fz::ix" :! -+- F.1:::iy"' 2)) 

GOSUGYm 

GOSUD Vib 

f<.E.\. t R..:suu.a.::os 

LOCATE 11. l 



APENDICEA 

PRINT .. Ff!Ni .. : T.-'\.Bt J:'L L'SING "=#. ==-.. : Ff 

RE!\t PRl~T "~". TABI 1 :">: L·s1~G ·•::.::u• =n-:;:": q 

LCX'ATE 11. 1 

PRlNT .. L ISJ". TAl31 l:"1. L"Sl'."G .. ::.:-..-D- ==--==". L 

LOCATE l"i. 1 

PRINT .. \'el lnvsJ ... TABI 1:'-i t;~¡~li ·•:::=:..::.:-::.::;"_,el 

LOCATE 1--'. 1 

PRIST "F' !NJ ... T.-\.Bc l:"l. l"SISG ••,;::.:,, ::.::~#". F/;.i\ 

RE!\.1 PRINT "F' IS\ .. TABc 1:-1. LSJ:-.G ··=a :#J.#": F..-:.i.."\'. 

LOCA.TE l:' 1 

PRIST "Yma..: [-:;111" r-'\IJt ¡ .;1 t ..:;1--.;<_1 "~=~: """'~"' ... Yn1a:-. 

LOCATE In. 1 

LOC.-\.I'E !7. l 

LOCATE IS. 1 

\VRITE #l. \el. L .. -\.l3S1F,r;h l Yma" 

IF Fl'~Y --= (l.~"' m> GOTO .J~f'l<!gu..: l::LSE 

NE:'-...1,d 

GOT01i11 

C-=rr.:u-Arcluvo· 

CLOSE 

RETURN 

d.::sp.!guc: 

PRlNT "O.::spcguc .. 

GOTOfln 

Thntst: 

CALL Truslt'"cll 

RETL'R.~ 

D 

CA.LL . .\.mlstretq. Cd Sl 



RETURN 

q' 

CALL Prcs10nDinamical"'ci. rhoJ 

RETURN 

Ff: 

CALL FricciOnlL. mu. m) 

RETURN 

V 

CALL Sustcnuc1omq. Cl!. S!l 

RETURN 

Ym: 

CALL Ymax1rn.:.HFza::-. Lb. E. l. m. g.J 

RETI.JR,.-....: 

Vib: 

CALL Ca.lculosVi.braciontFzay. vcL Ynm....._ K.. pi_ m. l) 

RETUR.'1 

mensaje: 

PRl~T "No puede ck..'"SpC1µr .. 

. In: 

CLOSE #l 

CLOSE #2 

CLOSE =.~hne 

END 

SUB Ar'Tastrc (ql. Cd. Sl 

D = (q • S • Cd) 

E..'10 'SL'"B 

SUB CalculosVibrncion (Fzay. vcl. Yma......_ K.. pi. m. lJ 

APENDICEA 



APENOICEA 

\Vn = tSQR(ABStKl / mn 

FrccSat = 1\\'n ! 1:: • p1ll 

Tn =u..:: • p1) . \\"n 1 

Vclcm =ve! I lllO 

Al= Yma.x 

A:? = Vck:rn I \Vn 

Amp=<SQR(AI ":: + ~ ":!)) 

lF A:! = O THEN GOTO Ang 

.angr.id = A-1!'-J(AI I A2) 

Ang· .A.n!; = 1 ang.r.id • p11 ' 1 sn 

\Vnt = lPI '"'t\\'n. ()) \~IJ 

RE~1 X={..\.! • COS¡\.\'nT) - .;.:: • SI~(\.VnT\\ 

X= Atno'"' :'.i-:--.l \\. 1u - ·\ngi 

X.Pc:111 = .!i,.1np • \.\'11 - CC1::-.1 \\>ni - An~;) 

RE!\.1Xdbk:Po1m"-·1!-l • ¡..;,_•'-'..).'•ni 

XDblcP01nt = -1 • ·'\111p :. • Sl~t \.Vnt - i\.ngt 

\VRITE #2. Fn:c;-.;a¡_ Tn. Amp .. \.T~il \Vntl. X.. XPmnL :\...-OblcPoint 

8'JD SUB 

SL'B Fnr.:c·on (L'. 

Ff= ·mu tm • ;;-L1J 

SUB Prcs1onD1nan11c.a '''.;l. rhol 

END Sl:B 

SLlB Sustcntac1on 1q!. Cl. :::i) 

L=tCl•q•S) 

ENOSUB 

SUB Trust (ven 

ENOSUB 



SUB Ymax1ma. t Fza,;. Lb. E. L m. g) 

Fza. = ABS(F.r:ay / gJ I ::?. 

PL,..F.-:a•<Lb~'' 

El'"' E• 1 

Yma.x = ( l I J) • (PL I Eh 

lF Ymax =o THEN Ym.a.x = 1 

K = (F,...;iy I Ymax) 

ENDSUB 

PRÓGRAMA CNC~BAS 
REALIZADO POR SERGIO MIRANDA POZOS 

APENDICEA 

El prog.rama gcncr.i el codigo de control numcnco mediante un cdnor gr..úico o mediante la irnpormción de 
la ruta del cortador ¡:x:ir medio de arch.1-. os .Je AutoC -~ • DXF 

DECLARE SVB eJcS 1 1 
DECL.·~ SUB AutoCad.DXF 1) 
CLS 
CLOSE 
CLE.~ 

SCREE:-.S 1:: 

REM '\'anbks 
<JIM SHARED a. b. c. d.. c. f 
DIM SHARED g,.. h. 1. J. k. l. 111 
DIM SHARED n.o. p. q. R. s. t 

DIM SH.·'\.RED PtoX. lmX. lmY ?tocX 
DIM SHARED ue. u1 
Dl~t SHARED Cucnt..:L L..:cS. X1m. Yini. X.fin. Yfin 
DIM SHARED RAD. ang.im. angfin 
Dlf\.I SHA.RED NombrcDXFS 

RE:>..1 Cons1amcs Globales 
CONST .-\.nchoVcnt~uw. = i.}R 

CONST _ajtoVcntana = :;so 
CONST Colorl3ordc = } 
CONST On~cn .• '\.;: = 1 
CONST OngcnY"""' 1 

RE!\.1 Cosntamcs Tomo 
CONST OS'rl -"" AlloVcntana I :!. 
CONST OS:'-..1 = 1 Ancho Ventana I ::?.Ol 
CONST Pto' = ti 
LET oxt = .o\.BSIINT<OS:'-..ll) 
LET oyt = :\.BS(l~'TCOSYT)) 

RE' 1 !I"..!Clc> del P"rr:>l.!.r:una 
\<1E\V SCREE~ l~gc11X. 0ngcnY)-(.'°'-11choVc:ntana. AltoVc:ntana) .. ColorBorde: 
VlE\V PR!NT :!.4 TO JO 
GOTO Prop 
!\.1cnuPnnc1pal 



APENOICE A 

PRn..,.T.. '.\1 E N U " 
l!'-JPUT" tNc-.01Sa1tr1Arch1,os) OPCION ". !1.1cnuS 
?P''-T "" 
SELECT C.·'\SE L'C.\..SE'S<'-knuS) 

C .. ~SE .... 
BEEP 
GOTO '.\tcnuPnnc1pal 
END 

CA.SE .. "'.'J .. 
Prop· PRlNT" Prop1cdadl.!s de m;.iqu111;.i.Jo del ~1 A T E R l .·\. L. .. " 

INPUT" .-~\.·.:incc de conc del t'>.latcnal d\.lrvtf?\.\lN):". Avance 
INPUT .. Giro •k Hcrr.inucnt.:i de Corte RP,1 : ". rpm 
GOSL"B Op.::1..:incs:\ 1.J-luan3dv 
ESD 

C . .\,.SE '".'\.-
PRJ:ST ''.-\.bnr 

i~~~ :~·~~~~~~r ~~~~~.:~~:, .t~~t~\'d ~.111~0~~~~ abnr" 
PRi:-..·.- .. _ 
PRJ~T .... 
PRI~'"" 
PRIST .... 

PR1NT "" 
OPE~ nombres FOR 1:--.:PL"T '\~ ::\ 
DO WHlLE ~()T F.OFi 1 l 
LL:SE 1:'.'-Pl_T "\ . .J!> 
PRINT.JS 
LOOP 
CLC'SE ""1 
GCTO !\..1cnuPnn..:::1pal 
ESO 

CASE "S" 
SYSTE'.'-1 
END 

Opc1oncsMaqu1nado. 
INPUT "(Torno1Frcsa1Mcnu1 OPCION :". OpcionS 
IF UC.~ESlOpcmnS) = "T'" THEN GOSL'B lnictoTomo 
IF UCA.SESt.OpcionS) = "F" THE:..0- GOSL'B ln1c10Frcsa 
IF UCASES10pc1on:S) = "!l.t" THES GOTO McnuPrincip:;il ELSE BEEP 
PRL'JT "Por Fa·vor sclccc1ona F. To '.\L " 
GOTO Opc1oncs!'\.1:.i.qu1nado 

RETURN 

ln1c10Torno: 
PRl~I" TOR'-<0" 
CLS 
t;-.."""PUT ":--:ombn.: dd Program:.i. ". SomS 

E.,.ts ""t . .:nc" 
nS o:o SomS - E:--tS 



PR.Il'...'T .... 
PRINT '"D1bUJO de la P.t.a. en Brulo"' 

OPE'S nS FOR OL"TPL"T .A..S .::: l 
PRf?'..7 "'Se marc:i ..:-1 On ~.:n .J.:! <;1s1cmu 
CIRCLE {0.-.;1. mtl. ... lt•-
LINE <l. o'.'-1)-tc;;:xt. 0:--11. 11 
LINE (oxt. o:o-t - -40)-(0,l. o~t - 40). 11 
INPUT -Punto C..::ro de b .'\.l:..iquma ten,¡ ". PtoX 
CJRCLE t P'loX ..... º't. Pto~- ...... 0:--·1 l. 4. 1 :> 
PRINT '"Se rnarc..'l el Cr.:ro de la /\taqu1nu 

APENDICEA 

PRINT #l. "G64 X". SPCHH. Ptm·: SPCt ll: "Z": SPC(01: PtoX: SPC(I): '"S .. : SPC(O): rpm 

McnuTornoPza: 
INPUT "(?lc--Ja/L1ne:.1/F1n':O...knu) <.-ornando " .• i'S 

fF CCASES¡aS1 --- -:--,¡- 11-iE:-..: GOTO .\.knuPnnc1~J 
IF L"C.·'\SES1.1S.1 - -L-TJ!E:" l~OSL:B TornoLrno.;.;J.P-?a 
lF L"C . .;.SE::..S1-:!>i ·;~··-:·:-:E.'.. GOSL"U. TomoP1.!.." . ..lP-.·..a 
IF CC . .!"...SEStaSl -F~ Ti íE:--. GOSLB TomoFrnP·.:a ELSE GOTO !\.lcnuTornoPza 

GOSLB 1..:imu 
END 

TomoL1ncaI ... ·a 
rSPLT ~P..:n10 ...:..: :111.::h~ ch:: !..: ilr:.:...1 ' ...... ¡ .• b. ;.; 
J":SºL'"T'º°tHllO:ír:1!.Jcbl11w;.i ''-·:'>l -.t!..:: 
LISEtl.5 ""!t~ - l'w.,¡ -c1,1. l 5 • 1...: • t:li-· Pto:o-·>-oyO-t_l.5 *(g-PtoX}...-o~""t.. l.5•1c•(-ll.._ 

Pto~ 1 - O~I). 1 :::_ 
PRl~T "'l ... Gd ! :"("" ~p(,,11) :.: .. ~ ';Pf"t ! i: MZ ... SPC(O).;;. 

RETL'R!'-: 
E:SD 

TornoPtc.raP·,·a 
1:--:Pt. ¡· "'D1:1m:.::r:' .!;.: ~.: P:.:.·.: 
:n1X = n 

l NPL T .. L;.irgo ..L: :¡¡, pH:.1:.1 i..1 
LINE 11 :" • 1 lntX - P.oXl - <J'-L -1 :5 "'crn1Y - Pto~·) - o~tH 1.5 • td + kJ.X: + Pto4'1() + oxt. L5 •(PI.~· 

-(C/~))-+0\11. 1..1.. f3F 
PRI!'IT::: l. "G<>.'.! X". SPCtn)_ :mY "' ::!: SPC1 l ): '"Z": SPC(O): InLX 
PRINT;; 1. MG,,:=;-
PRINT :t I. "GOi .-:'.:".SPC10i. !111.'.'. ~-i.J 

PRINT =l. '"GOl X ... SPCl•>I: c 
PRl:-.'T "l. "GOi Z ... "3PC1t1i: !rn\: 
PRINT r1!. -Gol x-. SPC1111: im't -
PRI~l # 1. "Gót~" 
PRI:-JT :;f. J. -Go~ .. 

RETURN 
END 

TornoF1nP7.a: 
PRl.....-T- .. 
PRl~l -Ahor.:1 d Purno Cero uc la pieza C-Sl;l en azul.. 
PtocX """' PtoX - d - tmx 
PRIST :ti. -Gn..i. z-. 5PC:nl. ImX - d 
CIRCLE 11.5 .. Pto-.:X - 0'-1. -1 :5 ""P!o\ - o~tL -+. <J 



APENDICE A 

CLOSE#l 
RETURN 
EiSD 

Tomo: 
PRl'NT .... 
PRINT "lnicto del dibujo di!l aC3b:ldo de 1a P-.t.:a .. 
cxS =".ene" 
NmS = NomS - exS 
OPEN Nm.S FOR OVTPlJT .·\.S u~ 
PRlNT #2. "G55 G56 G'J6 MO-l !'>.IOK" 
PRlNT <i:?. "S .. : SPCH\l: rpm 
PRINT " El contorno de la p1cl'.:i Ucbl!r.J hacerse en la panc supcnor" 
PRINT .. de el d1bu10 de la pieza en hnno oh.' '" 
PRlNT"" 

!\-knuTorno. 
lSPLl "'1Lln..:a.Arco1i~o~1.• .. k1C1luh.ir.i.Jú,ranLrado1T.1h1J.r.ldO•Hta1F1n1 conuu&...io .". bS 

IF UCASE.Slb~) -- "'L"" THE:--. GOSUB TornoL.111ca 
lF l.!C.~SESfhSl "'"A" THE~ GOSUB Tom0Arco 
lí- '_'C.\SESd:iS \ = "W' THE" GOSl:P Tom0Ro....:a 
iF LC . .-.....:;Es1bSl = "C"' ntE:-0 GO~t..;B Torn..:iC.l111drn 
tF LCA5ES1hS1-= "H" TiiES GOsi:..:s T0m0í·h.1 
lF CCASEScbS)"' "L"'' THE":': GOSL'TI Torn0Ra1.ur.:i 
lF LCASEStb~l,,.. "T" TH.EN GOSL"B TomoT.:1iadro 
lF UCASESlb"Sl-=- "F" THE~ GOSCB T..JmoFin 
GOTO !\.knuT.::inh, 
ENO 

TomoDXF 

rornoLinc;i: 

tNPUT "Fin de LlNEA l '-~, """e 
t-INE t 1.-3 • t PtocX - bl - o...:t. -1 :" • e - º"º-4 l.5 '"' q~ .... PtocX) + 0-.;1. -t .:5 "'c..,. oytl. 12 
PRlNT #2. "GOO X". S?CW 1: .:: - l. SPC( 1 J. "Z". SPCtOL b .... l 
PRINT #2. "Gt) l X". SPC\tr\: e: Sí-C( 11; "Z". SPC(tn: g.: SPC(l ): .. F'": SPC(Ol: Av:incc 

RETURN 
EN"D 

Tcrno . .3...n:o 
lNPt..rr .. Radio:". rr 
P.-iPUT "Inicio del :uco i:n l '· \ l ... 'J." 1 
lNPUT "Fin del ;J.fCO { .... _, l .. · .... t. \r 
INPUT" . .\..ngulo 1.k 11uc;o rcsp:cl¿, al r.11.110:" .• mg1 
1:-..l"PUT " . .\...ngulo tínal respecto al r;.idi.o ". :ingf 
1"'.'-.'PL'T "'Coordr.::n.ad.a..<> .:id centro rcp.:cto 3J plo 1mci;:ilt '·'.' ¡· ". :-..r. ~T 
ClRCLE t l.5 • tP1ocX- .... 1 - :'-f) ...- oxL -1.5 • t~·i - ~n ... oyl). rr. 9. ang.i • 3.1416 I ltW. ang.f• 3.14-16 

PRl~T :~::. "GOo X": SPCtOL \l; SPCc l l: "Z"': SPC<Ol: ...._¡ 
PRINT =~- '"GO:! X". SPCltl). ~f. SPC( l l: ""Z'". SPCtO>: :-..f. SPCt 11: .. l": SPC(O); yr.. SPCl l '): "K": 

SPC1nl. 'r: SPCl 1 l: "F". SPCllll. -\.,.~ncc 

RETL""R:--: 



END 

TomoRo~u· 

INPUT .. Puu10 llUCl:J.I del roscado 1 "'-"' . ". rb. re 
r::-..:PUT "Punto final dd ros..:al.lo • '·\ 1 ·•. n. re 
INPUT .. Profund.Idad de rose~ ". prof 
fNPUT -paso de ROSCA ". pa.'.o 
!NPUT "Angulo de Jl;incos .Ji.:i :om11lo t-l.11155rMllXO) ". r.Jng 

APENOICE A 

Ll:"J"E t J . .5 • 1rb- PtocXl -o·..i. -1 5 •re - oyt - ptOC)H 1.5 •en+ PtocXl + o:xt. ~I.5 •re+ o~'t ..­
p1ocy). 9. BF 

PRINT 11'2. "GOO X". SPC!IJI...::-.-. 1 SPC¡ 1 L "'Z": SPC(I)); b - 1 
PRJNT #:!. "GS:' X'". SPCiO). re: SPCl 1 L "Z": SPC(llJ: n: SPC( J ): "DJ=2:.50 .. : SPCf l l: "05=": SPC(OL 

r.mg: SPC( 1 l: "Dh=-·. SPC(nl. prnf • n"'\t. SPCc 1): "F'": SPC{ll): paso• JOO 
RETVR,"'1 
E'S"D 

Torn0Cil1ndro· 
!......;PLT "C1lindr:i<.10 ~ !1.'.c:.!l Cc•nicoi OPCIC)'.'i " .:d~ 

IF l'CASEStc1!Sl .,_ .. "'<'" THE'J GO'SL"B TornoCrlindrnLrncal 
IF UCASES(c1lSl = "C" THE~ GO':>UB TornoCdindrnConico ELSE 
GOTO T.:irnoC1l1m..lroFln 

TomoCilindroL1nc.:.il 
1r-.:PUT "Punto u1;c1 ... 11 ....:!::! ..:1!1mJr.1.Jo ,,_\' b . .: 

I:-.:PL'T º"Punlo fin:.il ....:..:! .::trn.Jr:i..J,1 ' '' 1 

LI~E(l.:5 .. (b • i>'IL-..:.\::1 ·J.'°'"'..:· 1Ht -p1t"--.1-4J:. •11-PtocS)-o.,r.-l.5•c..,...oyt ...... plO...-yl. 
!~. BF 

PRIST =~- ··Gnn x·· ...;p1:¡·11 1 .'")J'C¡ J l ··¿·· . . SPC1t11. h - 1 
PRl~T ti-:!.. ··c,~4 x·· ..;:p(-11'i 2 ..... PCi 1 J ··z-: "PC1fl). l. SPCl 1 ): ··1.J'•=lllUO": SPCtl): "F"': SPC¡O): 

~\.\unce 

RETLR>: 
E?'-<D 

Torn0Cilindr0Con1co 
;srut ~:-'"-:r:·o ....... :.~J -1..:; _¡,,; 

JNPIJT "Punto final dd ..:1lJ11dr~1..JL1 1' \ 1 .._. 
INPLrT "Punto fin;:il Lid ..:uno 1 '· \' .. Pofa. Pol'-
LINE c 1.:' .,tb-PtocX> -.i".·I :' "'.; -o\I -·p1cx..;.·Hl.5 *<1-Ptcx;X)+O.,.t.-l.5*c ..... oyt..,...ptocy,. 

12. I3F 
LINE 1 J.:- - 11 - Ptn • .:X 1 - º'l. . J :' "' e: - ll' t - ptcx..;. )-< 1 5 * 1 Pof-... - Ptoc."'() - º"'t. -1.5 •Paf)"+ oyt + 

pt001. l.:! 
Po= Poly - e 
PC..-:>s '""' Poi., · , 
PRINT #2. "GOO X". SPCWL e..._ l: SPC< 1 ); "Z'"; SPCCO): b - I 
PRINT =":! ... GX-1- ."'\."": SPC(OJ: e: SPC¡ 1 J; "Z": SPCC{)): t. SPCC I l: "PO="': SPCCO>: Po: SPC' l); '"?::!= .. : 

SPC!tll: Pdos: $PCf l L ·01= 1000": SPC"t l l. '"F-: SPC(fll. A\;¡nc;: 
RETURN 
E'.'iD 

TornoCilindroFin· 

END 

TornoHta. 



APENOICEA 

INPUT "Cart,b10 de hcrr.mttcnta a ... h_.;i 
PRINT "'-:L "T": SPCtlll: hta. SPCtOl: hta 

RE;t;R:...; 
Din 

TomoRanura: 
INPUT .. Punto 1n1c1al d..:!I r.lnur.:ido t...:. v) '". ub. uc 
l~PL.I '"Punto fi.n;.il J.d r.mur;.ido ('\..~) ". u1. uc 
INPUT ... t\..ncho de la hcrr.J.mu::nta ". Ancho 
LlNE l l.5 • (ub-.- Ptoc..::'\.) _,_º'l. -1.5 • uc - oyt-.- ptocy1-< 1 ~. (Ul + PtocX) + OXL -l.5. ue + oyt + 

ptocyi.12.BF 
PRINT #2. "GOO X". SPC(t11...: - l. SPCC 1 l: "Z ... SPC(Ol: b..,. l 
PRl'NT #2. "GXú X". SPC\ll\. w.:. SPCt l l: "Z": SPC(Ol: ui: SPC{ 1 ): "03=1000'": SPC(l): '"05-='": 

SPCtOl: -~cho• \Otl. SPCt 1 l. "F" .. ..\"l.;rncc 
RET" ..... ·R..-...; 
E:-:D 

Tomol..t.L .. 11.i.ro 
'.~PLT - !"rJILrn...!i...!..•..:! .. !..:~ :.:l.1~r:1..!c• 1:i"lrnl ". tprof 
_tSE t 1.5 • Pto..:X - ,_,,t. 0\t - ¡ :" ""pt()(..: H 1.5 • ltprof- he":'.X) + o:-..L. oyt - l.5 • ptocy). 12. BF 
PRO'.;T =.::. "Gon -;,,"'º ..::;pc11i1 l,..,.. 1 
PRIST "'2. -.-¡;,¡-; ..:- . ..,~'C1•,1. ·rrol. S?C1 IJ. -F-. :S?C1"t1 .. ·\.\..J.'1.:.! •:\u\ 
PRJ'-"'"""!'" =:. "·Gs:·C 

RETI. .. :RS 
E~D 

7on10Fin· 
PRIST "'":. -'.'-.L'.l.0" 
PRI>.;T "'::. "EOF" 
CLUSE:. <~. 
F'Rl~T .... 
GOTO 'knuPnnctp;il 

RETlJR!'J 
P.-JD 

1!•11..kFrc;.:,i: 
PRlNT" f' R t:.. :=:; A" 
t:"'.'PUT ";-..iombrn del Prog.r.una ". nombS 
c~.tc:S = "1 ene" 
noS = nomb'S - ,,::-;tes 
CLS 
OPE"'!'-1 uoS FOR Ol)TPUT . .\.S ::1:; 
PR1:--.. 7 .. Dibujo...¡..; i.l P.-.:.1. . ..::n Brulo .. 
PRINT "Se marc;:i d Ongcn del s1s1c:rn.:i . 

CIRCLC (o.._t._ 3~0) . .J.. te, 

Ll~E tOXL 300)-(0.,l. _;.J.il\. l l 
l'S'PUT "Punto Cero de \;.i PtC7.~ i. '-·~ ). ". fptox. f"Pto'.'o 
CIRCLE e:? • íptox - o:-..1.. -:! • tptoy ~ 32tH. 4.. l3 
PRI:-..'"T "Sc m.1rc.."'l d C.::ro J.: b '.\.1aauina. .. 
?Rí:-.1 .,,_;_·(.ji_..\.-. S?\..\"l. 1pio.,. Si''C\i.1. "Y". 5r""L;._u¡. :-;"\.~. S-r<:\i.J. -.:;-. S-r'C"\..,J· ~ 

co1na 
1-SPt..:T "tLini.:"aJ'P1c.-a/Fiw'tcnu1 conwndo :··. c:iS 



!F UCASES(.:a.Sl = "\.r THEN GOTO \.t.:nuPnncip.al 
IF lJC.~SES1.::.iSl = .. L .. THE:--1 GOSUO FrcS;Jhm:aP,·a 
iF L'C.~SC:S1.:a5) '"""""P" THE--...: GOSLB Frc~P1.:,·.iP,·a 
IF UCA~E~(ca~l ;;-. "F" rl-fl-.:S GU::-.UB Frcsaf'rnP7a ELSE 
GOTO.:am.i 

Fn:Sóllincu.P.-.a: 
fNPUT "Pun10 de 1ru;,;:10 de 1:1 l1nc;1 1 '·' 1 ~,-..:. 
INPUT "Punto final de la ilni:;i ( '-' 1 o;.. e 

APENOICE A 

LINE (2 "' (b ..- lp!O:-.. l - º'L -::: • t.: .... Cpto'OJ - -,.:::014 2 "' fil+ fpto:-.. J..,. oxt. -2 •(e+ íptoy) + 320). 12 
PRlNT rn ... Gtl 1 .\:". SPCcn1. g. SPC! l l. "'Y". SPCtUl...: 

RETURN 
END 

Fres.JP1c.·.:.l?.·::i. 
1:-.:PL"T "-'\lt~ ... k ::1 r1c:-.·.1 1~-n l 1 
l~PL'T "L.lf';,..., ..:!.:: !:i r1.::.·:1 r_-11 ..._.! 
Ll'-'E r.::: • ~;-1c' - '''t. -::: * ~:--w:-- - _~.::11 !-'.:: "' ..i - fpto,1 - oxt. -.'.! • ffpto'.'· +-et+- .3~0l. 14. BF 
PRl'--r .::::--: "G<·"-" . 

PRINT "'·'·-e;¡¡¡ x·. SPC101: lniX - d 
PRE~T =3. •'Gtll "¡"". SPCnn. 
PRI'.\.T "''· "G·~l :\:" ..;pC;·• !"·-:C':\: 
PRJ~'T ""~ ··c11· \" .,;,;pC'l•l Ptc-·­

PRI:"JT "'·'· "GtH•" 
Pl.{l:O....T ·'~ ··e,._¡, .. ~p1-1•l). !"!e--"'.: . .,;;pe¡ l 1. "Y". SPC-1111: Pto~­
?RIST ,,:;_ "C1.S" 

RETl.'R~ 
E'.'.'D 

Fn:saFrnP.•;J 
PRl;...;T .... 
PRI><--:" "·'\hor.1 el Punm C<:m de J~ me-?.:J CSl::l en ;J:l"UJ. 
fp1oc., = fplO' 
ClRCLE 1~ • fp1oc., ~ o-.:t. -~ • fpto .. - >~11l -1-. 'J 

C:..O:::,i: .. _; 
PRINT "l111c10 d.:I d1hut~) dc .:.1cab.1do d..: t1 Pic..·.1.a" 
.:::-..tcnS = " ..:no.:" 
no~ = :101~tbS - ,,;...,tcnS 
OPEN nos FOR OlJTPCT /\S 14 
PRl'.'lT =-+. "G54 Gii G4o G•H ~10-1- ~108. .. 
PRIST ,,4_ "S". SPC¡O¡ rpm 

Fresal\. ten u . 
:~-PL"T .. , D."\:.i-- L1n.:..L ·\.;-.:0 E..ir.-·n~,..._ C_¡_...:..1..:!,'-,.. i<..1:--:ur.L Ht..J.. F1nl -:crr..:.1n.:io ". fr::S 

IF UCASES! frcS) = " . .\." THES GOSL!l3 FrcsaAi-co 
lF UCASE.S•frc5) = "L" Tl-IES GOSLD f"rcsaUnca 
IF LC-'\SES1fr..:Sl = "13" THE'.'< GOSL'I3 Fr. .. --s.:i.Barrcno 
IF lJC.-\SESlfrcSl = "R" THES GOSCB Frcsaibnura 
IF L"C.~SES1fri:':>) = "H" THE'.'I GOSt:B Frcs.:iHt.:l 
JF t:C~SES1frc.Sl = "F" THE~ GOSLB FrcsaFin 
IF t:C.·\SEScfrcS) = "C" THE:'J GOSt:B FrcsaC::i._1:.l ELSE 

GOTO Fr..:,1:'\.k:iu 
ESO 



APENOICE A 

Crc~Au10CadDXr"· 

o....- ERROR GOTO mcnsi1c 
C.--\.LL .-.u10C:.iúD:\::F 
RETL'R;-..; 

Fn:s.;.¡Arco· 

IX11 

r:-.,·pt..;T .,Cemro del .neo rcsp..-c10 al ongen en(."\:.)).". ab. ac 
I~UT .. R..:u.ilo . ". RAD 
INPUT .. lmcto del arco en(:\. .. \) ".ah. ac 
INPUT "Fin del arco en 1 '-)' l " . ..tf. ag 
fNPLrr .. Centro del ..treo respecto al pto m1c1aJ en(:\..) . .?.):". arx.. o:iry. 
ISPl..JT '"Angulo J111c1al dd arco n!spt...'"CIO ;.il CJC :\.y al centro:". ang1 
J '.'-;PL'T .. ·\.n!.!ulo Final U..:l ::irco n.:st:"f.."'\:!O ;.iJ ere ' \ :11 ;.:cn1ro ". ;.inc.f 
!'-'"Ptl "'?r-:'>~-urid.:d..:.iddcl :ir;:C"len Z1mrnt ".·.:l -

L" JR.CLE 12 • ~ ...10 - 1pto'- 1 - L''l • .: .. , lf'l•l\ - .1..: i - ;.:ll1. R.-\ü. ''· ...1ng.i • 3 J.+l6 / l8U. ang.f • 3. J.+lo: 

PRJ'.'IT =J. ... Grnt LI nn" 
PRJNT "'"-'· "Gon .\: .. SPCUll. Jh. SPC! l J. "Y .. SPCHll ...IC 

PP~:"<T ~4 .. G.·: ~~-· -..pr·,"1 .1t. -::;;•l", '"': ... -;p•:·oi. Jg: :SF'C111 ... Z": SPC(Ol: zaSJ)C1. ll: "1": SPC(OI: 
..:.r-..: 5PC''l\: .. , .. ...:pr· 1h .:ri. ..;~~e¡,_ .. ~ .. ~rc1P• ..:.r,·. 'PC"1!L .. F'"· :5PC"ifl): .\\·.:in-:c 
R.El L"R'-
E'.'iD 

Frcs;.iL1ni.::..i 
¡:;-..:pL:T ""lni-.:rn , .. :i-.: i...1 1m.;.;1 1 '·'' !..J. tb 
r;-..1,LT .. F111 ... k J;1Jrn.::..i1,_, 1 re. i"....l 
1:-..;PUT -ProfUn...tidJcJ J.: .;on..: .:n .-'":111u111 
LI:-..:Et.~ ... ;fpw-... -f:Jl -c)'>I . • :: .. 1fe>!Cl' - !lil - ~.211H2 ... 1fptox- fc>-o.xL-.2 •ctj::noy-fd>-3201. 

10 
PRJ;-...T =-+. ""Gi.•o .'\. .. 1-1. ··1 ·· :b ... , .• 
p1~L"...¡T '"'~- .. -:::; .. ,: x- :..:; ~·, .. 

RETUR...~ 

r-rcsaB.::irrcno 
INPUT "IOrtogon:::ik~r.1lJ1;.11t;.,,·::i1mpl..-1 0P(-J0:-.l ". fxtr"S 
IF t;C.-\SESdx.ir.Sl "' '"O"" THF'.'. GOSLB Fn:saB;.irrcno0nogonalcs 
IF L'CASES1barS) = "D" THE:-.' GOSCB Frc-..aB;.irrcnoH..:idlalcs 
IF CCASES1bJ.rS)-= "S" TIH:::--.' GOSU13 f·n:s..::iB;.¡rrcnoS1mplc ELSE 

RETL'R..'\: 

Fn.-s.aBarrcno()nog\.111.tl..:s. 
r:--.:Pt:T "Sumcro ..:!..: b:Jn-.::in<. hon,.ont.1!..:s .. onoh 
I7'iPlJT "~umcro lle h.:1rrcno!-, crt1c;_¡ks ... urlO\" 
INPt..11 "Coord del pnmcr barreno 1 '.:· 1 ~ ._1no;.i_ onob 
1:--.;PL"T "S..:p;..ir:::i.;:on .:ni re b.1rr.:no~, hor.\ ..:n '" hc..,r.1. horb 
FOR i = 1 TO ortoh STEP J 

CIRCLE ,,-,._¡ - :: • \Í¡:::t0'1. - 1 - ' - ..:-nv.iJ. ::::-, - .! .. ¡f¡:-to:'- - or.ob,). ~- 9 
:SE:. ...... l.-.,; 
S"E:-..l 1 

FORj"" l TOonov .STEP 1 



FOR ,. = O TO horb STEP l 
CIRC.LE 10-.:1 - .::. • 1fptox - ono.:..11. -.::. • n'p10 .. - - onob- '.'-" -j1 - 320) . .::.. •1 

S"E~T: 

~E~lj 
PRl!'>-'T .=...+. "G':N"' 

PRI~ -=-+. -Gntl Zl tH1" 

APENDICEA 

PRI~ .=...+. "'G7-I- X": SPC(OL onoa. SPCC 1 L ''Y". SPCIOJ: onob: SPC< 1 l. "PO=": SPC«H: horn: 
SPCC 1): "[)(!='': 5PC\lll. onoh: SCP< 1 l ... PI=''. SPC¡o1. horb: SPCI 1 ). "Dl=~: SPCtOL onov: SPC( l J: 
"07=0" 

PRJNT :t.+. "Gi5". SPC( 1 l: "UX2 Z". SPC(Ol_ .·b_ S?Cf l l: "D-1-='.'fl F .. SPCtOl ... \.vanee 
RETUR:--.: 

8'TI 

l~PL"T -e ..J.nu...::...iiJ ..i.: rorr~1i..)~ ·· .:. ... nt 

l~PL"T "D1ami:tr0 ...!:.:! :irr..:;.:.!u " . ..ilam 
I!'>-PL"T ".!.nguio d..c: 11111..:10 ....Lin~1 

INPUT "-\.ng.ulo tina!.". J..:1n~1 
l~PL'T "Profu11d1d.1d dd ll::rrcno " rro!h 
C!RCL!.:. t 2 - J..J - tp10" 1 -- u'\.I.. -- • t lpt~i' - •• :c1 - .>.::ui. ..U:•nl. 'J • ..:lang.a • .:; 1-+lo 1 180 . .Jany.i"' 

:":. l..01{_• lXtl 
PRl".'-11 =-1 "Ci''"" 
PRl'.'.T =---1 .. C..u1) .....'.l ,,.1 .. 

PR!ST "'-L. ··c.;7.::. X"'. --;PC11Jl. ü.J. ~PC1t1: "Y". SPC101: db: SPCt ! l. "?ti=". SPCttl}: dü:im: SPCt 1 L 
"DO="_ ~PC'•lll ..::mt. ~PC't 11. ":J.::.'""'·· SPC1'11 Lbn~J • JO: SPC¡ 1 l: "O:;: ... -S:PC:tll domg.f• 10: SPC(l ): 
"07=11" 

PRJ;-..;T ,.,4_ ··c7-; c;:-.2'". ~PC1l1. "?.''. :::,PC101. prolb. SPC¡ 11 ... D4=5o-. S?Ct J L .. F": SPC<fll: A..-;1ncc 
RETl,R:---. 

E~D 

F1 :<".'.J~~rr.:::u1S11T>nl•: 
l!"..PL .. '0 .. C,)()rdcn;ida acl cc..:ntro ú.;:I barreno t "--" l ". ~- ~b 

LSPUI .. Prolun~i.i..M.í ....!d barn.::nn .:a Z(mml. " . .__,. 
CIRCLE 12 • (Sa - fpll.~'' - O"'\.t. -~ "'\'>h- •rt•)'-l - "'::'·ll.-: " 
PRINT zi.+. "<i•N" 
PRINT "'-4. "Gl'll Zl .000" 
PRJ~'T ::;:...¡. ~G~t X .. SPC(tll: <;.:1: SPC¡ I 1: "Y": SPC1111. sb: SPC< J). "Z'": SPCIO): sz: SPC(ll: '"P3=1.tl 

F .. : SPC10): A'-alKC 

RFn..'R~ 

El'-o"D 

Frcs.aRanurn. 
ISPUT -1vcnu:aiJHon.?onta1"CJbl1..:u.J) L)PC!00; -. r..tS 

IF l."CASES1r..iS) = ....... Tl{E:--.; GOSL'B f'rc~tR•rnur..1\'crt1c.:il 
1F L'C.-\.SES<r:iSl = "!-!" TifE:-.1 GOSL'O FrcsaRanur.iHonzont.;:J.J 
iF l!C.-\.SES(r..iS) ="O" THE:--; GOSL!B FrcsaR.anur.JOblicua EL.SE 

E:--:D 

Fn:s.:.tRanura' ·..:n1..:::1! 
1:---..PLI "C(X1rdcn:1..!a de la RA:-;LR..·\ I '-.'.-l.". nur.:i ...... nur.:i~ 



APENOICE A 

INPUT "Profi.mdio.:bd U.: RANLRA ..:n Zf mm) '". /OUr.l 

INPUT "Ancho de R.-\St;RA 1mm1 ". :\.m;ho 
l"S"PL\ M~-0:•:',!!'.JJ-.!:.: R__-\:;...:1·¡z..-.. ( 1!1Ill) .• l•lC·;1 
LINE (:::: • ( tr-to' ,... nur.t.Xl - "''- -..: • ( fptoy - nura .. l - -~:O)-<:::: • (fplO'X - nurn.....-J - º''l. -2 • 

¡fp1oy - nuray - long.11 - .~:cii. 12 · 
PRINT #4. "G'l<I" 
PRINT ~-+. "Goo z 1 000" 
PRlNT -=-+. ··Gs<> X". SPC(!l)_ nur;.is. S?C1 1 l. "Y". SPC10): nurav: SPC( 11: .. Z .. : SFC(OJ~ znum: 

SPCt l); "PO=". SPCnn. lm1,,;.1. SPCi 1 ): .. PI"''°. ~PCdn .. ~cho: SPC( 1 ): "P~=l .O"·. SPC( l".. "D!=<,)00 
DJ=l.O .J-1.=J F'": SPCi!ll. .\ .. ;lnt:c 

RETURS 
END 

Frcsa.Ra:nur.iHon/.,1111..1! 

!SPL-T -p,C'!Un..iJ<..i.J.J -.I..: r.:111ur..1 •. :!l Z.!1111111 - .-·nur;_¡ 
1:--.Pt:T .'.\n.;:H) 1.k r.lrlUf~I ( llllll) - ·\n.;i10 

~';.~t ~:-:-~;;~:'~~.,:-.;~~:~.~t;r~ u~\1_:,_·:.. "1fp1~;- - ¡1ur;,i~ 1 - :::O)-(:'..• tfpto."\. - nu.rJ.." - longi> ..... o.,t. -! 
•tfp10~-nur..1 .. 1--;:111 !::'. 

PRJ:-..:T =-4. ··G•1•,·· 
PRJ¡... T .=4 -c.;,,J11 .: l \11H•" 

PR!:-.-1 =-.J. -r~"" -.....:-. ~¡,!- 1 ''. ;~u.-.;, ::::?C1!1 -'e--. SPC1c•1. nur-J\ SPC( J)· -z-. SPC(OJ: .l.'.nura: 
SPC1 l >: "P.-1='" . .SPC11'•. k'n'-!1 ::>PC1 J 1 ··p J - .. -,;;p.._·1,1 t. -\.11..:h~"'J. SPC¡ 1 i. ··p·~=I O". SPCt 1 i. "D:!=OO DJ=l.0 
D-1= 1 F": SPC¡!l1. \\,rn,:.: 

RETL!R:-...1 
E;-..:o 

Frc~"':Ra11ur..1t.)bí1..:tw 

I>.:-PL T '"Cuvi..1.::n.ll..1..1 ..!.:: l..1 r..inur.• ¡ ..._ \ l nur.1,_ nur:l' 
ISPL·T-Pn:,1l.1ndi..!.¡,,J iJ.: r:1nur;.i ,;11...:1m1n1 ' 
f"<PLJ - :1..!1.:!1,1 ..!.: r..1nur.1 ! :1"'/11 \ .. -\n.:ho 
1::-0.PL"T "Lonl_!l:u.:i d~ r.1nur.:l '1nn11 !ong.1 
r-...rJf "T .. -\fH'U¡,, ,-:_:-'."'\..-..::c. ;il :¡e ...... ( ~)" .. ~:r:id 

L[l'.ti: ~11¡-;.c- ... -11ur.r. -,) ... t ..:·\1p10 .. -1:ur:i~, ->:!tl>1.! ·[p~o,,,.,-1,ur:~~-'.,..'""-t. -
cfptO_\..,.. nur.1\ - lon);H - -;,:: '•. !.: 

PRJ"ST .:i .. l_ -(l')'I'" 

PRI'.'.T ,,.J. ""G~·J .'\..". SPCl\ll. nur;.n_ S?C! 1 l -y·-. SPC1 l); nur.i~: SPC¡l ). "Z .. : SPC(O); /.nur.i: 

;.~( ! 1 ~,;~~;¿( ~~C.:6.~· . .1~:1i~l~-l~-.~~l~~-~ _i.5·;!~~ 1~)-l'_ ~~:;~~ Ancho. SPC( l ); '"PJ,., !.O'". SPCC 1 ); -02=": SPC'(()): 

RETt.'RS 
E~D 

Fr.:saHta. 
I'S"PCT -c..11nbio d..: h..:rr..1111J-..'1u.1 .1 ·_ ht.J 
Pru;-..1 ,._._ -~111 z¡o n" 
PRINT =t..i_ '"T'". ~pe¡n,. h1~1. :SP<:'tn1: hl.:i. SPC¡ l l: "S'": SPC10>: rpm 

RETCR.'< 
~ ...... ~ 

Frcs.a.Fin. 
PRJ:ST =-+ ~:-.1~n" 

PRIST "'.J.. ~EOF" 



CLOSE i:>..J 

GOTO !\.1cnuPnnc1paJ 
2'.TI 

FrcsaCnJa. 
INPUT "(rcct:.mGulariclrcular1 OPCION .... c.:i1S 
lF UCASES(c.:iJSl = '"G" TI-IE:-.1 GOSUB Frc~C.:i;aRcctnngular 
IF UCASES(CaJSl ""' "!" THE!'J GOSUB Frcs.aCajaCircuJar ELSE 
RETURN 

RETURN 
END 

FrcsaCaJaRcetanl!uiar: 
INPUT "Cc~!ro Ud Ca1c.:ido r'·' 1 ... .::ira. -_·:i¡b 
1:-.."F'LT -ProtUii..iu.!;_¡,,j ~ !a C..i¡.J. .::i ....:~ ;':rnl 1 •• •• :..::..:1.1 
1:-.PL T "Tan1a~n 1.h .. • la 1...-:IJ:.l 1...·11 '\,: 'r '111m 1 - h_ h 

APENOICEA 

Lt;-.."E r: * t '.·;n0' - h. .: - .:a¡a 1 - u-.1 -.: • , !'pto~ - ::- .::: - =Jbl - ~.:;:01-c~ • 1 fpio-..: .... caj.:i - 1.-..: I ~l ..... 
o ..... L, -2 •(!;:'(O:> - .;.;..¡_¡b - I:> _:;; - ~:···•. ! _: ~.,f .. 

PRl:-..;T =-4. "CJ...¡•¡" 

PRlNT -"--'. "GOO ZI tJC10'" 
PRI:--:T .::.....1. .. GS7 x- ~PCi!ll. ·.;:11..t .. !!HUI .. SPC· J 1. -y .. _ SPC(Ol~ ca1ub • IUOO: SPC(ll: "Z": SPCCOJ: 

Zlrilj. S?C( ¡J. -p_-:: 0 ' 1 (J 1'<1-·. ~PC I!)_ h •. :SPt_·¡ ! J. -p! ~ ... .s:oe1u.: I:-. S?t.:': l ). -o.:;=j(>t.JO D5=t.l3 07=1 .. 
RETL"R>­
E:S-D 

F~Ca1aC1rculur 

1:--.PL'T "C..:ntro i.ir.:I C.11c:..Jo.JO 1 '. ..:;1¡.1. i.:.11b 
{::-.,;pt..1T '"Profuni.i1d.1d 1.!c la C.u.J. en z¡ nun1 ··. /c:JI 
1=---PL'T "D1:un-.:trt) .J.:!;_¡ C..t¡a1mm1 ·. d1;1111 

CIRCLE 1 2 "" :f¡::Ho' - ..:.u;_¡) - ,,,c. -~ "' (frito:' - ..:a¡b) -- :;:?.Ol. d.iam ! :: .. 'J 

PRl!'<'T "'°"'· "G'.N" 
PRP...-r .....i. ·cnn 21 nr1n" 
PR!NT ""4 ... GX8 X ... SPC1n1 . .:;na: SPC< 1 l ... Y .. : SPCcO). c.:lJO. SPC{ 1 }: .. Z .. : SPC(O>: zc:i1: SPCC ! J: 

"?J:--": SPCtOl: dl:.:m: SPC'í :). ·p_-:: "J n D:!-' lodo D1= 1000 D..1-=J D.:5=1 07=1": SPC(I): "F'"': SPC{O): 

RETt:R ... '-: 
END 

END SELECT 
DID 

mcns.:iic· 
PRL.....,T ":-.;o~ tw po.i;..::lv Ci1.;:.::inu-ar ~1 .:ir.::hno": SPC\ lJ • .Sombr::DXF5 

TNPUT "Nombre por f.:n·or· .. _ NombrcDXFS 
RES{I'.l.tE NF_"\.'T 

SUB AutoC.J.dDXF 
' CON'\."ERTIDOR DE C7'1C.B .. ~ P.'\R/\ FOR.'\.L\.TOS DXF DE AUTOCAD 
OPE'l\.í -c:'.anon•DXFC:-.rV.DAT" FOR OLlPUT .AS #20 
l~'PUT "'1cmrrc de! :Jrch1,·o DXF· • .. :--:0mbrc:DXFS 
OPE"S t-.cimtin:D:\.."FS FOR r:-.?LI AS.,.¡.; 
DO 
l~PLrr :: 1 n .. Lcc'S 
GOSL:n 1d 
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LOOP UNTIL EOFf 1) 
CLOSE =to 

Cucnt:1 = !l 
OPEN N •. Hr.::m!DX.f<i ,-:o;-:. p . .,,:>JJl ,......;:; :;j 

DO 

FOR 1~·0 = l TO 1 Cuenta - 1) STEP l 
11'.'PUT # lO. Comandos 

IF ConmndoS = .. LINE" THEN GOSL'B Linea 
lF Comandos= "ClRCLE .. TI-iEN GOSUB Ci.rcuJo 
IF Comandos = .. ARC" TI1EN GOSUB Arco 
IF Comandos = "EOF" THEN GOTO Fin;¡lu.ar' 

NE:\.li% 
LOOP UNTIL EOF1 1 l 
CLOSE <tIO 
GOTO Fin::ii17:1r 
ESD 

1-1nea: 
FOR i = o TO :! STEP l 
INPUT #10. datos 
-:-.'EXT 1 

INPUT # 10. Xuu 
fNPlJT ff!U . .Jatou 
rNPLT"l :J 10. Yim 
FOR 1 = o TO :! STEP 1 
INPUT # IO. datosx 
s¡::xT1 
INPUT;::¡:!()_ Xfin 
INPUT #JU. dato! 
rNPL'T -tJ 1 O. Y fin 
PRJ:-..'T n:.W. "Ll:-.O""EA" 
PJlr.-..'T -..:!O. Xint. Yin.i Xfi"t- Y fin 

RETURN 

Circuio: 
FOR 1 = O TO :! STEP 1 
I1'PUT :/.10. datos 
:"JEXTi 
INPUT #10. Xim 
INPUT #10. d;.uot) 
INPUT #10. Y1m 
~OR 1 = 11 -:""O: STEP l 
INPUT # 10. datosx 
SE:\.I i 
INPUT #10. RAD 
INPUT ;; 10. dato 1 
PRINT #20. "CIRClJLO .. 
PRJNT ;QO. Xim. Y1n1. RAD 

.o'\.rco: 
FOR i =OTO:! STEP 1 



LOOP UNTIL EOt=1 l 1 
CLOSE ;::ifO 

C:..icnw = n 
OPE:-J Nombn:DXFS FOR f:SPL'T .·'\S # 1 

DO 

FOR 1"<• = l TO t Cu.:nta - 1) STEP 1 
1'.'J'PUT = llJ. Com.indoS 

IF Comandos= "LINE .. n-IEN GOSUB LinC:;J 
IF Comando'S = "CIRCLE" TI IE~ GOSUD Circulo 
lF Comandos = ....... RC" Tl-IEN GOSUB Arco 
IF Com;mdoS "- "EOF" Tl-fEN GOTO Fin.alu.::Jr 

:"JEXr1ª., 
LOOP u;-..11L EOF< 1) 
CLOSE ;;cli.J 
GOTO F111alt/ar 

ESD 

L1n<!..l 
FOR 1 = 1) TO 2 STEP l 
'NPl.JT :. 1 o. d:Jto<; 
:--OEXT 1 

r:--:?Ll "'~·1. : .. 1rn 
l'SPl.JI ,. 1 u d.:JIO' 1 

J;-.;PL 1 c:!C• l 1nt 
FOR 1 =o TO::: :;TEP 1 
l~PL'T <iJO . ...f..Jtos .... 
SEXT1 
I:-.O"Pl_T ::10. xnn 
I!'IP: .. .rr =•In. úatnl 
l~-Pl.'T:: !O_ Yfin 
PRI~T =::n ... LLS"EA" 
PRINT #20. Xim. Yim. Xfin. Yfin 

RETUR~ 

Circulo. 
FOR i = ~ 1 TO ~ STEP 1 
INPUT ;;JO. ~los 
~E:\..'T i 
INPUT #J(I. Xim 
INPUT ;t 1 O. d.atoO 
INPUT "-10. Ym1 
FOR 1 =u TO~ STEP l 
I-:"-JPUT#.lfl. datos-..: 
SE\..11 
INPUT '1 IO. R..-"\D 
¡¡o...'-plJT hlO. d.:itol 
PRJNT :t:!O. "CTRCULO" 
PRJNT ;,::::.o. Xuli.. Ymi.. RAD 

An:o: 
FOR i = o TO :?. STEP 1 
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PLANOS 
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COORDENADAS DEL PERFIL 
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