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RESUMEN

Durante el mes de abrii de 1996, se llevo a cabo en Los Angeles, California, la
competencia llamada 1996 Aero Design West Competitton, en la cual la Facultud de
ingenieria de fa Universidad Nacional Autdnoma de Meéxico participo con un equipo de
cinco estudiantes de ingenieria Mecanica, wajo la supervision de la M. en C. Maigarita
Navarrete Montesinos. en la cual se presento el diseno de un acromodelo y asistieron a
esta competencia

Se presenta el disefa. construccdn y pruebas de dicho aeromodelo de carga. cuya area
total proyectada, potencta del motor y contenedor de carga estan predetermimmados

El area proyectada en planta det aeromodelo no debe ser mayor a 12000 () 775m%), el
motor es de la marca K&B de 060 i’ y no debe sar modificado en mmguna de sus
partes o utilizar disposiivos que aumenten su poetencia, el combustible fo suministran ios
jueces en el campo de vuelo, las medidas del area del contenedor son de 6 x 10 x 5 [in]
y el peso mucorto minuna a cargar para poder asistir a fa competencia son 3ib, la
distancia de despegue maxima son G1m y de atorrizaje 122m

E! disefio se basa en lns espoabhcaciones, recursos y la infiacsttuctura con gque se

cuenta para este proveclo




[

Para la compelencia SAE 1996 AECRO DESIGN WEST COMPETITION se elaboré lo
siguiente:

a) Un trabajo escrito de 25 cuartillas, en idioma Inglés

b) Una presentacion oral de 10 minwtos, en idioma Inglés

c) Planos del aeromodealo

d) Pruebas de vuelo con carga
En esta obra se describe el desarrollo a detalle del proyecto, se hacen recomendaciones

y se presentan los planos y programas utilizados para los calculos



ORGANIZACION DE LA TESIS

La tesis se divide en 7 capitulos en los cuales se presenta el disefo aerodinamico,
manufactura de las zlas. fuselaje y empenaje, diserio del tren dJde atemzaje y su
manufactura, pruebas al aeromodelo. costo del proyecto y conclusiones y
recomendaciones. £n la mntroduccion. se hace una breve descrnpcion del problema, las
consigeraciones y antecedentes.

En el primer capitulo "Seleccion del Perfll aerodinamico para el Ala' se plantean las
propiedades aerodinamicas de los perfiles y en base a esto seleccionar el adecuado
para las condiciones de la competencia

En al segundo capitulo “Flujo mmcomperestble en el ala fimta” se analiza el perfi
seleccionado en ei capitulo antenor, considerado ahora como ala de envergadura finta.
€l tercer capitulo "Configuracion general” se refiere a !as distancias reiativas entre
centros aerodinamicos con el centro ce gravedad y demas fuerzas 3 fas que se
encuenua sujelo ei aeromodeio. se determina en su totalgad 0s qIsSpositivos que
conforman et ala y empenaje (estabiizadores honzontal v vertcal) v se abtiene también
la distancia de despeque.

Ei cuarto caprtuio "Manufactura del Aercmeaedelc’. se cetallan ia manufaciura del ata.
fuselaje y empenaje. v se reatiza un caiculo de ia base del fuseigje. que 2s de material
compuesto. con un paquate de analisis sstruciural, Que ttihiza el concepilo de elemento
fimto

El quinto capitulo "Tren Ze aternzaje’. descnbe & disefio y manufactura del tren de
atemmizaje y la importancia de este elemento en ¢ desempefo dei aercmodelio.

E! sexto capituio Pruebas al asromosaaic sulrava 2iquros  asegacles umsonantas
previos a la prueba de vuelo. para mejorar € gesemperto dei asromodele. asr <2mMo una
vez gue vuela. realizar ajustes y r2gresar segun 2 diagrama a2 metocologia de disefo. a

la configuracion cde disefio. sienda aste un Procese AL retrcamentacion

Ei septimo capituic es 21 cosio del proyecio. 3e cConsiceran =i cosio de matenales v
asistencia a la cemosenca

Pasteriormente se nacen concilusiones y recomendacicnes gara meyerar el disefo. Por
uitimo se encuentran las bibliografias y referencias y se inciuye 2l reporte enviado a ia
competencia. En el apendice se presentan los programas elaborados que se utilizan en
distintas etapas para |a realizacion cal proeyecto vy los plancs da2 ia configuracicn final det

aeromodelo



INTRODUCCION

LLas competencias que organiza jia Sociegdad de Ingenieros Automotrices (SAE) da la
oportunidad a los estuciantes ae odas las universidades de participar en la elaporacion
de prototipos con ei fin de aphcar sus conocimientos aaquindos en e campo de la
Ingenieria, en un proyecto real Impticite 2n este concurso. 2s gGue el estudiante de
aprenda a interactuar con astudiantes de diferentes nacionalidades y tamben a
intercambiar ideas y conceptos para su desarrollo como profesional

La Facultad de ingenieria empero a participar en estas comoatentias 2n 2l concurso de
Abrl de 1994, Dicho aeromodeio participd como & eguipo numero 43 Los integrames
de este equipo fueron ciNco astudiantes de esta Facultaa, y solo lograron r a la
competencia tres. con un asesor. dado (0s recursss con [0s que se contaba. Los pocos
recursos que se lograron juntar fueron gracias a :a Facutad e Ingeniera. via la
Coordinacion de ing. Mecanica. Postenormente. siguercn tratajandao ¢n el insttuto ae
ingenteria con £ MISMO MOdelo. RacienNdo PrUEDAas Con Camaras de video. obrenendo
imagenes aereas

£n abril de 1895 se cisefio 0tro aeromcdelo para asisur a !‘a omperencia de =se afo
Este aeromodelc solo participo =n las primeras 2tapas gel 2oncurss ya que por no

contar con recursos suficientes.

s=Quipoe gue !'o desarrciio no cudo asisur a la
competencia.

En 1556 un equipo conicrmado por cinNco estudiantas ce la

2d ag ing=srniena ae i a

UNAM desarroilo un tercer agromogelo para paricipar 2n ia comopeiancla como 21 equipo

numero 13 a2 cual se llevo 2 Angeles. Calforrma, curante 2t mas de Abri

parcial ¢e 'a 7

i1l
o
o]
@

Nuevamentea, 3l 2QUICO CCNio emana,. £ers no

cond con ayuda sconcmc oafias

aral

prvadas. E! 2quipo 'ogro

CON recurscs propios.

Cabe mencionar Gue la maycrna <e los 2qupos Jd2 Canaaa v tagos Umaos cuentan

con un numearc 12 anre v 0 aswudiantas g2 2 nt 235 Je -genisna qus
participan en 2l proyecto. ccn dos O ‘res asesores. un picto ¥ 20 apoyc de vanas
companiias para los gastos del aeromodelo y de logistica. E£s muy dificl en México que
las compafnias apoyen este tipo de proyectos, ya que agur no existe la filosofia de

cooperacion entre Incdustria-Universidad a nivel estudiantes



Como preparacion para el disefio del modaelo, el equipo curso con la asesora del
proyecto una matena llamada, Temas Selectos de Disefio y Manufactura. Ademas se
curso el Seminario de Tesis, siguiendo el mismo programa. Aqui se vieron las bases det
disefio de aeromodelos y la manufactura de materiales compuestes.  Finalmente se
eligieron los parametros de disefo para el aeromodelo

OBJETIVOS

El principal objetivo de participar en el concurso de aerodisefic SAE es desarrollar un
aeromodelo radiocontrolado. capsaz de transportar peso muerto. Esto se enfoca al
disenio de aeromodelos que puedan efectuar tareas especificas, como el caso de la
Percepcion Remota. Se descnbe en un diagrama de blogues la secuencia seguida para
el disefo.

METODCLCGis

Investgacicn

‘ ANTECEDENTES ]

4
‘ DISENO CONCEPTUAL ]

Descripcion det probiema

A
L4

CONFIGURACION DE DISENO

Posibles configuraciones

(Interpretacién ce resultanos)

| Zontgurason Laa

12

[ DISENO DE DETALLE

Catcules

' Elaboracion ce pltancs

i CONSTRUCCION ]

PRUESAS Y EVALUACION !
—




DESCRIPCION DEL PROBLEMA

La competencia SAE Aero Design West Compeution consiste en el desarrollo de un
aeromodelo que sea capaz de cargar el mayor peso muero posibie, dentro de un
espacio predererminado, teniendo restnngido et area total proyectada en pianta y el tipo
de motor a utilizar. La calificacion depende de cuaus aspectos:

a) Un trabajo escrito no mayor de 25 cuarulias

b) Una presentacion oral de 10 minutos.

c) Planos del asromodelo

d) Pruebas de vuelo.

En el trabajo escrito se incluyen los fundamentos aerodinamicos y estructurales del
aeromodelo. Agui se presentan las ecuaciones que sirven para deteminar a
Se rresenta tambien una graica de carga maxima conua
refenda al mivel cet mar.

configuracion final

altura
Dicna cana es imponante porgue en ella se puede

ver la
prediccion de 1a carga maxima que se pretende lograr en la competencia de vuelo.

La presentacion oral consiste en la exposicion de dicho trabajo y explicacion de la
metodologia para el disefio del modeio

Los planos presentan un formato predeterminado y con

et
dimensiones dei aeromodelo.

cs los jueces venfican las
La prueba de vuelo consisie en que €l aeromodeio caspegue &n una dis@anca menor a
61 metros y atermice en la musma direccion en la que despega, terniendo por regltamento

menos 120 metros para hacerio La carga minima para cahficar son 8 libras,

postenonmeanta nay un JHENIO Para ievar 2l MaKMO PEsc CAICUIaco gara cumphr la con
la prediccion de carga y obtener &l maximo numero de puntos. No amporta la altura ni el
patron que siga el modelo en su vuelo. Se tiene que atemzar con Ics mismo elementos
con que se despega y si se pierde alguna pieza. el vueio s no valido Les puntos
otorgados en esta etapa de competencia seon directamente proporcionales al peso gque
cargue el aeromodetlo Sademas se olorgan ountos axtra por 13 cradicaon corecta de ia
carga maxima.

En la competencia se hace reconcamiegnto al mejor disefio. el modelo que logre 1a

maxima carga y al ganador de las cuatro etapas de competencia.

Considerando los elementes ce ios cuales cons:

@ ila compeiencia, se piantean los
necesidades que debe satisfacer el modelo y se salecsionzn !os parametros de disefio.



Para el disefia se consideran los siguientes parametros y se enlistan a continuacion en
orden de impornancia:

1. Consideracion de restricciones (area moctcr. area de carga. etc.)

2. La busgueda o desarrollo de un perfil de alta sustentacion para operar a bajos
nameros de Reynolds.

3. Forma aerodinamica del fuse'aje (resinngida poar 2 area proyectada).

4. Ajuste de la estructura dei fuselaje a la aerodinamica (diseno de la estructura).

5. Seleccion del perfil adecuado para ¢! estabi

zador y timon.

6. El uso de materiales ligeros y resistentes

Como sabemos. el desarolic de un perfil Nuevo es un problema muy complejo, y debido
a la poca expenencia con gue contamos, usta solucion 2351a fuera del ebjetivo, ya que
aunque es necesano el desarrollo Je un ocermi para !as condiciones especificas de

diserc, s2 rejuicre J2 mayor Cempo

=tfo. i@ soluzien 2 armar preblems 2s o
busgueda 2n biDhegrafia ge peniies probaacs Para J3;.8 NUMeros ae Reynotas.

Para eilo se buscaron los perfiles que tuvieron los maxumos coeficientes de sustentacion.
para despues ir eltmimando !cs de numeros de Reynolds supencres al de nuestra

velocidad de operacicn. Se sligio finaimean uno ge =Hos. e e mas aita sustentacion

para las condiciones ce fa competencia

E! siguiente paso consiste en asignar 2 area para las diferentes superficies de control y

ei resio e 3ercmodaeId (aas. 'usedje. =3I1STuZacor. ren e atemzaye y suenciador),
para después tratar de incorporar la estructura sin modificar la forma aerodinamica
cansiderabtemente

T2a GErCR.Gaa g

Ahora se Jdefing &1 a

{a configuracion de cota en "1
Cabe mencionar tambign. que para todo 10 antenor. se han considerado los materiales a

utilizar y la estimacion de su costo




CAPITULO 1

SELECCION DEL PERFIL. AERODINAMICO PARA EL ALA.

1.1 Introduccion

Desde principios del siglo vemnte ios metodos de la hidrodinamica clasica se han aplicado
para et analisis de los perfiles aerodinamicos. siendo posibie predecir matemadticamente
las caracteristicas de sustentacion de ciertas formas de perfiles, aunque cada forma
requiere de un tratamiento matematico, gque dada su complejidad no representa la
manera optima para conocer las caracteristicas de un perfil, por lo que se desarrollan
metodos expernmentales gutados por la teoria para determinar las caracteristicas de
perfiles con formas arbitranas

Las muitiptes tareas que desempafnan |as seronaves, !levaron al desamrollo de vanas
familias de perfiles, acordes a las caracteristicas que Jdesempenan y que Jicten su
disefo. Los cambios en las vanables geometncas, afectan ias caracterisncas
aerodinamicas, como la sustentacion, arrastre y momento que se encuentran en funcion
del angulo de ataque. Por otro lado. para obtener una relacion alta de peso/area. se

requiere del diseio de un perfil aercdinamico con un ceeficienta de sustentac:on grande.

1.2 Caracteristicas del perfil aerodinamico.

Las caractensucas gue descnpben un pemi as pocemcs considerar £n dos; las
geometricas, y los parametros fisicos asociados a esa geometria ai circular una comente
de fluido.

Las consiantes geometrncas gue descnbean un perdid convancional. son .as

Julentes
Borde de atague, borde cde salida. linea de curvatura promedio, cuerda, curvatura
maximo z. de la cuerda a la linea de curvatura promedioc, distancia del borde de atague
al punto de curvatura maximo x., espesor maximo del perfil tn.. ¥ su distancia ail borde de
ataque, radio de curvatura del borde de atague r,, y el angulo entre la superficie supernor
v la inferior en el borde de satida. (Fig.1. 1



~ FPuscwa cuvolveme

importantes de un pertil

£l borde de ataque (B.A.) es el punto que entra pnmero en contacto con la corriente
imperturbada U- | por o que divide el flujo. al estar formado por la interseccién de la
curva supenor y la infenor se caractenza por tenar un radio de curvatura que se formma
entre éstas dos superficies. y descnben una sola curva. Agqui se forma un punto de

estancamiento. el cual conade con un extremo de la cuerda del perfili o tongitud

caracteristica, esta se fraza hasta el oto extrtemo del pertil .en la interseccion de las
curvas o el borde de saiiga.

El angulo entre la comente no perturbada vy la cuerda se denomina angulo de atague a.

Cuando la cuerda cel periil se encuentra paraieia a las lineas de cornente. el angulo de

ataque es cero. mcrementando su valor conforme rotamos la cuerda del perfil. £1
incremento sera positivo SI se gira en sentido g2 tas manecitlas del relo), y negauvo en

sentido opuesto

La sustentacion L. &f arrastre D y el momento M varian con este angulo, asi como ei
coeficiente de momento ¢q

En perfiles simetncos cuando =) anguio de ataque as cero la sustantacion es nula v solo
se incrementa al modificar la geometria, 2s0 2s,. camb@ande 21 anguio de ataque del
perfil o agregando dispositivos Que artucuian 5 despiazan 2l bords de atacue o el de
salida. cambiando asi su simewria ¥ por tamo sus caracteristicas aerodinamicas

A diferencia de ios perfiles simemrcos, 19s N0 simetricos prasentan curnvaturas cuyo
espeje hacia cualgurer '2co ¢e 1a Suerda romee 1a congicion < 3imatna. por o tanto las

curvas que lo forman henen ecuaciones distintas. Los perfiles no simeatrncos presentan

sustentacidén con angulo de ataque cero cdependiendo de su curvatura promedio ya sea
grande o pegqueia. teniendo incluso sustentacion a angulos de ataque negatives si la

curvaturag es posiiva. Se define la linea de cero sustentacion, a la linea que se traza
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desde el borde de salida en direccion parateia al angulo de ataque de cero sustentacion
(donde el coeficiente de sustentacion vale cero). (Fig. 1.2).

Fig. 1.2 Onentacion da cero sustentacion

El problema fundamental en la teoria de perfiles consiste en determinar 1a circutacion
total como funcion de la forma del perfil y el angulo de atacue (a) de la corrients
incidente. LLa circulacion se define como [a integral de linea del producto Veds tomada a

fa largo de una curva cerrada que encierra el angen. as aec.r
l‘=_‘lh-ds, s1 =0 hay sustentacion y si t'-0 no hay sustentacion

La integral de linea de una funcion airededor de vna curva cerrada. se llama: crculacion
de la funcion alrededor de ta curva cerrada

Para este efecto pueden existir infirudad de scluciones, cada una de ellas
comrespondientes a un valor de circutacisn, pero sclo una simuia debidamente al flujo
real alrededor de un perfl, como gemplo se Mmuestran tres «soluciones» para la comente
alrededor de un perfil gue son Mmatematicamente aceptables con vaiores pequenos (&),

grandes (b), y mecics ¢ 2 1A rculacion ol (Fig. 1.3). £ @st2 caso a2 solucion

comrecta es la (¢) donde los flujos supenor e inferior se encuentran y abardonan ef borde
eramente recondeado. alli habra un

de salida suavemente. Si 2i borde de salida es !
punto de remanso. Si ef borgde de salida @s agudo. como en ia maycrnia de los perfies
jas velocidades del fluido en fas superficies supernor 2 infenor son iguaies al abandonar

2t perfil.



{3 (2

Fig. 1.3. La conaicion ce <ufa sumuia Ce 1orm 20rco1aaa e lujo alredecor Je un perfil

{3) CIrouiacion menor de 1a Necesana, A cunio OO remanso postenor 25ta en 1a superfiicie superor;

(D) circuiacton excestva. al punto de 1eMmanso SOSIEnor 25ia €N ia Supenicie INterof, (8) ciIrculacion correcia

Qque representa la CoONQICIaN S XULA, WMDICH AU 1A Cermente abENGONa el SOFde O Sanda suavemente
Este razonamento fisico proporciona el valor apropiado de la circulacion y se atnbuye
generaimente a W .M.Kutta. de ahi el ncmbre de conaicion de Kutta. Esto es imponrtante
ya que todas las i2ornas Jde cerfiles uuhizan la condicion we Kutta, gue cencuerda con 1os
expenmentos y que es mpoante tomar €N cuema para la manufactura aei ala. Para
encontrar el vaior apropiado de Sirculacion que sausfaga !a conaicion g2 Kutta se utldiza

la teona de la hoja ce vwotices gue se exclica bravements a contnuacién

1. 3 Teoria ce ia hoja de vortices

En la teoria de perfiles ulilizando ta noja ae voruces. &l perfil es reemplazaco por una
linea de curvatura promedio y ef patron de flujo es representado por una serne de vortices
superpuestos a esta linea. ajustando su fuerza se convierte en una linea de comiente del

flujo. Ei patron cde velccidad sntcrces. se compone ce una cornente uniforme mas el
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campo inducido por los vortices, y por estar a la largo de toda ia linea de curvatura se le
denomina hoja de vortices.

Aparentemente la circuiacion airededor de la hoja de vortices s simplemente la fuerza
total de la hoja, sin embargo. tiene que encontrarse una fuerza adecuada de los vortices
para transformar dicha hoja en una linea de cornente de flujo. asi el campo inducido por
la hoja es combinado con una comente uniforme. La crrcuiacion alrededor dei cuerpo es
regida por ia condicion de Kutta. |lo cual significa que no puede haber discontinuidad de
velocidades en el borde ge salida. En términos de ia distribucion de -.onices a lo largo de
ia linea de curvatura promedio. la condicidn de Kutta fila la magnitud de la vorticidad en
el borde de salida en cero. Es asi, como la condicion de Kutta elimuna la arficultad de una
velocidad infinita en el borde de salida de la hoja de vortices, £En resumen, se puedce
decir que la resultante de la comiente umiforme y el campo inducido por {a hoja de
e imoracionahdad v “i=2nz ur valor en el infinto igal a la

vortices satisfoce la continuig
c so combing con fa curmente

~emente uniferme. Una y soic wuna distnoucion de  oruc
uniforma para hacer 'a hoja ae vortices una linea de comente

La magnitud total de Ia hoja se fija por la condicion de Kutta:
(TEY=0 ™
TE : Borde de salida.

Para encontrar |la resultante ce ja comente uniferme y la velocidad inducida por ia hoja
de vortices paralela a la hoja. los componentes normales de la comente uniforme y de la
veiocidad inducida deben sumar cero

La componente de velocidad inducida por t0s vortices 2s la siguiente:

La componente ae la cormmente imperturbada normal a la lirea de curvatura promedio

esta dada por :

3




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

de curvatura promedio y los vortices como una linea de cormente,
VitV . =0 (4)

La condicion de frontera det perfil correspondiente a la ecuacion 4 queda como :

)

Esta ecuacion representa ia condicion de flujo normal cero a la linea de curvatura
promecdtio. La condicion se aplica con referencia at 2je x.
Esta técnica se conoce como fa aproximacion ael aia ptana y es usada en la teoria dei

ata finita y en el desarrolio de ia teoria para el ala supersonica.

1.4 Propiedades del perfil simetrico.
La aistnbucion gue sausface ias ecuaciones 1 y 5 se encontraran primeramente para et
caso en que dz dx=0. Este correspcenae at d=2 un perfil simetnco en donde la cuerda o

linea de cuerda y la linea de curvatura promedio son coincidentes. Es conveniente

cambiar las coordenadqas dejanco gque

o b = cosehy &)
donde ¢ es ia cuerda del perfil. U as la vanable independiente y ty corresponde a Xo. L.as
condiciones & satsfacersondelaec. 1y 3.

) =0
osendd e . {7y
—————— = | ¢

" cosé? —coséd,

La distribucion v que satisface las ecuaciones antenores es,
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t.as propiedades fisicas mas importantes asociadas al perfil son:
sustentacion C,, coeficiente de arrastre Cp,

coeficiente de
coeficiente de momente Cmn. cettro
aerodinamico AC., y centro de presiones CP, tomadas como funcidon del anguio de
ataque o.

Una forma para determinar 1a sustentacion en perfiles simeincos es a parir del

coeficiente adimensional ae presion 3e ias superficies supenor e nfenor. L.a sustentaciéon
es la integral de !a Jdiferencia de presiones extendida a toda la longiud del perfil, y
debido a que la sustentacton es 3 2quivalente de un sistema de cargas de presion aue
actaan sobre el cerfil, onginan un Momento (Que Jda lugar al cabeceo que puede ser
anutlado por el estabilizadon, 21 cua! 2s 1@ integral de 10s 'nerementos da prasion por

la distancia, 2 lo large de todo e perfil defimiede una nueva varaonle ta cual 2s et
coeficiente de momento. De esta forma determinamoas el inomento del pervil.

Lo anterior se ilustra a continuacicn:

ta sustentacian par umidad de area para un clerno punto esta daca por:

Ap = ol

De ia ec.5 en términos de x. 7~ queda.

Sos ey
E! probtema principal de la teoria de perfiles es entorices encontrar una distnbucion

gama que satisfaga la condicion de Kutta. En textcs avanzadcs se dan los detalles del
calculo. (Ref. 1) .

De aqui, que ia sustentacien por unidad de cuerda es

I

L= IApdx = pl~, j

que sustituyendo v y haciendo un cambio de variable. se tiene.



T i+cos® ¢
L= pl’ J2af, — T sel
Y= 'T!- el cent = sen /8

"

Se obtiene un parametro adimensional dividiendo L entre la presion dinamica por Ia

cuerda, éste es el coeficiente de sustentacidn de la seccién defirmdo como:

Evaluando la integral y simplificando se llega a:

= laa

e

Este resultado se aplica solo a perfiles simetricos y el meétodo ulilizado

teoria de perfiles cdeigyados. es decr ei coericieinte de sustentacion

simeéticos
ataque es
respecto at borae de ataque del perfil se obtiene por

Vs e Nl

o)

se denomina

para perviles

es directamente groporcional al angulc de ataque. Asi. cuando el anguio de

cero, el coeficiente de sustentacion es cero. El momento de la sustentacion

El momento de encabritamiento se toma como positivo en el senudo de las manecilias

(Fig 1.4). Se define el coeficiente de momento de ia seccidbn ComMo Chpue= Mie 7 Q..

lo que el valor del coeficiente de momento saccicnai es.

o, en términos dej coeficients de sustentacion,

*, por




e :
g == (10)

El centro de presion (CP) de una fuerza se define como el punto dénde el momento
vale cero, si consideramos la sustentacion concentrada en ese punto. su momento

balancearia el momento de encabritado que se crea en el borde de ataque M.
Entonces,

M + L Xcp = O

Yy usanco las ecuaciones 9 y 10 tenemos que,

para cualquier angulo de ataque.

Las caracteristicas de sustentacion se han determinado por compieto, resumiendo para
el perfil simetnico:

1. El coeficiente de sustentacidn de ta seccion es directamente proporcional al angulo de
ataque geometnco y es igual a cero cuando el angulo de ataque es cero.

2. La penaiente de ia sustentacion mp s igual a 2=

3. Bl centro de presion se encuentra a un cuarto de la cuerda para todos los valores del
coeeficiente de sustentacion

1.5 Distribucion de vorticidad para el perfil con curvatura.

£l método para detenminar !as prociedadses ce un cenit con curvatura es esencialtmente
2 mismo que ef de perfiles simetrnices Sin embargo. dichas preoiedades dependen de la
forma de fa tinea de curvatura premedio, por o gue. 165 calculos son Mmas comple|os. Las
prepiecaces de les

erfiles Zon curvat ra mnciu

yen

s ael cerfit aIMSeincd como un Caso
especial. Ctra ves e problema cenwual es encontrar ia disinbuciaon 1 que swusfaga .as
ecuaciones 1y 4.

i cartio mas imcertante cue

e raaliza consiste 2n reescribir las ecuaciones 1 y 4
usando \a transformacion -
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1
x=—c(l-cos@)

Las ecs. 1 y 4 quedan

Lm(r)=0
| [ rsenedd . Cuaz an
cos@ — cosd, LY Tkl

La distribucion v que satisface la Ec.5 se representan como la suma de dos pares; una
parte nvolucra ia forma de la linea de curvatura promedio y el anguio de ataqgue, y tiene
la forma de la distribucion gamma para el perfil geometrnco comao en la Ec.8. Esta parte
s€ escnbe como.

ey 1 ~cosé?
T sendd

Ap =a cuando el perfil es simetrico. esto es cuando, dz'dx = 0. La otra parte de la

distnibucion 7 depende scio de la farma ae la linea de curvatura promedio. esta parte se
expresa como una sene de fourier, y tiene la forma,

que representa la contnbucion de la curvatura,

Entonces la distribucion - total es 1a suma e las ¢os panas por lo cual,

S senne (12

Cuando &=u, =) Sara 1STss
11

icras zte ios coeficenigs: 2nicnces se satisface la Zc.

Para encontrar los valores de Ap ¥ A, gue hacen que la Ec.12 satisfaga la Ec.11.

sust




1 = A,(1+cos&) | [r<= A, senn&send (=
;r"; cos@ — cos &, 6+,—r'£ < cosd —cosd, P = _kabc/o a3

Después de realizar las integrales y arreglando términos, la £q.13 queda,

& = Ay) + 2 A, cosn@

o
oy

4

satisfacer a la ecuacion 14, si la Eq.12 representa la

Los coeficientes Ag y A, deben
linea de curvatura

distribucién y que satisface la condicion de flujo paralelo a la
promedio.
Los valores Ao ¥y A, se escriben directarmente como,

vz L
A4, = —J) T cosacidd

Tk (15) y (1)

Las Ecs. 12, 15 y 16 determinan la distribucién » del perfil con curvatura en términos del
angulo de ataque y la forma del perfil. Para curvatura cero Ag = a ¥y A, = 0, La Eq.12

quedan :
R 1 - cos&

senf?

Propiedades del perfil asimeétrico (CURVATURA)
La sustentacion y el coeficiente de momento para el perfil con curvatura se encuentran

de ia misma manera que &l del parfil simetrico.
! Jﬂ ”
. = e -
“ =L oY

1
o, =

me e Farte
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dénde ap es igual a pV.y. gamma es igual a la distribucion de vortices para el perfil con
curvatura £q.12.

Cespués de evaluar tas integrales, la sustentacion y el coeficiente de momento cuedan

o=t et -

7

Z1 cetre de 7res dn 30 leTouza detras del horde de pragquz v se ersuentra, dividiendo of
MoMento respecio ae Dorae ae aadte y .3 susi2ntacon:

18)

De la ecuacion 18, se puede ver gue A, ¥y Az son independientes del angulo de ataqua.
Dependen solo de la forma de la linea de curvatura promedio. £n 1a Eg.18 vemos como
el centro de presion vana conforme e! coeficiente de sustentacion varie. La linea de
accicn de la sustentacion asi como su magnitud, cambiara para cada angulo de ataque.
e ckservyade la E2 17 cue si el sisterma de carga se trasiada a un punto detras det
borde de ataque a una distanciaigual al 25 porciento de ia cuerda. 2| coeficiente ce
momento en este punto sera independiente del angulo de ataque

Se muestra en ia Fig. 1.3 sistemas de carga equivalente para las ires localidades,

el
borde de ataque (L.E.), el centro aerodinamico. y el centro de presion. Notese gue el
—om=zmiz 2 u- suznic de2 'z cuerda es decendiente scolo de '2 geometria de la seccién v
(2} Mesr = O, pero la localizacion de CP = M= L puede cambiar entre == segun cambie la

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

(ca) y el centro de presicn (cp).

E! sistema de cargas se fornma comunmente por una fuerza de sustentaciéon resultante y
un Momento constante actuando a un punto atras de! borde de ataque situado a 1/4 de
la cuerda. E! punto respecto al cual. el coeficiente de momento es independiente de el
angulo de ataque se illama el centro aerodinamico de !a seccion y 2| coeficiente de
momento respecto al centro aerodinamico se e da el simbolo Cmas

Ya que el momento es constante para todos los angulos de atague, incluyendo el angulo

de ataque que da cero sustentacion, es tlambién llamado momento de cero-

sustentacion. Un momento en ausencia de una fuerza resuitante es un cople, el
momento de cero-sustentacion o coeficiente de momento es entonces, un cople.

£l coeficiente de momento respecto al centro aerodinamico es dado por la Eqg.18.

Sustituyendo los valores A, y A; provenientes de la Eq.16. €l Cmac @5,

(cas 26 - cose?lded
270

Reemplazando los coeficientes Aq ¥y A,

de la Eq.15 y 16 el coeficiente de sustentacion
es,

%(cost) — 1de 20y

E! coeficiente de sustentacion varia lineaimente con el angulo de ataque, la pendiente de

1a curva de sustentacion me = 2x. El coeficiente, no es cero cuando e! angulo de ataque
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es cero, como o es para el perfil simetrico. El valor del angulo de atagque con el que se
tiene cero sustentacion es:

cost? — 1)

La linea de cero sustentacion. es paralela a ias lineas de cornentg y es trazada desde &l
borde de salida, como vemos el vaior de la sustentacion en perfiles con curvatura
POsitivo, aun en angulos de ataque negativos tiene un valor mayoer a cero,

Podemos enlistar las siguientes conclusiones:

(a) mo=2x

(b) Perfiles con curvatura positivo presentan sustentacion aun en angulos de ataque
negativo.

(c) El centro aerodinamico =2sta a ¢ 4 detras de! borde de ataque. como en el perfil
simetnco.

(d) Crae = Cmos

(e) £n perfiles simetncos el centro de presion y e Cenro aercainamico comncden a s de
la cuerda. en asimetncos. coinciden para un cierto anguio de atague. pero al cambiar
éste el centro de presion se gespiaza

(f) z es una =ecuacion gue descnbe la linea de curvatura promedic del perfil. que es
generaimente para perfiles asimetncos una curva. Los coeficientes A, represeritan
variables que satsfacen una funcion ce distnbucian conocida cemo gamma (7)., que
satisface !a condicidn de Kuna (fluic paratele 2 'z finea d2 curvatura oromedioy para 'a
circulacion.

(g) Estc es importante ya que se puede conocer !a umicacion del centro de prestones
(CP) y conocer el rango dande se mueve.

La teoria antenor resume el comporiamianto de la seccion o perfil qua forman un aia.
Esta téoria es valida para flujos incemprasibles (Ma - 0.2) v cuando o) 2m esta en
posiciones en las que no entra en perdida: es decir. cuando el anguio de ataque es o
suficientemente pequefio y permite que la capa limite permanezca adhenda al cuerpo y
se satisface la condicion de Kutta.
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1.6 Criterio para la seleccién dei perfil.

Como caracteristicas para !'a seleccion dei perfil. dadas las condiciones de disefo, se
consideran las siguientes:

a) Un perfil que presente un coeficiente de sustentacion aita y

b) Trabaje en numeros de Reynoids de un orden ge magnitud de 10”

Estos dos aspectos son dificies de encontrar juntos regularmente, ya que los existentes
estan disefados para aeromodeios mucho mas grandes. por lo que los numeros de
Reynolds en que trabajan son del orden da 10%y 10°

Sin embargo. se encuentra una farmilia de perfilas de carga. compuesta de 5 perfiles de
alta sustentacion. en el libro detl autor Eppler (Ref. ) De estos el perfil Eppler 423
aungue no trabaja exactamente en ¢l Musmo numero de Reynolds (2.5 X 10%) trabaja
muy cercano., €n 2l mismo orden d2 magritud 10% Para saber de atguna manera el

comportamento de aste perfil en {as condiciones a 1as cuales va a trabagjar. se utiliza un

paquete ge amnamica ae flulaos computacional (CFD), iamaago PHOENICS que apcona
datos para predecir su componamiento de manera aproximada. lo cual nos permite
rectificar su seleccion. ya gue ios resultagos que arroia muestran un comportamiento
cercano a sus curvas teoricas. pag 152 Repone)

Esto nos confirma que trabaja en fcs rangos de velocidad que tenemos. la cual debido al

motor fijado por el diseno. @s muy baja, en rejacién con {n de aercmodeios de pasajeros.

Esta magniiud. ia velocidad. se ve reflgjaca prncicalimenta en el numero de Reynolds.

que es dande manegjamos la consecuencia de la veloadad en et perfil. Aunque

w 3

ciernamente el numero da Reynolds mvolucra tambien otras tres vanables. que son la

suitage final. En

ronnan &

i3 asso

densidac, ongituc sarac

aste caso 1@ longnud caracteristica agauier N ta wvelocidad. un paeel imporante.
J8 gque se nhene ambien restriccion 2n 21 area. [0 cuazl imita nuesre rango 2n 2sta
variaple. Podemos decir entonces Que las vanabies que determinan nuestro expenmento
son la velocidad y ia longitud caractenstica ya Ggue scn ias umcas que pocemos cambar,

re 3UMosfenco. se encuenran

aemdo a que la densigag v vscosicad. en =si2 CEso Sal
para efecto practice constantes.

Las vanabtes que se ntrodujeron n la sumulacion numeanca dal gerrl son las siguientes:
Longitud caracteristica o cuerda del perfil, veiocidad relativa del perfil @n contra del arre o
velocidad de 1a comiente impeaniurbada. densidad y viscosidad dal aire. angulo de atague

dal oerfil respecto a fas lineas da cornanta
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fimite formulada por Ludwig Prandt en 1904), y el segundo ocurre como consecuencia
de éste. =1 desprendimiento de la capa !imite forma una estela amplia y puisatoria,
ocasionando et desprendirento de la comente pnncipal gue se deflecta por causa de la
estela. esto es. especialmente \mportante en cuerpos romos, doénde ia interaccion entre
ia capa limite y la distnbucion de prasiones de la comente extenor no es despreciable

Para cuerpos @&sbeltos como placas o laminas delgadas que sean paraletos s 1a comente

incidente. constituye una excelente aproximacion considerar despreciable la interaccion

entre ia capa limite y lta comente extenor. (Ref. 43

La tecria de la capa limite pueae predecir el punto de desprencimiento. pero No permite
estimar otra propiedad fundamental, refacionada intmamente con estos fenomenos,
llamacda presion. M siQuiera ce manera aproximada en las zonas desprendidas. La
diferencia entre ias presiones aitas en la region rontat de remanso y las naas presiones
en la region posteriar detl cuerpo donde la cormente se desprende. da lugar a una

CONWIDLCION & ia resisiencia

El flujo laminar 2s muy vuinerable a los gradientas adverscs 2 {a pane postanor det
cuerpo. la capa iimite laminar se desprende mas rapide Gue '3 turoulenta dando lugar 3
una gran resistencia. mentras que en el Caso wrbuilnic se separa desbuwss, lo gue
provoca una resistencia menor.

Debido a que el perTfil campia su posSICION respacio d las lineas ge comente podemos ver

gque sg raia de un cus

imeRILra imponriante. Considaramos anicnces. segun 2

criteno amenor, que ocurre 2| desprendimienio Jde la capa limite v por lo tanto de ia

cormente. 1o cual se refleia =n un ncremento 2n la resistencia. Tue =2s una fuerta que

ida 2jerce score @2l nende 3 2 2 ura cerdida de

canudad de movimiento y cepe vencersa de zlquna manera s queremos gue 2l cuerpo

avance aguas armea 2n la comante Que con la cinta 3dhenda a una
distancia adecuada. se pretence asegurar detiberadamentie una capa limite lurdwienta y

retaragar 2| desprenaimento de <sia y reducir ja resistencia Gue presena ot periil a ia

comente. necsSsitando una Mmencr

cnngac e onergia ipClenciz) oara Vencsr es
resistencia. logrando una mayvor velocidad de despegue due mncramenia ia sustentacicn.
permitiénaonos cargar mayor 0eso.

A angulos de ataque mayores gue 2! angulo de ataque Maximo o qa,. . Hamaco angulo de

para de la sucericie

entraaa en perdida. 2l flujc se xtEner y a2 forman largos voruces

se
imgrrmitentements,. desorena@ndcsa2, 3 2s510s angule 2staples y



hay un dramatico decremento en sustentacion acompanado por un incremento en el
arrastre y cambios de momento en el perfil, por ia distribucion ae presion alterada, lc que
ocasiona que 2l perfil deje de sustentar.

Este rango del angulo de ataque es distinto para cada perfil, segun su geometria. en el
caso de perfiles con aito coeficilente de sustentacion. el angulo de atagque maximo que
corresponde al mayor valor del coeficiente de sustentacion, es generalmente pequeno.
El Eppler 423 tiene un amaxr=9° que en refacion con perfiles de menor curvatura. cuyos
angulos de ataque son de hasta ama.=16°, es amesgado ya que deja un margen de error
pequeno para el piloto, sobre todo en el despegue.

Las curvas tedricas de coeficiente de sustentacion vs angulo de ataque del perfil E423
se rmuestran en ia Fig. 1.7

Eeie]
E [ I ol c—

Re = 5107
S

3

vl |
».

sl

]

Fig. 1.7. Curvas tecncas @8 C vs. Cay C. vs. a

Mencionaremos por ultimo que un dispositivo para aumentar la sustentacion es el aleren
interior, el cual, es la deflexidn de una parte de la cuerda en el borde de salida, esto es
debido a que como se ve en la £q. 34 el termino (cosO - 1) se elimina en el borde de
ataque (L.E.), donde 0 = 0 y aicanza su maximo en el borde de salida (T.E.), donde 08=x.
Entonces la porcion de la linea de curvatura promedio en la vecindad del borde de salida

tiene una fuerte influencia en e! valor del angulo de ataque de cero sustentacion. Es en
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éste hecho que ei aleréon como un dispasitivo de controi tateral y el aleron interior como
un dispositivo que eleva la sustentacion sea usado entonces ComMo un mecanismo de
alta sustentacion. En éste trabajo se hace uso del aleron intenor tanto para la direccién
lateral, como para el aumento de la sustentacion, {0 que se conoce como alerdn internor,
s5u caiculo se expone en et capitulo 3.
. Otro efecto imponante del aleron interior es que aparne de incrementar el coeficiente ce
. sustentacién, incrementa también el angulo de maxima sustentacion
La teoria que se presenta agqu: es i metodo analitico basico de la teoria de perfiles, el
cual es compiejo v puede resulitar tedioso. sin embargo proporciona la mejor manera dae
entender los fenomenocs que goblerman |a interaccion entre ios perfiles y la cormente de
fluido y sienta las bases para aiscutir soiuciones Mmas compigas pero mas sencillas da
abordar como son las solucicnes numeéncas. (Ref. 1 y 5) que se adaptan facimente ai
uso en computadoras y supera muchas limtaciones de! metodo analitico. algunas de
ellas son el metedo de paneles o la vanable comple;a.
Et siguiente capitulo tratar2 de el ala finita la cual se analiza en un plano tndimensional,

ya que el presente capitulo supone un perfil de espesor infinitd. aungue analizado
reaimente en el plano X-Y.



CAPITULO 2

FLUJO INCOMPRESIBLE EN EL ALA FINITA

2.1 Introduccion.

Las caracteristicas aerodinamcas de un perfil en flujo subsdnico son las que se
describieron en el capitulo antenor, el perfil se analizé en el plano o en dos dimensiones,
diremos para idealizarlo y poderio comparar con aguel en tres dimensiones, que su
longitud en direccion perpendicuiar al pape! era infinita, es decir, de envergadura infinita.
Es aqui. donde se halla la mayor diferencia al hacer la comparacion con el perfil que
tiene una longitud finita o ata de envergadura fimta.

Ya que la envergadura del pertil se considera infinita los efectos que se presentan en
una aila de longitud fimta no se podian hacer notar, pues su comportamienta es la forma
basica o elemental del fenomeno y no se maniflestan efectos asociados a su forma fimta.
La sustentacion producida por la diferencia de presiones entre las superficies supenor e
inferior detl ala. que ocasionan la circulacion, no cambian a lo targo de la envergadura
infinita. Para un ala de envergadura finita, la region de aita presion abajo del ata trata de
subir por las puntas del ala a la regidon de baja presidn que se sncuentra amba del ala.
Como consecuencia a la tendencia de las presiones que actian en {a superficie infenor
cerca de las puntas de igualar a las presiones de la superfice supenor, entonces la
sustentacion por unidad de envergadura se reduce a cero hacia las puntas.

Se muestra un diagrama de l!a distribucion de cargas de sustentacion Fig. 2.1, que
representa el efecto de las regiones de baja presion al tratar de igualar a las de aita.

Presion relatis amene menor
en la superlice supenorn

Vortcee en
Ia punta

Presion refativiumente mavor
en fa superticic intenor

Fig. 2.1. Oiferencia de presicnes vista desde ef borde ca salida.

En la Fig. 2.2a, hay una variacion en la diferencia de prasiones a lo largo de ia cuerda

entre la superficie inferior y superior. La fuerza de sustentacion resultante que actiua en
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ta seccion, se obtiene integrando la distribucion de presiones a lo largo de la cuerda. En
la Fig. 2.2b, hay una variacion de la sustentacion a lo largo de la envergadura. Esta es

Datnbuscn e presion

2 1u3 dacwo oo b cuseran

CHITETC L €T30 14 BT
perlepanr e

Fluss crlativo ,
deawe i

(a)
T Susenaton resultanie
] en una scccion
s e
®)
Fig. 2.2, Di de carga aer ; para un aia r o on flujo - (a) Di de

presion a jo targo de ia cueraa en diferentes secciones. (B} distnbucion a io largo Se ia anvargadura.

resultado de la vanacion de presion a lo largo del ala. el aire an la superficie superior
fluye hacia adentro, desde ias puntas hacia el centro det ata, y el aire en ia superficie
inferior fluye hacia afuera. desde el centro hacia las puntas detl ala.

E! flujo resultante alrededor del ala es tridimensional, teniendo componentes de la

velocidad tanto a lo largo de la cuerda. como a lo largo de la envergadurs.
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Cuando los fluyjos de la superficie superior e inferior se unen en el borde de salida, ia
diferencia en tas componentes de velocidad a lo largo del ala causa que el aire se enrolle
en forma de vortices. a lo large de ia cormiente aguas abajo. distnbuyendose también a lo
largo de la envergadura.
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Fig. 2.3. Generacion de jos vortices de sahda debide a ia 51 de su. 5n a io largo de ia
envergadura.

Estos pegquefios vortices se enrofilan a su ver en dos grandes vortces gue tratan de
abordar la superficie superior por las puntas del ala (Fig. 2.3). En éste punto se hacen
dos suposiciones importantes en la teoria de vortices: (1) Se asume gue ios vortices
generados , que son de espesor finto, son reemplazados por una superficie deigada de
discortinuidad, llamada la hoja Jde vortices de salida y, (2) La hoja de vortices de salida

permanece plana conforme s& extiende aguas abajo cei ala.



Con el desarrolio de la teoria se ha visto que estas suposiciones son valiaas y suficientes
para la prediccion de ias fuerzas y momentos en alas de envergadura finita.

Una aspecto importante en el campo tridimensional del flujo airededor del ata es la

variacion de la fuerza de sustentacion a io largo de ia envergadura. {a cual es a su vez
resultado de la variacion tambien a lo iarge de |la cuerda que se opiuvo Integrando las
diferencias de presion del perfil. entonces la sustentacion resuitante es .una fuerza que
actua a un cuano de la cuerda y que tendra una distribucion parabclica a lo largo del ala,
esto es, que habiendo una fuerza de sustentacion en cada seccion cel ala due se
relaciona con fa magnitud de la circulacion especifica para cada seccion, habra una

vanacion de circuiacion a (o targo dei ala. teniendo gue en las puntas la circuiacion sera
cero y en el centro maxima

2.2 Sistema de Vértices

Al igual gue en ia teoria de perfiles 3& pusca un sisi@ma de vortuces que representa ai
comportamiento del flujo alrededor del perfil. 1a solucion para el ala finita es similar. Se
trata de buscar un sistema que imparta al aire alrededor del ala un movimento similar a
aquel producido por |a sustentacion del aia.

Entonces una distnbucion adecuada de vortces representara a el ala solida en todos sus

aspectos excepto en el espesor £l sistema de vortices consiste de tres sistemas:

1.El sistema de voruces ligados
2.El sistema de vortices de salda
3.El vortice ‘iniciai”

£l sistema de vortices ligados es una linea que representara la vanacion de la

sustentacion en =l ala.
1 vortice mniciai esta asociago al cambio de crculacion instantanea al incidir ia comente
en el periil. (cambia por lo tanto la magmitud de la sustentacion )

La representacion del ala por un sistema de vortices ligados no se interpretara

rigurosamente como un modelo de flujo. La idea es establecer la relacion entre:

1. L.a distribucion de carga de sustentacion para el ala (que depende de la geometria
del ala y las caracteristicas aerodinamicas de su perfil)

2.El sisterna de vértices de saiida




Alas no flechadas

Si el ala no es flechada y tiene una relacion de aspecto mayor 2 4.0, se puede
representar la distribucion de sustentacidon a lo largo del ala por un solo sistema de
vortices ligados, (tiene el g normal al plano de simetria y pasa a traves del centro
aerodinamico de la superficie sustentadora) situados a un cuarto de la cuerda. El vortice
tendra una circulacion I cuya magnitud vana a o largo de fa envergadura. (es funcidn de
y). El teorema del vortice de Helmholtz establece que una linea de vortice no puede
acabar enn e/ campo del fluido. Entonces no acabaran en el ala pero si daran vuelita en
sus extremos para formar asi el sistema de vorices ge sahea

t.a magnitud de los vortices ligadcs cambia a lo largo de ta ernvergadura para representar

el cambio en sustent2cidon. pero como 1o pueden cortarse. los | Artices que presentan
igual magnitud al cambio d2 crcutacion abandonan la linea de vortices igauos, en

direccion perpenaicuiar a esia. rig. 2.4
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Fig. 4. Sistema da vérrizes oo saida

Aqui se cobserva, que si la fuerza de los vartices ligados decrece un diferencial de
circulacion AN en un segmentc de la envergadura Ay , un vortice de salida de magnitud
Al se desprende en direccion perpendicuiar x. Asi, dan vuelta hacia atras en cada punta
de la linea de vortices ligados y el par de vortices de salida en congiciones de vuelo

permanente se extiende hasta &l infinito
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El sistema de vortices para e! ala finita, se compone practicamente de un sistema de
vortices ligados y un sistema de vortices de salida.

La Fig. 4 se observa un sistema de vortces tndimensional. el cual se denomina en
conjunto vortice de herradura cuadrada

Vortices de salida y velocidad inducida hacia abajo (DOWNWASH)
Si T(y) es 1a circulacion a lo largo del eje y (coordenada de la envergadura), un vortice

semi-infimto de magnitud Al se arrastra desde el segmento Ay (Fig. 2.5), la magnitud del
vortice de salida sera.
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Fig. 2. 5. (3eometria para el caiculo de ia veloaidad nducida en y =y

Se asume que cada seccidn del ala se comporia como s et flujo fuera \ocaimente
bidimensional. El efecto que tiene la linea de vortice de salida en el punto ddnde se une
con el vortice de frontera ; es que el vortice en y induce una velocidad en {a linea de

vortice de frontera, la cual es 1a mitad de la velocidad que inducira una tinea de vortice
de salida infinita de la misma magnitud:
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Para caicular la resuitante de velocidad inducida a lo largo de la envergadura, debido al
efecto acumulativo de los vortices, la expresion se integra respecto a y desde la punta
izquierda del ala (-s) hasta la punta derecha del ala (+s) :

[l
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La resultante de velocidad inducida en y, , tiene una direccion hacia abajo (negativa) y

su efecto es llamado derlexson hacia abajo Ce /a comente o downwash. Este es el efecto
que ocasiona la direccion negativa de la velocidad inducida “inclina” el aire imperturbado
de la comiente U, en la cercania del borde de ataque. lo que provoca que el anguio de
ataque efectivo en la linea de centro aercdinamico sea menor. Fig 2.6,

Eil anguic de ataque corregido por esta desviacieén se llama angulo de ataque de

downwash 0 anguio de ataque inducidc:

Entonces el angulo de ataque absoluto (Fig. 2.6) a, en la linea de centro aerodinamico

sera:

Ay =t — &

Ya que ia direccidn de la veiocidad resultante en el centro aerodinamico esta inclinada
hacia abajo reiativa a la direccidn de ia cormente de aire imperturbada, la sustentacion
efectiva en la seccion de interés, estara inclinada la misma cantidad. Entonces, la
sustentacion absoiuta en el ala tiene una componente de fuerza paraleia a la comiente

imperturbada. Esta fuerza tiene sentido contrario a la direccidn de avance del perfil por lo
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que es una fuerza de amastre, y es consecuencia de la sustentacion que se presenta en
el ala finita. Este arrastre es llamado arrastre de vortice ¢ arrastre inducido.

Armire anfucale B o

Sustemtasin

Sustentacion ercin . sty
Tt @ Ly dece it
erectros e flune

—_——— Cuerda del perfil

Direccién efectiva dei flujo
_— Direccién de la corriente imperturbada

Fig. 2. 6. Sl mauciao

Para un flujo subsdnico que pasa por un ala de longitud fimita, se adicionan al arrastre
por friccion y al amastre de forma. un arrastre extra debido a la sustentacion. Como
resuitado de ia velocidad inducida la sustentacion generada por el ala de envergadura
finita a un angulo gecmetnco de ataque «. €s menor que el que presenta su perfil, para
el mismo angulio de atague.
Basado en el tecrema de Kutta-Zhukovski. (@ sustentacion para aiguna seccidn del ala
es,

Ay = U T
mientras que el arrastre de vortice es,

aduy) = - p.wiy) [(y)

integrando a (o largo de la envergadura del ala, la sustentacion total sera:

y el arrastre de vortice,
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La diferencia mas importante es entonces que en el perfil bidimensional tiene una

la magnitud de la circulacion es constante a lo largo de ia

envergadura infinita,
fo que el

envergadura y la velocidad inducida (Fig. 2.7) es cero en cualquier punto, por
D, = 0. Como consecuencia del sistema de vortices de salida que presenta el ala finita,
las caracteristicas aerodinamicas se modifican significativamente de aguellas del perfil.
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Fig. 2.7.
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Como se puede observar en los esquemas. la desviacion del aire imperturbado, para una
ala de seccidon constante. es mayor en las puntas (efecto acumulativo de los vartices).
por lo que astas reducen crasticamente su capacidad de carga, va que el angulo de
ataque absoluto es muchio menor 2l geometrico.

Una solucion es ir torcienda la seccion det ala, de tal manera que en las puntas tenga
una posicion relativa al angulo de ataque absoluto mayer al gue presentaria sin torceria.
lo que compensaria el efecto del efecto de la velocidad inducida. Comunmente a la
torsion del ala, se conoce como Owvist geomernco.

Asi, si el ala tiene twist geomeétrico, tanto ef angulo de ataque como el angulo de ta

velocidad inducida sera funcion de la posicion especifica 3 lo largo de ia envergadura



2.3 Distribuciones de la circulacion a io largo del ala,

Como consecuencia de la desviacion de la corriente U .., |2 distribucidn de circulacién a lo
largo dei ala es variable y por lo tanto la sustentacion. Se supuso anteriormente que ia
distribucion de sustentacion se podia representar de forma eliptica.

Para calcular el coeficiente de sustentacion de cualquier seccion, la sustentacion de la
seccion se divide por el producto de g. (presion dinamica) y ia longitud de la cuerda en la
seccion de interes. Entonces. solo cuando el ala tiene una proyeccidon rectangular
(donde ¢ es constante), |la distribucion de! coeficiente de sustentacion a lo largo de la
envergadura es eliptico por lo tanto la sustentacion también 1o es

Para lograr una distnbucion de sustentacion eliptica hay gue utiizar entonces una
funcion de circulacian eliptica.

vy = In'V 1 -7

La velocidad inducida por 1a desviacion de la comrmente es,

donde

Ya que la carga eliptica es simétrica respecto a y, la velocidad inducida en un punto
y: = +a debe ser igual en otro y; = -a. En relacion con la ecuacion anterior, esto es cierto
solo si /= 0. Entonces para la distribucion de carga eliptica:

W = w(r) = —:":




La velocidad inducida es independiente de |la coordenada a lo largo de la envergadura.
La sustentacion total para toda el ala es:

f
L= 220 pRN A
.’.P V

Usando la transformacion y = -s cos ¢ sustituyendo e integrando la sustentacion queda

como:

L=1 p 7 T 1= cos’ ersenadd = —:v/’p,l/, r,

2N

El coeficiente de sustentacion del ala es:

=
EXY

T,

Introduciendo la transformacion queda:

_ard .’v

ya)
‘ 4y o

T 7T v
Vi-cos® gssengxdg = Y pIs

y el coeficiente de arrastre de la componente inducida es:

Acomodando la Eq.12 ia circulacion da:



Entonces,

Coy

Ya que la relacion de aspecto es:

Se nota de nuevo que el arrastre inducido es cero para un perfil bidimensional (relacion
de aspecto infinita).

Esto implica que para alas cuya relacién de aspecto sea grande (alargamiento), el
arrastre inducido disminuye. Aqui observamos entonces ja tmpornancia del AR para
disminuir el arrastre inducido o de vortices.

Los expermentos llevados a cabo en alas rectangulares y comparados con IOs
resuitados teoncos obtenidos de la distnbucion eliptica, son muy aproximados, por lo que

fa validez en la suposicion de la distnbucion eliptica, s venficada experimentalmente.
Técnica para caicular cualquier distribucidn a lo largo de la envergadura.
L= circulacion a lo large de la envergadura puede representarse por una serne senoidal

de Fourier de seno. consistente en n terminos:

M) =457, EA,, sensrg
T

Si la coordenada y se reemplaza por la coordenada ¢ :
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En ia Fig. 2.8 se presenta una grafica de la serie de Fourier. Siendo la distribucién de

sustentacion simeétrica a lo largo de |a envergadura representada en ta Fig. 2.8. simétrica,
solo se quedan los términos impares.

1
a

LN amnn ot mones

U

Fig. 2.8. Distnb ae

a la largo de la envergadura representada por

una sgne de
seno.

La fuerza de sustentacion [La sustentacion que actia en una seccidn determinada para
ta cuatl la circulacion es [T($)] se obtiene por:

H$y= p U F(py=a 0 /s> 4 senno

Para evaiuar los coeficientes A,, Az, Aj, . . ., An, 5 Necesita determinar la circulacion en

n puntos a lo largo de la envergadura. Una vez hecho esto. resuitaran n ecuaciones
lineares que pueden ser resueitas para ios A, coeficientes.

Recordando que el coeficiente de sustentacion para cualquier punto es:
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Susternacion

COI=TTT

Usando la circulacion local para determinar la sustentacion ioccal por unidad

envergadura, se abtiene:

de

Se puede evailuar tampién el coeficiente de sustentacion de cualguier seccidn usando la

correlacion lineal entre ia sustentacion y el angulo de ataque para un fiujo bidimensional.

Apoyandonos en la Fig. 2.9. para aclarar la nomenciatura se tiene:
s

E (rz — e

e

Femtenie e sustentacon
- Amenmonu 4.

e Urnteri

- Direecion del vienio de no wontscion

Comente imperturhada.

Fig. 2.9, Diferencia en la pendiento de un perfii bK ¥ uno

perfil y ala.

, nomenclature para el
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La relacion diferencial (dC.: d.). Que es la pendiente de la curva de sustentacion. sera el
simbolo a... Combinando las relaciones anternores y siendo que (.. = « - + se obuene la

relacion:

20)
U et

=07 [ () = e] =, c0o)

Para ei analisis en la ecuacidén antenor, se requieren cinco parametros. los cuales

dependen de su ubicacion en un punto (¢} a io largo de la envergadura. en los cuales se
evaluan los terminos. Los cinco parametros son: (1) {7, ta circulacion local; (2) =, el angulo
de desviacion de la corrienta U, el cual depende de la distnbucion de circulacion; (3) ¢
la longitud de la cuerda. la cual es vanable con ¢ para aias de proyeccion trapezoidal:
(4) a. el angulo de atagque gecometnco local, el cual puede vanar con « cuando el ala
tiene rotacidon geometrica: y /5) ;. 2! angulo de ataque de cero sustentacion. que varia
con ¢ cuando la seccion del perfil varia en la direccton a lo largo de la envergadura (se
conoce como rotacion aerodinamical.

Entonces:

Usando la representacion de la circulacion en serie de Fourier y la transformacion de

coordenada, queda:

Zn.-! . sennad
senng

Reescribiendo la ecuacidon 2.25,

-

I o ZHA" sen 1
ca, a—ag) =t senrg




Yaque I =asl/, ZA,, senn¢g ., la ecuacidn queda como.

8s

>~ ¢ ?ml,, sennd
Lo S 2. = — o _—
ca, =t ensg (24 ar) senitg

Finalmente, definiendo u = ca, ./ 8s, la ecuacidn pnincipat es:

ala —a,)seng = >

senpa@l wr+seng)
1a cual es conocida como ecwacion del/ monoplano. Si censiderarmos solamente

distribuciones simetricas de sustentacion. solo los términos impares de la serie

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

C(p) =357, (.

sen o ~ A, sen3d + L sendd+...)
2.4 Sustentacion en el Ala

£=J" 0.7 T = Lo 5T 5) sen ato

Usando la serie de Fourier para ()

L=4d4pU:s®

J:ZA,, senn@ sen gdg

Usando la identidad trigonomeétrica sen A sen B = = cos (A-B) - = cos (A+B), la
integracion queda,

; "
i 2671 L1, [sentn—1 n+De |
L=4PrUiS‘i-4.[%*$z_¢'_j +Z:‘4"Lsen n=D¢ sen(n+1g ]

o T2 n—1 2+ 1
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La sumatona representada por el segundo termino en el lado derecho de la ecuacion es

cero. ya que cada tenmino es cero para n = 1. Entonces finalmente la expresion integral

para encontrar la sustentacion es

s (45T WE o 07 ) T = LU o NS

o=, T e AR

Como se observa la sustentacion solo depende de la magnitud del primer coeficiente, sin
importar cuantos terminos esten presentes en la sene que describa la distribucion. Asi
mismo vemos la gran imponancia que tiene 1a relacion de aspecto en la sustentacion.

Arrastre Inducido por Vortices

77 = ~1 o wlav

ST N, sennns

=p. e dst T S04, senngssen gdp

w0 SCT
=4, 8700 _" S, senrg S A, sensnexdo
dornde

F S, senno S 4, senmats = = S

Entonces, el coeficiente de arrastre inducido por vortice es:

= AR sl

como A, = C, /(r AR),

sdlo se consideran los términos pares en la serie son considerados para la distribucion

de carga simétrica.
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Como & =z 0 ,et arrastre es munimo cuando & = (). En este caso, el unico término en la

serie que representa la distribucion de circulacion es el primero:

is=asU. A, sen ¢
el cuai es la distnbucion etpuca.
L.as curvas dadas en la literatura son para un ata de envergadura infinita, por lo que hay
que carregir sus curvas para el ata real. Una practica comun es reducir {a pendiente de |a
curva de sustentacion por un factor de 0.2, es decir, Cy sun= 0.8Cy unim -Sin embargo
existen diversos metodos con los gue se obtierne mayor exactitud por lo que usaremos
uno de &stos.
E! método que se usa para la correccidn del ala finita es la ecwacion del monoplano que
fue expuesto antenormente. Este es para una distribucion de crrcuiaciéon y sustentacion
arbitraria a fo largo de {a envergadura.
Para este efecto se desarrolic un programa lamado a/afint.c cuyo listado esta en el
apendice A.
Con este método de correccion, tambien obtenemos el coeficiente de arrastre inducido.
Las graficas de la correccidn del perfil Eppler 423 y NACAO0012 se muestran. Fig. 2.10.
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Comparando el metodo de correccion atraves de la ecuacion del monoplano y el factor
de 0.8 que se utiiza comunmente, tenemos que es muy aproximado ya que ias
pendientes se redujeron a un 0.79 del valor original, utilizando 1a cofreccidn.

€1 arrastre total esta compuesto por dos tpos prncipales de arrastre, que son el de
superficie mojada y e! amrastre inducido asociado a !a sustentacidon, un tercero que

también es imponante es el relacionado con los efectos relacionades a la

‘compresibilidad que se correlacionan en témunos dei numero de Mach y se conoce como
arrastre de onda, éste ultimo no aparece en nuestra modelo ya que es flujo
incompresibie.

De acuerdo a la Ref. 5. la mayor contnbucion es debida al arrasire inducido por la
sustentacion. el cual jJunto con el arrastre por fAccién o superficie Mmojada representan un
8595 del arrastre total para un aeromodeio tipico (Fig. 2.11). L.os otros incrementos en &l
arrastre tatal son debidos al gesprendutiento de! flujo aguas abao y otras regiones este
2s conocido como arrastre de presion, interfarencia aersdinamics entre 'as garntes del
aeromodelo, amrasire de onda por «fectos de compresibilidad cerca de condiciones de
vueno sonico, y efectas miscelangos, como  efecics ae rugosidad e
constituyen el 15% restante

infittracion,

Kugomidad
Vanos

Deonda

Arasare por

Conpreumilitad e uparfiae mogada

SArTantre T
de presion T -
Arrastre inducido Tt
Flg. 211. C B, ae los tipas de arrastre que se presantan ern un aeronave.

En flujo subsonice la prncipal contribucion es por arrastre inducido.
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2.5 Seleccién de ia forma en planta para el ala

Debido a que 1a velocidad de vuelo del aeromodelo es baja, se tiene un flujo subsonico e
incompresibie lo cual elimina posibles geometrias de flujo supersorico, como son, alas
flechadas ya sean rectangulares o trapezoidales. alas delta (tnangulares) o atas
pentagonales,. hexagonatles etc. (Fig. 2. 12)

Nos ocupa por lo tanto e caso mas sencitllo para la forma en planta del ala teniendo dos
posibles configuraciones alas rectangulares o trapezoidales.

Liscutiremos las caracteristicas de estas para hacer una eleccion. Para este efecto se
kracen las siguientes consideraciones:

« Ala 2n flujo subzomco e incomgresible

- Ventajas y desventa;as del ala cuadrada v e! ala trapezowdai
« Caracteristicas de la mecanica de fluido en ambas

e Caracteristicas de |la mecanica de solides en ambas.

« Método de manufaciura.(costo. matenales y comnlepdad)

« Conservacion de caracieristicas aerodinarmicas.

De la tecria descnia en = aia finita se cbuenen aspectos relevantes en cuanto a la forma
en planta, la retacion de aspecio AR o alargamiento cobra gran importancia ya que ante
Ia presencta de la sustentacion y del efecto de la velocidad inducida aparece et arrastre
inducido Cpg,., e cual es inversamente proporcional al atargamiento, por lo que al
aumentar este disminuye el arrastre inducido. seleccionar un AR alto es necesario para
disminuir el arrastre inducido. Por otra parte la cuerda del perfil (longitud caracteristica)
debe ser de un tamano adecuado, debido al numeroc de Reynoids apropiado para el
trabajo del perfil. Expenmentalmente se han establecido que retaciones de alargamiento
adecuadas en bajas veloccidades tienen valores de 8 a 11.

El patron de entrada en perdida de alas en funcion 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 inicia en
la seccidon de la raiz, para que los alerones tengan alta eficiencia o efectividad a

elevados angulos de ataque.
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Fig. 2.12. Patrones de entraca en perdida

(a) ala rectangular. ;.=1.0

(b} aia tracescigaa moderaca, 7

(c)aia trianguiar:.=0.0

La distribucion de sustentacion a e largo de la envergadura para un ala rectangular,
indica que el desprendimiento empieza en la raiz del ala o seccion pegada al fuseiaje,
continuando hacia afuera. Por lo tanto el patrén de perdida es favorable ya que no hay
perdida de sustentacion en las superficies de control.

ta distribucidn de sustentacicn para el ala trapezoidal se aproxima g una eliptica, como

resuitado todas las secciones del ala zlcanzan la pérdida esenciaimente a un mismo

ange
El ala trapezoidal entra en pércida mas cerca de la punta. por lo que los alerones tienen
menor efectividad

Para reducir tos patrones de entrada en pérdida se debe dar una torsion al ala,
decrementando los angulos de atague locales en {2 punta del ala y evitando que entre
en pérdida las puntas.

En cuanto a los efectos geometricos en la estructura, el ala trapezcidal reduce los

momentos flexionantes en la raiz del ala, ya que aqui es dénde se presentan los
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momentos maximos, esta es una forma de reduciflos y asi aligerar el peso de la misma.
siendo necesarioc menor refuerzo en el centro.

Asi mismo por el tipe de flujo incompresible que tenemos (Mach = 0.08) no tiene sentido
un ala flechada, ya que 25ta es usada solo cuando se presentan efectos de
compresibilidad (Mach = 0.3) pues reduce y retarda considerablemente los efectos de
arrastre, los cuales se incrementan considerablemente en un flujo plenamente
compresible (Mach = 0.5)

2.6 Propuesta de manufactura.

En resumen podemos enlistar las siguientes consideraciones:

Es insalvabie la perdida de dimensiones cel perfil respecio al perfl tedrico

La superficie final presenta defectos comoe abolladuras y raspaduras por la suavidad de
los matenates y su metoqo de aphcacion

Un punto muy importante as tambien 2! borde de satida en ! perfil, el cual en todos los
perfiles temmna con unNa raguccion aet area nasia un punlo aonae convergen las lineas
supenor e infenor del perfil por lo gque ewvidentemente acaban en punta. es decir,
disminuye su area hasta cero

Mediante este metodo de manufactura del ala. es t=2cnicamente imposible obtener una
superficie en punta para <l borde de salhda !lo que arecta ta salida del flujo la cual debe
ser suave y paralela ccasionando con segundad anomatias an el flujo. que se traducen
en arrastre y perdida de rendimiento

Aun en el supuesto de conseguir un borde de salida en punta, por la suavidad de la
madera, al hacer e! manejo natural del ala para su transporte, sufrira achatamiento por
abolladuras as: cormo por rayones

El uso de los dispositivos para darie direccion =n el are como scn los alerones, san
manufacturados de madera solida o estructura de madera, la cual es muy comun que se
tuerza, deformando el perfil y alejandose aun mas de su componamiento teornco.

A pesar de |as gesvenia)as anw@nores. 2s comun el uso de éste metodo de manufactura
por ser muy €Cenamico en comparacicn con &l uso de otros materiales. asi como de que
aun a pesar de las deformaciones gue sufre ef perfil, su efictencia general es buena, sin
embargo, al competr contra alas manufacturadas de matenales compuestos y otras
técnicas no €s muy competitivo

Se propone 1a siguiente técnica de manufactura con materiales compuestos, para un ala

sirnilar a la que se descnbe.
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Con el objeto de evitar ia variacion o deformacion respecto del perfit tedrico se construye
un modelo de madera el cual siga fieimente el contomo teorico. esto se logra utitizando
piantillas del perfil cortadas en control numeérico. las cuaies se coclocan de manera que
aprisionen una seccion de madera con una sobre dimension. postenormente con el uso
de distintas lijas se aproxima hasta lograr el perfil tednco. Se comprobod
expenmentaimente que es la mejor forma de lograr la geometria del pertil, ya que al
tratar de obtener los perfiles en madera mediante el uso de un programa en la maquina
de control numerico, debido a las caracteristicas de magquinado de la madera y a que las
maquinas de control son disefadas para el maguinado de metaies no se alcanzan las
suficientes RPP para deiar un acabado correcto. y comao consecuencia tambien se
cbserva que la madera no resiste !os ssfuerzos de arrangue de material a esas
velocidades, fracturancose y asullandose en ciferentzs seccianas. por otro lado la
herramienta de cone. la cual s un cortador verucal de cuatro filcs . didametro nominai

L3383 LGP

& L&

3.4 7, ez
veiocidad y la abrasich @xcesiva qué proauce ia madera. por o gue el fiio se acaba
rapidamente y e metal se Guerna por a2 susencia ge aigun refrigerante. Se considera
gue es posible hacer 20 magquinado en madera con las condicionas de veiocidad
adecuadas asi como una herrarmenta con refrigeracion interna ya que la madera no se
puede mojar pues ADsOrbe cudilquier liquido y cambia sus dimensiones. Se encontro
como alternativa al maguinado con conirdl nuMmerco, la aproximacion y acabado final con
lija y plantilias hechas en control numenco come guias (Escantilion), Una vez disefada y
construida una maqumna para este fin se reducwria hasta en un £0% el ttempo de
fabricacion, ademas de ser barata de constiur | asi como 2n sy manterumiento vy la unica
parte que cambiaria para la fabncacion de disuntos perfiles senan 1@s planuilas nechas
en control numerico

Una vez obternido e modeio de madera, pegando las secciones de madera necesanas,

se saca et molae &i cual S8 Pusde Nacer &n ficra e viane. =
partes; {a curva que forma [a parte supenocr del perfil y el molde de la infenor.

Un material compuesto consta de una parte que le da estabilidad y otra rigidez. Entre los
mas comunes estan la fibra de carbono y la fibra aramidica mejor conocida por ei
nombre comercial de Keviar. El Kevlar tiene 1a desventaja de que no se puede lijar en
caso de ser necesana una Correccion con lija de algun pequeno defecto, por lo gque la

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



Una vez teniendo el molde se corta e! perfil en espuma de PVC de la longitud deseada
del ala con un sobreespesor, con el objeto de lograr bajo presion el perfil del molde, se
recubre entonces con tela de fibra de carbono y resina epoxica para fijarta a la espuma,
cemando el moide con tomillos y esperando et secado de ia resina el tempo necesano el
cual es aproximadamente un dia.

Una vez secado. se corta el exceso de matenal y se lija en caso de ser necesario. Un
punto importante s gue una vez obtenidas las dos alas hay que dartes un angulo diedro
y unirlas en su pare central . para esto se propone hacer un molde de !a pare det
anguic diedro con la forma del perfil y colocario en la parte superior del fuselaje dénde
asienten las alas y atormliar estas o sunplemente unirlas de manera convencional

Se ha descnto en grandes rasgos el metodo de manufactura de un ala de matenal

cCOMpUastio 1o cual 2s una aproximacion queé Sin suaa ca finamiento tecnico i

cual se adquiere de la expenencia y bibliografia

Otro

Fuede ser Coon una esifuciura hecha de cosulias y sigas de material
compuesto, y recublerta con un matenal que no se deforma como el utilizado para forrar
la madera balsa, lamado lightspan. Este es de importacion at igual que los matenales
compuestos y la espuma de PVC, por ser @stos utilizades en la fabncacion de aviones en
general. industna gue no existe en Meéxico.

Con el metodo del molde es posible obtener un ala con mucha mas rapidez y sin
defcrmaciones por la naturaleza de! maternial y de |la técnica. asi como de gran higereza v
gran resistencia aunque de un costo elevado, por no existir éstos matenales en Mexico.
Sin embargo es la tendencia en la construccion de aviones an el presente y se preve asi
MISMO gue su uso aumente en el futuro, ya que cormno se sabe el darea de matenales
ligeros y resistentes es un campo considerado estrategico por los paises que desarrollan
tecnologia. siendo mucho mas competitive un aerenave hecha en estos matenales gque
en materiales convencionales.

Fara ei caicuic e .a J1ga Con esie Seguncos m

1C30 Propuwasio se eiaboro un programa
de caiculo llamado viga. bas el cual se anexa en el apendice, este calcula las cargas

aerodinamicas asi como el espesor del matenal de rellenc y de 13 fibra que o recubra, et

perfil que se utliza para la viga es de seccion transversal en o canal.



CAPITULO 3

CONFIGURACION GENERAI.

3.1 Configuracion.

La ecuacion principal para obtener la configuracion de la aeronave. es un balance de
fuerzas y momentos considerando velocidad constante. a este analisis se le conoce
como ecuacioén de equilibno estatico con mandos fijos.

Se slaboro un programa ca computadcra para facilitar tos calculos. en et cual se ocbtiene
ta configuracidn mas conveniente. Este programa varia la distribucion del area,
distarcias recpecto del centro de ¢gra-edad (C Gy y =2fectua una correccion en ‘a3

s

distribucidn de sustentacion del ala. va que en ia zona del fusela)e la sustentacion cae.
por to que en asia secoicn el coeficiente de sustentalicn es difsrente qu2 zl resto cel
ala. Esto es llamado correcc.on por fuseiaje, para obtener & coeficiente ge sustetacion

2 mantal desgaroada 20 prusbas

apreximado de 2cia sscoon

de laboratono cor proiolgo

©

La ecuacion orincipal para la configuracion 2s un paiance de fuerzas y momenios que se

muestra esquematicamente en la Fig. 3.1

X =0 A AT NP AR
TF =0 SE Ll sl - =0
S =0 oML M, L tx, =D =N =L X, =ML =D, "5, =0

Fig. 3.1. Fuerzas que intervienen en /a -acion de ia
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la ecuacion de momento es:

DM =AML M e~ Mo g N = Lrn X+ D, Z+ D, H,

iy
ewrzomal horrzontal

el momento del fuselaje se considera despreciable.

€l momento, la sustentacion y los terminos de arrasure se caicularon por:

A= CeqS
L=C.q5
D=CLyS
g=*+ pt~’

3‘ = .-r"l.l = A.'G"
Dénde:

cuerda
b: fuselaje
q : presién dinamica

V: velocidaa absoluta.
oo densidad 2 ai

'_os resultados obtenidos para una configuracion estable son:

AR a4 = 10 AR cievager = 5

Area | = 80 % 1ATeS cipmaer 1= 13 o
baw = 2.5 m B cievadar = Q.7 m
Caia = ;1025 m € ciovador = 0.014 Im
Qo = |@° @ cicvader = R

Xa = el =l X = -1 0= lem
Z = 0.095 im Ht = 0.25 |m
L oo |= 25 m L cicmanr o7 Tm
Area re. 1= 12 195 !

Los valores para la configuracion total se presentan en la seccion del apéndice, en los
planos de vista ortogonal.

Se decide poner el ala encima del fuselaje. ya que esta configuracion de ala arriba,
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proporciona mucha estabilidad, o que evita que se tenga un aeromodelo muy

maniobrable y por lo tanto el vuelo sea mas uniforme. aunque el movimiento mas generai
de las aeronaves es &l de tipo inuniforme, con el que el vehiculo sufre aceleracian o

deceleracidn y realiza oscilaciones durante ei vuelo.

Conocer los efectos debido a estas oscilaciones implica el estudio de la estabiidad

Un vehiculo posee estabilidad cinamca, si las

dindmica del vehiculo volante.

los parametros cinematicos, provocadas por cualesquiera fuerzas

discrepancias de
perturbadoras, en funcion del tiempo disminuyen. por 1o gue e movinue e penturbade se
debilita y yende hacia ei vuelo mas estable. La investigacion de la estabilidad dinamica
2 mMovimiento o 2riurbadc  an 'as gque entran 'as
tiempe  (Mlamadas  caracteristicas

se reaiizz basandose en 18s Slu210ns
icas dependientes del

caracter'sticas aerodina
aerodinanmucas no astac.onanas). Por simplificacion en 10s cacwos y deoo a que
nuestra aerconave tiene una altura de vuelo baja. Nno se reaiiza el 2studio de equilibno

@5 g2 sy calcuio

SIrAmMICo PuRSsto Gue Su 3NEISI

enla Ref. 5.
Para predecir 13 capaciaad de carga
producido r.or el motor, cara =ste efectd se llevaron a capo pruebas con distintas halices

necesita sader el empuje

del aeromocelo, se

y Se micho el empule con un diramcematro 42 resans

Los resultados son {os siguientes

Tipo No. Paietas RPM Empue [N]
de helice

13-7 madera 2 10.0C0 20.5

12-6 fibra de_vidrio =2 11.0C0O 24.0

12-5 madera 2 10.000 21.5

12-6 madera 2 10.000 23.5

11-7 fibra de vidro 3 9.000 150

La nence con mayor eficiencia para el meoor §.671 <XuB es ia 12-& ge fibra ge viano y dcs
palas. a pesar de que las helices de tres palas tienen una maycr eficiencia que las de
dos palas, el peso de éstas es excesive para la potencia del pequa2i0 motor. comao se

ruede interpretar por 1a caida de RPM con una hélice de éste tipo.
En aeronaves de pasajeros, se utilizan generalmente helices ce 3 palas. yva que tienen

mayor eficiencia.
Los numeros 12-6 representan el didmetro y ef paso de la helice, en pulgadas.
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La ecuacion para el empuje estatico es:
=Pz ph"
Ddénde A es el area de la hélice y P, es la potencia suministrada,
fara la hélice con que se obtuvo el maximo empuje (To). la eficiencia es n = 0.65,

considerando que 1a £, = 0.8 hp @ 10.000 RPM y 2200 m sobre el nivel del mar. (Cd.
Mex).

Después de es.o obtenemos de la referencia 2. una curva cue representa la variacion de
empuje coniia veiocidad, para sistemas de baja potenca -

doénde Vestaen msy 7, &5 el emouje estatico.

Para nuestro caso,

K 20T - 025717
Esta etuacion se ckhene haciendo 11ha coreccion en los datos de empuje eswuatico para
fa Cd. de Mé~ico :2ZCO0 m SN

3.2 Empenaje.
Estabilizador horizontal

Estabilidad y ajuste

Un aercnave es estancamente estable. si como resuitado de una peguefa perturbacion

durante el vuelo, se genera un momento aerodinamico que tienda a retomar el agronave
al equilibrnio
Entonces. considerando ot

el ala como un cuerpo rigido, cualquer momento "no
balanceado”, causara que esta rfote respecte al centro cde gravedad. Si como en la
Fig. 3.2, el C.G. se encuentra atras del centro aerodinamico v €l Mcg ©S cero o

tm el impremares do e

te~rtacien ~ Al
incremento en 21 angulo de ataque, causara un momento +iMcs (en la direccion de

perdida). Al contrario. si el angulo de atague se decremenia. el resultante AL e AMeg
seran negatvos

En cualgquier caso . dMcg / dL = 0 entonces, ya que el momento generado ocasiona la
desviacion del estado de equilibrio, esta configuracion de la Fig. 3.2 es inestabie.



Porlo tanto, el aeronave es estable s| Xac > Xeg . Para dMcg / di. < 0.

Para muchas configuraciones. el CG se encuentra atras del centro aerodinamico. y la
estabilidad es aicanzada con et uso del estabiizador honzontal atras del aia.

Fig. 3. 2. Sisterna ce carga en el ala

En ta Fig. 3.3 se puede observar como la cola contnbuye con un Momento estabilizador.
Cuando 1a configuracion ala-cola es alte-ada del equilibrio. con el ajuste adecuado con el
area del estabilizadsr ¥ la disiancia al Z.

al O 4 se crea ur momento =i cual

Dueda
facimente contrarrestar el efecto desestapilizador del ala.

La estabilidad no es la unica consideracion . Para vuelo honzonwal, el aeronave debe

también estar ajustada. lo que significa que el momento neto presente, debe ser cero.

Segun la exposicion anternor, el aeronave es estable si dMeo / dL < O si

alcanzar también el ajuste en vuelo horizontal {L >~ ),
L= Loy -

se quiere
es necesano que Aleg = 0, para

L
Fig. 3. 3. Estabilizador trasero

Para satisfacer ambas condiciones se requiere que Mcc > 0, para L < Lauue- En términos

de los coeficientes, las dos condiciones, ajuste y estabilidad, para vuelo horizontal, son
respectivamente:

Cumcs =0 para CL =0
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dCT,
Estas condiciones se ilustran en ia Fig. 3.4, (C. = 0, Cuce = Cmac €s designado como
Cwmo ), QuUe muestra esquematicamente la dependencia de Cucs con C, para alas con et
CG adelante de y atras del AC, para la cola ( atras de AC), y para la combinacién ala-
coia. Se nota que para el ala A sola, existe el gjuste pero es inestable si el CG esta
detras del AC, y es estable pero no ajustada, si el CG esta adelante del AC: ambas
condiciones. estabilidad y ajuste, se alcanzan con la adicion de la cola.

Ma ALK e
Cgame
" = e <
[V )
T Empenaye Ala A ~ empenaje
BN N s
Fig. 3. 4. Auste y para co aws en normal af Mo, para ostabwzador y

para ala + astavdilizador

Si se coloca el CG adelante del AC se tiene una configuracion estable, y sise daa el ala
torsion geometnica y aerodinamica (cambio del perfil en la misma aia) asi como flechado.
es posible ajustada sin necesidad del estabilizador horizontal o superficie en la cola.

En resumen la combinacion de flechado y torsion es util para el disefio de alas volantes.
El flechado mueve el centro aerodinamico del ala hacia atras, facilitando la condicion de
estabitlidad. que requiere que el CG quede enfrente del AC (Fig. 3. 5).

La combinacion de flechado y torsidn conduce a un Cwe positivo, el cual es necesaro

para la condicion de ajuste



En el aeromodeio se fija el CG delante del AC, para asegurar |a estabilidad y se utiliza el
estabilizador honzontai para el ajuste.

La ubicacidon del estabilizador horizontal es el de una cola en “T” para sacar de la zona
del flujo turbulento desprendido del aia al estabilizador.

El tipo de estabilizador que se usa es de péndulo, para ewvitar problemas de ajuste del

mismo.

ca

Fig. 3. 5. Ala flechada

Estabilizador verticat

Es ei elemento de mayor impornancia en la estabilidad direccionai. Si el aeronave tiene
viento relative en la cola, con un angulo beta en la cola vertical se praduce un efecto
estabilizante, cuya magnitud depende del valor de fa sustentacion que ongina, cuanto
mayor, sea la superficie mas contribuira a la estabilidad.

Debido a la estabilidad direccional, el aeronave empieza a girar orientandose at viento
(Fig. 3.6), aumenta aun mas el efecto estabilizador porque el angulo de ataque de la cola
se hace mayor. A veces para lograr mas estabilidad, en lugar de aumentar la superficie
del plano vertical de cola. que sigrufica aumentar tambien ia resistencia, se uulizan

derivas dorsales o ventrales (Fig. 3.7)
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Fig. 3.6. Viento refativo y tendencia a onenlarse Nacla esa areccion depido al ostabmzador vercai

suficiente para contramrestar Jlos efectos

La cola debe producir estabihdad
la establidad necesana al

desestabilizantes del fuselaje y proporcionar ademas
aeronave.
L a estabilidad direccional dismmuye a grandes anguios de ataque del aeronave, ya que

se reduce la efectividad de la cela, a causa del aumento en el espesor de la capa limite

del fuselaje junto a ella.
Para el calculo de! area del estabilizadoer horzontal se utiliza una relac:on experimental,
que recomienda un area de 40% a 50% del area del estabilizador vertical, el area

movible o timon de 20% a 30% y hasta 50% del area del estabilizador vertical.

Fig. 3. 7. Cola vertucal. ia zona sompreada es la forma aconserable de disefio.



3.3 Dispositivos para incrementar la sustentacion
Miltipies superficies sustentadoras

El disefio de un perfil de alta sustentacion. requiere del diseno de una fonma que provea
la maxima presion en la superficie infenor y la minima en la superficie supenor, es decir,
ia maxima diferencia de presion promedio.

El limite en el disefio de la maxima curvatura promedio para un perfil, es el conocimiento
y controf de fos efectos viscosos de un fluido, como ef aire. que no ocurren en el cuerpo
de} fluido, sino en las regiones que hacan frontera con 2! solido, Nnos refenmaos entonces

a la capa limite.

El comportamiento del Huido ante una superficie ahusada. contribuye a gue exista
separacion de la capa limite. Por defimcion un objeto es ahusado s no existe separacion
de la capa limite, sin @embargo ocurre cuando se interta obitener mayor sustentacion de
un perfil, Incrementando ya sea su hnea Jde curvatura promedio o incrementando el
anguilo de ataque ocasionando por lo tanto la disrupcidn cel flujo que gebe fluir ahora
alrededor de esta region desprendida de fluido lo gue se denomina perdida.

La perdida involucra separacion severa del flujo principal y arremolinamiento del flludo en
la region de la capa limite desprendida ioc gue conduce a un incremento en el arrastre
llamado arrastre de presion ya que la mayor presion existente @n et borde de salida,
empuja a la capa limite hacia arriba, de “regreso’ al borde de ataque lo que ocasiona su

desprendimuento, asi como también perdida brusca en |la sustentacion y un arrastre.

o

Fig. 3.8. Clmax para perfies con aferantes dispasitivos ds alta sustentacion.
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Aun un objeto ahusado como los perfiles, puede sufrir perdida, si se coloca a un angulo
desfavorable respecto al flujo, cambios del anguio de ataque alteran la distribucién de
presion. particuiarmente en la superficie supernor (o succion), la cual es responsaple de
gran pane de la sustentacion. El arrastre entonces se incrementa y aun mas imponante,
la sustentacion decrece repentinamente. sI esto pasa a un aeronave que trata de
atermzar © despegar. subitamente se desplomaria a tierra o bajana =2n una penaiente
muy pronunciada, pudiendo estrellarse o danar su tren de atemzae. Si la perdida

ocumera en pleno vuelo, 21 aeronave se desplomaria formando una espiral o barrena.

Para generar entonces alta sustentacion gdurante aternzaje o despegue, s un
excesivo angulo de ataque que conducina a ia catastrofica perdida, se uulizan
dispositivos extensibles llamados alerones intenores o FAaps que incrementan &l area del

ala, sin un anguto de ataque peligreso Fig. 3.8

Existen metodes pasivos v actives Jue norementan la sustents n. los ulttmes son
partcularmente efectivos para aeronaves V-STOL (despegue y alermzaje vertical corno) y
GEM (maquinas de efecto suela)

Algunos metodos pasivos se muestran en la Fig. 3.3. con sus correspondiantes valores
de C;max. EStos alcanzan valores superores a 3.7 (€l que tiene aste valor no se considera
del todo pasivo ya que tiene incorporada una ranura de succion). Como se ha dicho can
antenorndad, entre mayor |a deflexion de los flaps o del borde de ataque movible (slats),
mayor la curva de curvatura promedio y mayor aun con la compinacion de ambos. asi
como tambien menor sera €l anguio de cero sustentacion, y mayor g desplazamiento de

ta curva de sustentacion: aungque, la pendiente de 1a curva de sustentacion antes de la

perdida permanece gractcamente constante. Por o gue 2 uso Jd2 tHaps vy
incrementara la sustentacion pero tambien ¢l arrasire

El incremento efecuvo de la curvatura y de la sustentacion se aicanzara por la deflexion
del borde de ataque y flaps.

A pesar de que con e uso de estos se evitan anNgulos de atague grandes y se trabaja en
una zona lejos de la perdida, la influencia de la capa limite sigue determinando su
efectividad. ©s aqui donde se utilizan los meétodos actvos ge control de ia capa limte

MACCL.




52
s
1=
A - Borde de staque desplavado 1 - Cupa limite laninar.
B - Pentil (componente pranerpal) 2 - Regron de trunsicion
Cyv 3 - Capa linute turbulenta ordanaria
- C: - Flap birranurado, 3 - Capu e contluente

s Teoerco. ang. e atagque © F0
- FExprenmental, ang. de atogue + 3
- Vxperimental, ang. e atasdque = 12

Fig. 3.9. Desarrcifo de 1a capa limne y distnbucionas de presion tearicas y expenmentales en un perfil de
mutisuperficies

Estos, Io usan principalmente aeronaves que utilizan turbinas; desvian parte del chorro a
dispositivos en el ala que o inyectan en regiones claves (donde se tienen gradientes
adversos de presion y capa limite desprendida) para retardar et desprendimiento de CL y
reducir el arrastre y la pérdida. elevando la eficiencia del perfil. estos métados se
conocen tambien como Incremento de Sustentacicn con Potencia. Esto se puede
interpretar como una inyeccion de panticulas de fluido con aita energia cinetica las cuales
ceden momentum a las particulas de la region de la CL desprendida que podiamos

Ramar una region de fluido muerto, lo cual mantiene pegada por mas tiempo la CL y evita
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o retarda su desprendimiento. El analisis invelucra el tratamiento de dos capas limite la
convencional y las confluentes.

Se muestra un dibujo detallado de el desarrollo de la capa limite y [a distnbucion de
presion tedrica y experimental en et perfil de muitusuperficies (Fig. 3.9). Podemos ver la
imponancia de los metodos de control activos de ta CL vy los puntos donde es pertinente
la inyeccion de fluido, como 2t borde de ataque, justo detras del slat para prevenir

separacion antes de que el flujo alcance los flaps. Se puede observar la complejidad en
el desarrollo de las capas limite

3.4 Consideraciones para la forma de!l fuselaje y seleccion de dispositivos de alta

sustentacion.

Veamos ahora ias necesidades

acramaodeiec Tomando 2n

cuenta 10s prncipios
fundamentales de ia forma y al arrasire. ananzaremos 1as condiciones en nuestra aia.

Antes que nada cabe preguntamos ¢Cuales son ias fuerzas que predomman en nuestro

aeromodelo?, ;Que tipo de flujo tenemos?. ,Cual es el compornamiente de nuestra capa
limite?, ¢Valie ta pena el uso de dispositives de

atta sustentacion?. ,Cual 2s ia forma

ideal del cuerpo del fuseiaje ™

Desglosando estas preguntas tundamentales podemos detegmnar que tpo de

dispositivos es conveniente. su ubicacion asi como la forma cet fuselaje y del tren de
aterrizaje.

Respondiendo a la pnmera prequita recordaremaos {os tpos de fuerzas que intervienen
en una pamcula fluda, sigutendo = comportamiento de
movimiento.

fa ecuacion de Newton de

Intervienen dos tipos de fuercas, de cuerpo y de superticie. Dentro de tas fuerzas de

cuerpo estan la fuerza grawvitacional, =léctnca v electromagneuca. @stas se caractenzan

1
por actuar a distancia y acwan en la masa del fluido, por 2sc reciben el nombre de
Fuerzas. de cuerpo.

Las otras son las fuerzas de superticie. Mientras las fuerzas de cuerpo actdan a
distancia, las fuerzas de superficie actdan por comacto difecto entre la particuta y el
fluido. Las fuerzas de superticie que actuan sobre ia particula de fluido son el esfuerzo
normal (presion) y el esfuerzc cortante o tangencial (friccion viscosa).

Es apropiado abrir un paréntesis para recorgar el significado de viscosidad en los fluidos



Si suponemos que se tiene una particuta de fluido de forma cuadrada, y se le aplica una
cierta cantidad de deformacion cornante. el cuadrado se despiazara de su forma onginal
formando un paraleiepipedo el cual se deformd un cierno anguio .z, cuyo origen se mide a
partir de la deflexidon que sufneron sus paredes verticales, manteniéndose por 1o tanto su
superficie infenor sin Mmovimento relativo a la superficie. y solo deformandeose sus
paredes laterales, desplazando asi la superficie supenor
Entonces la resistencia que presenta este cuerpo a deformarse =5 cebida a 1a viscosigad
y se define como

Viscosidad = Esf. conante / tempo de cambio hasta «
Entonces el fluido que se encuentra inmediatamente adyacente a la superficie solida no
se desliza. relativo a esta. De esto se llega a la sorprendente conclusion gue el matanal
del que esta hecha una superficie - madera. acero. cera. plastice 0 vidno - no altera por
si mismo el comportamiento del fluido 6 la resistencia al movimiento a rraves del fluido.
La friccion wviscosa en los fluidos extube otra propredad mesperaaa. La resistenca
friccional entre <os solidos depende en la presion nomal de contacto. Si s empuja un
libro contra una mesa. 'a suma de resitstencia friccionai se ncrementa al Ncrementar la
presion sobre e lbro. Pero en un fluido la resistencia viscosa 2s casi totalmente
independiente de la presion. Depende casi unicamente en la
forma de las particutas det fluido.

razon de cambio de la

Para determinar ia importancia de 1a viscesidad en nuestro aeromodelo pensamos ahora
en como todas estas fuerzas io afectan en el movirmierto del fluido

La fuerza de gravedad se toma en consideracion al terner en cuena at peso del ala que a
su vez se involucra con la sustentacion. otras fuerzas como campos 2lectricos ©
electromagneticos nNo  estan presentes en  astos expenmentas. Lo cuzl nos deja
exclusivamente con las fuercas de superficie. esto s, la fuerca de presion y las fuerzas
viscosas.

La forma en que estos dos hipos de fuerzas de superficie controlan el movimiento de 1as
particulas de fluido es gobemado por ta ecuacicn de Newten de movimiento.

La suma de estas dos fuerzas. que es su resuitante. se encuentra por medio del meétado
dei paralelogramo. Esia fuerza resuitante es iguai al producto de la masa de ia particula
por su aceleracion.
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FZA. PRESION NETA + FZA. VISCOSA NETA = FZA. INERCIA

MASA X ACEL)

El término del lado derecno de la ecuacion. el producto masa por aceleracion. es llamado
fuerza inercial.
E! vector de la fuerca inercial es opuesto en direccion al de fuerzas viscosas, esto es
debido a la nocion de que la fuerza inercial es la resistencia de la masa a ser acelerada.
Esta resistencia de la fuerza inercial, batancea la suma de la presion neta y la fuerza
viscosa neta. En otras palabras. la suma de los vectores de estas tres fuerzas - presion,
viscosidad e inercia debe ser precisamente cero.
Entonces el movimiento esta dominado por efectos
ambos.

vISCO30s © efectos nerciales o

La intuicion general se basa pensando 3cerca de las dos posibilidades extremas. Un
extremo. es aquel de fluidos (no flujos) Muy viscosos, cuyo movimiento esta dominado
por fuerzas viscosas. e! otro, de agquellos fluidos de muy pequena wviscosidad, donde, en
el campo del flujo las fuerzas viscosas son despreciables comparadas con tas inerciales.
Se hace notar que se habla de fluidos viscosos o poco viscoszos, pero no de flujos, ya
que a pesar de que ios fluidos presenten una viscosidad raducida, algunas veces fluyen
como si fueran muy viscosos. Un ejemplo de esto es el arre

Entonces ¢ Cuando actua un fluido de forma muy wiscosa?. ;Cuando poco viscosa?

La respuesta se encuentra en el Numero de REYNQOLDS (Re)

Una densidad muy pequena, tendra & mismo numero de Re que una wviscosidad muy
grande y por o tanto el mismo efecto

El numero de Reynolds es ia relacidon entre fuerzas nerciales ¢ ainamicas y fuercas
viscosas. diferentes expenmentos en una sefie de cuerpos jeometricamente similares
son dinamicamente similares solo st una combinacién especial de cantidades como
longitud, velocidad, densidad y viscosidad tienen exactamente &l Mismo valor numenco
en los diferentes expenmentos. Esta combinacion es el numero ¢e Reynolds,

. Denswdad « Velocidad - Loneried

iscoscdad

Sintetizando, numeros Re muy bHajos significan comportamiento muy Viscoso. aun

cuando el fluido tenga sclo poca viscesidad., nhnentras muy altos Re significan un
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comportamiento poco ViISCosc, aun cuando el fluido pudiera ser altamente wiscoso.
(Aunque como hemos visto la viscosidad no puede ser nunca completamente ignorada,
particularmente cerca de las fronteras soélidas).

Entonces podemos decir que tiene mucho mas significado hablar de situaciones muy
viscosas que de un fluido muy viscoso.

Podemos resumir lo antenior en la sig. tabla:

Rango del | Fuerzas Predominantes Posibie efecto

No.Re

1/10<Re<10 Ambas Fzas. inerciales y viscosas | Habra arrastre por faccion y poca
sCn importantes fuerza inercial para romper esta

oposicion a la deformacion.

10<Re<1000 Fuerzas Viscosas (Fzas. | El arrastre por fnccion viscosa se
Inerciales despreciavies) incrementa. es decir, entre mas

superficie mojada, mas arrastre.
10°_ Re Fuerzas Inercraies (Fzas. | Doblando la velocidad se duplica
Viscosas despreciables) el arrastre y el consumo de
combustible se tnplica, =1

ahusamiento de ta forma ayuda a
disminuir el arrastre. £s decir, las
fuerczas VISCOSas son
despreciables pero no
,descanadzxs al presentarse en ia
jcapa limite

En nuestro caso e numero de Reynolds en e gque volara & zeromodelo es
aproximadamente Re=2.5X10° por lo que el orden de magnuud es mayor a 10>, y por lo
tanto las fuerzas viscosas son despreciables, es decir, la forrma shusada del perfil
reducira significativamente el arrastre por friccion viscosa. y predeminaran las fuerzas
inerciales. sin embargo los efectos viscosos se hacen presentes en cuantc a la apancion
de capa limite, cuyo componamiento vimoes caon anteriondad.

Aun cuando el numero. de Re es relativamente grande. Nos encontramos con un Re de
transicion a ia turbulencia. Hay muy poca teoria y muchos datos experimentales sobre la
transicion, por lo gue supondremos que existe poca influencia de las fuerzas viscosas,

asi como mayor de fuerzas inerciales. las que se hacen presentes los efectos de
gradientes adversos de presion, aungue No muy eievados para nuestra velocidad.
El hecho es que no hay una ley simple y precisa para e! arrastre en altos numeros de

Reynoids y menos aun en la zona de transicion



De acuerdo con el cnterio anterior suponemos que tenemos un flujo en transicion a ia
turbulencia y que el desprendimiento de capa limite no es brusco por o que tal vez
resuite contraproducente hacer uso de lo dispositivos de control de capa limite en los
flaps, ya gque como no es un flujo turbulento completamente, y menos aun en los
instantes de aternzaje pero sobre todo despeque, inyectar una comeante de aire en el flap
podria ocasionar perdida en la diferencia de presion. por no encontrarse ta CL totaimente
abatida, por esta razon se decide panerie en la pequena ranura detl flap una cinta
adhesiva que evite la filtracion de aire, incrementando de manera efectiva la linea de
curvatura promedio

Por lo demas. las restricciones en cuanto a peso no harnan posibie &l uso de dispositivos
para controlar la capa limite por 1o que su control estana sujeio a soluciones lamemoslas
antesanales o ingenicsas an las que vaiiéndonos soto de la desviacidn de la comente
imperturbada con ranuras internas por egjemplo. podriamos controtar en lo posible el
comportamiento de la Cl., ademas ge que mpicaran un mcremento nuio en el costo.
Cabe decir que esta solucion es muy aceptable si se utiliza un Motcr de mayor potencia

para el mismo aeronave ya que esto incrementana ta velocidad y posiblemente

cambiaria el compornamiento de la CL. aunque podemos definir @i rango de no utilizacion
de éstos dispositivos en la zona de transicion, esto es. para 10° . Re=10"

3.5 Seleccion del dispositivo de alta sustentacian.

Con ia seleccion det dispositivo se contestara a ia ultima pregunta. Si vale la pena utilizar

dispositivos de alta sustentacion. Sin embargo no todeos pueden ser recomendables

debido a que asi como incrementan la sustentacion se incrementa el arrastre y debido a
la poca potencia del motor. no seria suficiente para el correcto funcionamiento de estos
independientemente de ta complejidad y peso de ios mecanismos para la deflexion de
estas superficies.

Analizando en orden ascendente Jde incremento en sustentacion estos dispositivos,

tenemos primero al siat o defltexion del borde ac ataque (dib.3 fig. 2.10) ia principal

diferencia entre este y el flap, consiste en gque et ala con siat aumenta notonamente el

angulo critico de ataque, 2n @nto que para al ala con flap s caracteristica cierta
disminucion de este angulo. aunque tiene una mayor sustentacion.(dib.2 fig. 3.10). Este
se explica por el efecto de soplado tangencial en la capa limite sobre la superficie

superior del perfil del ala. £l chorro que sale a gran velocidad por la ranura desplaza el
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punto de desprendimiento en sentido del filujo hacia abajo y asegura la circulacion
adherida con mayores anguios de ataque gue con el flap inclinado, cuyo efecto de
succion es mas debi.

Posteriormente sigue el uso de flaps con multiples superficies, el cual requiere
mecanismos mas etaborados para su deflexion y aungue incrementa notoriamente la
sustentacidn crece también el arrastre, ademas requiere también de control de CL y no
disponemos de la potencia necesana para tal.

Las combinaciones posteriores son slais y flaps de superficies multiples, las cuales

requieren de inyeccion de flujo directamente de las turbinas.

Fig. 3. 10. Esquema del flap y of stat. (1 Forfil uin dispostvos extras de sustentacion,2 Porfil con flaps, 3
50 y ef anguio de atagus.

Perfif con siat) Dep con ef de s

Para el aeromodelo. tomando en cuenta estos crAterios y las condiciones de flujo, la
seleccion del flap es la mas adecuada. ya que el slat requiere de mas mecanismos y
tiene menor incremento en sustentacion.

En segundo lugar quedaria la combinacion de slats y flap sencillo, ya que como vimos et
siat 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 multiples superficies, puede ser recomendable si se tiene
un motor Mas potente. Las demas combinaciones son dispositivos de extrema alta

sustentacion, definitivamente para aeronaves de turbina y control de C.L riguroso
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Para el calculo de nuestro flap, se encontré la siguiente recomendacion:
C,

~ =02

C
&, =480

Donde C; es la cuerda del flap y C es la cuerda del ala. & es el angulo de deflexion.

Para esta configuracian de flap tenemos:

r=05
=042

C,.. =0.087
AC.=ClL, r oy
aC. =0

Doénde res el factor de efectvidad dei flap, n @s un factor de correccidn para r, ¥y C;, es
la pendiente de la curva de sustentacion en grados

Elincremento en arrastre producido por ios flaps planos esta dado por:

»(.f\‘u,

AC, oL

la ecuacion involucra una relacian de cuerdas, y una relacién de areas. ACqa = 0.01.

También hay un incremento en el coeficiente de momento et cual se obtiene de:;

Forma det fuselaje.

En cuanto a !a forma del fuselaje, utiizando ei crnteno anterior, en dénde nos situamos
en un Reynolds de transicion, y es importante el termine inercial. se suaviza de manera
moderada la geometria del fuselaje y se le da una ligera curvatura hacia ammba.
simutando un pertfil aerodinamico con sustentacion posiuva. La eleccion de la forma del
fuselaje no es de ninguna manera un aspecto trivial ya gque puede evitar arrastre o por ef
contrario desperdiciar area proyectada que se puede utilizar en las alas, pero su estudio
requiere de muchos mas calculos y expernmentacion y por ejemplo @s un aspecto que
actualmente buscan cientos de companias de aeronautica, por lo que su estudio

detallado reguiere de disefios posteriores.



3.6 Ubicacion de ios flaps
Maneobrabilidad y efecto de {a interferencia del fuselaje y el ala.
Debido al poco presupuesto para obtener microservos los cuales pesan la mitad de Ics
servos normales, se utilizaron flaperones, es decir. que un solo actuador asi como una
sola superficie de control sirvan como dispositivo de alta sustentacion y como <uperficie
de control, del capituio 2 sacamos el ¢cnterio para ubicar la superficie de control o sea el
aleron, debido al anguio diedro del aia el cual es para estabilidad al balanceo o estatica y
al elevado peso de la carga. debe tener con una nunma deflexion una maxima respuesta
o que aunado a que la cenfiguracion en planta del ala rectanguiar. que entra en perdida
de la raiz hacia las puntas. apuntan & situsrc en las punias del ala para a su vezr
aprovechar a distancia de estas al C G

z los

las punias cet ala. Eso &s, enN Suane &

nerementanao @i memento. por lo que el fugar

cptitho es &n Fierones O sLporicies de

controf.
vusio a cuenta d2 la redistnbucion de

El pnncipio g control asroginamicd es controlar 21 vue

la presidn dei lujo incidente por las superficies axtemas del venicuio, 0 sea. vanando ef
vactor de las resultantes de todas las fuerzas aerodmamicas.

Se entiende por controfabiidad o manegjabiidad del veniculo su capacdac g2 reaccionar
a la deflexion de los timones vanande rescecuvamente (0s parametros del movimiento
{angulos de ataque. daslizamuento, mclinacicn y viwaje de & trayeciona, etc.) La
controlabilidad se aprecia segun el grado de suscepubilidad del vehiculo a la deflexicn de
intensidad de la vanacion dJde los parametros de vuelo,

tro de masas del nculo gue

los timones. es decir, por la

pnnciparmente, d: s paramerns de (a raysclora de! o
determinan la ejecucion de la maniobra necesana. La controlabilidad de! vehiculo vaolante
y su estabilidad estatica es contradictona v consisie en lo siguienta. Los vehiculos con
gran margen de estabilidad estatica, para asegurar rapida manmobra.
valores de los estuerzos y momentos de control y. por consigulente, la Jeflexion de los
Tragmituces en 1scures Z2 miercales

requieren grandes

correspondientas contoles 3 grandes
relativamente pequefios de tiempo, lo que evidencia el bajo grado de controlabilidad y

viceversa, los vehiculos voilantes de alta manejabilidad deben tener un pequerio margen

de estabilidad estatica e, incluso, ser estaticarnente inestables.
En nuestro caso un aeronave de carga necesita de mucha estabilidad estatica por lo que

. Y8 Gue

su marejabilicad 2s baja. s eMDEGO 2SI 85 greasamenis 0 Qua 38 Teguiars
necesitamos que no de vueltas o cambios de direccion muy pronunciados pues se podria



perder el control del asronave o sopreestresar el madeio, llegando a romper las alas o el
fusalaje.

Ahobra el fugar adecuado para la ubicacidon de los flaps es cerca de! fuselaje. en dénde

hay una mayor deflexion de ta comente, esto es debnido a la interferencia del fuseiaje con
el ala.

El ata unida al fuselaje provoca una mayor deflexion qQue la misma aislada. La

explicacion a este fenomeno consiste en que, deoido a la interferencia con el fuselaje
semejante ala posee mayor fuerza de sustentacion que el ala solitana. Al incrementarce
1a fuerza de sustentacion. se intensifica la capa vorucial satiente del ala que induce tras
ella mayores velocidades y hace mayor la detiexion del flujo (Ref. 6 ).

Al comparar tas necestdades da 'as superficies de control vy las de !0s flaos ia 2stabiligdad

SS1aUCa resuita de Mayor peso. ya GUe 18 PErdiaa 3¢ SunirGl o JSfiClentla 32 =518 Sens
mas grave que una garanc:a redeasta 2n sustentacon. por lo que se decice poner los

5 det aia e ntegrar ios flacs am

ajerores =n | runt

T amo. den

superficie como flaperon auncua ‘a configuracion ootma es hacer us.

minanco a eswa

=}
o de ios flaps en ta
raiz del ala, y de los aierones en lag punas

3.7 Efectos de interferencia

De los efectos mas significatvos de nterrerencia qus involucran al aia finita, es el efecto
terra:
1. Efecto tierra

Zste se puegs exp.acir 4 considerar i@ ymagen ds ics vortcaes ds sabkda der ala en 2

suelo, es decir, el efectc que uene el {lujo generado por una fuente, en presencia de una
pared. las imagenes inducan o contrario a la desviacion de comente © deflexion de la
cornente, es decir, un upwash O reduccion de |a cesviacion hacia apajo de las lineas de
corriente; su efecto decrementa la deflexion de fa ccrriente en & ala y por lo tanto. ia
sSuSIentacion en €1 MISMOo anguio ce atague se incrementa.

£l efecto tierra en la sustentacién de un ala finita. causado por ia presencia de 1os
vortices de salida, es el de incrementar la sustentacion.
Aforntunadamente es companble incrementar la establhdad del agronave en uera y
disminuir el efecto del deflexion de la cornente en el despegue.
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Al tener un tren de atermzaje bajo con los puntos de apoyo alejados entre si, se elimina la
posibilidad de que el aeronave gire por algun descontrol en ia pista, a la vez de que
disminuye la deflexiéon de la cormriente.

Se hace una commeccion para et arrastre inducido considerando ei efecto tierra, usando {a
ley de Biot-Svart:

Co, UGEY  _oehiab)’
Co (OGEY — 1+ (1647 7bY}

Donde:
IGE : Dentro del efecto tierra.

QOGE: Fuera del efecto tierra.
h: Altura det suelo at AC del perfil.

Esta correccion se introduce =n el arrastre total para calcular el maximo peso posibie en

la distancia de despegue.

3.8 Distancia de despegue

Como restriccion en ja ¢istancia de despegue se tiene una longitud de 31m. por lo que
hay que avenguar gue velocidad se alcanza @n esa longitud de pista. para ver la
sustentactéon que se tendra en 2sa cistanca

Las fuerzas que aciuan sobre un aeronave (Fig. 3.11) curante el despegue son

Peso: NV

Sustentacion: L

Empuje o traccion de las helices
Resistencia: D

Fuerza de rozamiento: Fr

El peso puede suponerse constante durante todo el recorndo de despegue. L.a
sustentacion crecera desde un valor nule hasia ser.gual al peso. conforme la veilocidad
aumenta.

El empuje o iraccion de las helices permanecera practicamente contante durante el
despegue, ia resistencia ira creciendo desae un valor c2ro. para la veioaidada cero. hasta
el correspondiente ce velocidad fat

La fuerza de rozamiento @s <l producto dei coeficiente de rozamiento u por la fuerza
normal que existe entre el suelo y las ruedas. Esta fuerca normal tiene como valer W - L.

1a fuerza de rozamliento sera por o tanto F, = p (VW - L). Como el coeficiente de
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rozamiento y ! peso son constantes, y la sustentacion va aumentando, esta fuerza ira
gismmuyendo conforme la velocidad crece.
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Fig. 3.11. Siagrama Je ruerzas

La fuerza que hace que el aercnave adguiera un movimiento acelerado en el sentido det
despegue sera:

F=T-D-F-W

En algunas pistas se nene una pendienta Cosiliva (. &N &8i10s casos F = T-0O-F W el
téermino Wow es la comiponente cdel peso an ia direccien de ta pista. debido a la pendiente
de ésta (Seria Wsenw, pero como los angules ae inchnacion son peguenos, se puede
sustituir el seno por el angulo en radianes)

Esta fuerza F, actuando score la masa m dal cercnave de proporcionara una aceleracicn

a. que vendra dada por ta acuacion

Tanto la resistencia, como la sustentacion expenmentan una vanacion con ia velocigad,
que depende del cuadrado de ésta. lo mismo ocurre con la fuerza de rozamientoc al
depender unicamente ae la sustentacion

Sustituyendo los valores de ~ y ~ . obtenemos:

eI

1138
'~ D — u - 1)y=s—u
o

despejando la aceleracidn:
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Si se supone que el angulo de ataque permanece consiante durante el despegue, (a
sustentacion y la resistencia dependeran unicamente de la velocidad. V2 la aceleracion,
dependera unicamente del empuje y de la velocidad. Si se conoce de gue forma
depende T de la velocidad. esta sera ia unica vanable de que depende la aceleracion. La

hipotesis de que la sustentacion y resistencra dependen unicamente de la velocidad, es
bastante segura. ya que e} anguio de ataque permanece constante, -

Recordando las definiciones de velocidad y aceleracion:

X%

integrando:

Para haillar el espacio recomdo sobre la pista, bastara sustituir en lfa ecuacion anterior &
tegrar entre !cs limites que tengz la velocidad aque seran
0. hasta el momento que

valor de !a aceteracidén, e |

desde el inicio de la carrera de despegue., donde Ia

v

despega del suelo Va.
En el caso de que exista cemponente de viento en la direccion de la pista. cuando et
o at suelo sea nula, la veiocidad

aeronave suelta los frenes. aungque I3 velocidad rescect
del are sobre e€i aeronave no |o @s. y @sta produciendo  una ciena  sustentacion  y
resistencia; la velocidad relativa del aire respecto al aeronave sera VY -V, | y los
limites de integracién seran ce Vv, a la velocigad ¢= d

Sustituyendo el valor de la aceleraciaon y tomando en cuanta la velocidaa del viento.

espegus

1a

integral queda:

Cerca de la superficie la velocidad del viento se clasifica com



De 1m/s Viento moderado baja.

De 1 a 2 mrs Viento moderado

Oe 2 a 3 mrs Viento moderado altc

Mas de 3m/s Viento fuerte.

El valor de la velocidad del viento dependara deg 'a ubicacion geografica de la pista. Para
la condicion de diseno suponemos que No se tiene viento a favor. £l valor def coeficiente
de rozarnento es del erden de 0.2 para pista saca.

El arrastre total es ta suma del arrastre del ala. estabilizador horizontal y vertical y tren de
atermzaje.

Los coeficientes de arrastre de estas superficies se muestran en la siguente tabla.

Coeficientes de

Cdnea =03

i

Arrastre i
i

(horizontat) :

Cd s = 1.2 (A e = 0.028 M7

(nclinado) f B
Cdyen=2.0 PA ven = 0 GO M-

Cd emon = Cd ievaaor P A aman = 0.0348 m”

Se reaiizan pruebas en ia pista para s3ber la velocidad que se alcanza. - -
Con el aeromodelo sin carga

t=43s, d=61TmM. Vm = 14 ms. Vf =28 m:s (Tecnca)

Con carga Max. (17.8 ib).

t=84s d=61TmM, Vm =3 5ms. Vf= 15 ms.

Sin embargo la velocidad mimma de despegue 25 igual a 1.2 veces la velocidad de
desplome:

Vi cessegue = 1.2 Vaesawme

La velocidad de desptome se obueng mediame ia acuacion:

Sustituyendo los siguienias valores. 2n la ecuacion antenor,
W= Wisomosee + Wearca = 10 /b + 20 /o = 30 /b (127.4 N}
pP=12kgm . S=06819 M y Cmax = 1.8,



obtenemos:

Viaespiome = 13.8 m s

entonNCes: Viminocespegue = 16.5 m's

El limite superior de la integrai de distancia serd la velocidad minima de despegue y ef
limiie inferior, debido a que el asromodelo no arranca con velocidad cero. de ias pruebas
realizadas en la pista, tiene un valor aproximado de 3 m s .

Sustituyendo en la ecuacion de distancia los valores en funcién de la velocidad, y los

limites de integracion anterares tenemos:

I

————— ——— ]I
D= a0
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El arrastre total, sera ia suma del arrasire del ata. inducido del ala. fuselaje, eievador
horizortal, inducido del elevador, {imoén v tren de atarmzagje.
Sustituyendc en la ecuacion los valores y suznoniendo gue =i coeficiente de friccidon es
considerado u = 0.2, para pista seca. la distancia de despegue sera:

S=5837m

Se encuentra dentrc del limite ge |a distanc:a de aisaffio. gue sen 31 m.

3.9 Conciusiones.

La respuesta a muchas de las preguntas formuladas
fluidos y en especifico de este caso. desafortunagamente NO SCN TRIVIALES. saber
en ias superficies

2n 2| campo de la mecamca de

como ocurre el desprendimiento det {lujo atras del fuselaje,
sustentagoras o aun mas Cual es la forma cpuma dael fuselaje para este flujo 7 tienen
algunas su fundamento en los cursos de fa iicenciatura de Ingemena Mecanica pero
requieren sin duda de expenmentacion 2n iaboratenos, 2n camps vy &l estudio de cursos

avancados, por lo que el disefo gue se Dresenta s una aproximacidn basada en

cdlcuios pero también intuitiva, gue en base a los conceptos fundamentales. derivados

del calculo. guiaron &l disefo

La configuracion optima en 2 caso Gua ocupa a !as superficies de control dei
P

aeromodelo, es la utilizacion de flaps y alerones por separado. sin emzargo debido af



poco presupuesto se utilizo el flaperon, quedando ubicado en las puntas y poniendo en
ia ranura que se forma cuando se deflecta. una cinta adhesiva, para ewvitar la entrada de
aire por las razones expuestas

Se propone también el uso de siats sujeto a expenmentacion

Es deseable el disefio de un perfil agrodinamico para las conaiciones dei flujo que se

presentan en ia competencia. basandose en la teora de kurta. software de mecanica de
fluidos y bibliografia (Ref. )

Si se usan aterones como flaps se recomenda que tlengan maximo una aeflexon de 209,

Los resuitados teoncos depen sar cotejados con 1o0s expenmentas 2n DiIsta, ya que
regularmente hav ajustes. 2s1 conforme se realizan mas expenmeantos. ¢l agromodeic se
ira 2iustande v modificando agranao sucesivament evantar mavor 2eso

Se obserra tambien que conforme mMenos pesc tenga =1 asromod=1o. y se aumente e

coeficien:e de sustentacicn

se incrementara 2! p2so de SArGa. £or io Gue s mortante.

sungue par2zca invial, & anorre de cada

gramo cosicie =n la astruciura d=2! aeromoaaio,
de aqui la importancia &n ia seieccion de matenaies y «as geomemas en ias estructuras.

Proosar diferentes configuraciones come a2l uso de canard. disumo diserio del {fuselaje,

configuracion Lipo biplano (doble ata). ubicacion del maotor en la cane trasera del fuselaje
(empuje), =tc.

La influencia del cambic ae aensidad conforrme cambia iz altura, se presenta en la

grafica de predrccion de carga vs aitura,

Prediccion de carza oo altuc

Conga bl

B 300 aud “00 1200 1800 L 500 AT Zson

Altura for)



ESTA TESIS WO BEBE
SALUA BE LA DISUIATECA

CAPITULO 4
MANUFACTURA DEL. AEROMODELO.

4.1 Anadlisis en elemento finito (FEA)
E! proposito del presente analisis. es ilustrar los esfuerzos gue se presentan en un panel
de matenal compuesto. definiendo |a carga total bajo la cual, alguna de las componentes
gue conforman el panel de matenal compuesto en las zonas de Mmayor carga presentan
indicios de falla, ya sea por el matenal o por la qistnbucio'r\ de {a carga.
Se analiza umcamente |la region donde se ubica el tren de aterrizaje, debido a que se
considera esta. como la pante critica det fuselaje al recibir |1a tapa inferior ia mayor carga
al momento de aternzar,
Las dimensiones da ta base scn

elLargo . 26.5cm.

e ANcno @ 17 3 cm
Matenales :

= Alma ae madera de 3/18"7 (npiay).

« Recupnmuento por ampas caras de fibra de keviar.

= Resina spoxica para fijar et keviar (matriz).
El peso total del aesromodaeio mas peso muerto, s aproximadamente 14 kg. Suponiendo
una aceleraciéon de 3.5g (alta para aeromodeios a radio control), esto es:
F= 14(kg]x 3.5x 2 81[{m/s”] = 480.63 [N] ~ 50 [Kg}
Area proyectada de la base = 26.5 [em] x 17.8 {cm] = 471.7 [cm] = 0.04717 [m?]
Entonces :
Distribucion de ta carga para efecto de analisis
Carga/m~ =480 7 [MN]/0.04717 [m"] = 10.190 (KFaj}
Se considera la placa (base del fuseiz|e) apoyada en los extremos con carga distribuida
uniformemente.
Esta componente es modetada con elementos finitos de 4 puntos nodales. La placa se
dividio en 25 nodos con 16 etementos del ipo NKTP = 32, que esta defimdo como un
sandwich de matenat compuesto, siendo defimdas las propiedades del material
requerndo.
Las unidades de lengitud y fuerzca usadas son metreos y Newtons respectivamente.
tas siguientes imagenes son los resultadcs da! analisis planteaco
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Resultados y conclusiones.

De la corrida se desprende que la parte mas esforzada es la parte media de ila piaca
ddénde se localiza el tren de atermzaje, arrojando el resuitado un esfuerzo de Von Misses
de 154.9 kPa, el esfuerzo de ruptura del pane!l de keviar es aproximadamente
o=144.7 MPa por io que la carga de trabajo estad muy por debajo de ta carga de ruptura,
quedando demostrado que el nivel tedrico de carga maxima que puede soportar la base
del fuselaje con matenal compuesto es muy superior a ia carga recibida en el aterrizaje.
Como recomendacion se aconse@a emplear matenal compuesto en ja estructura del
fuselaje y la parte central del ala como refuerzo. asi mMismo seguir uulizandolo en la base.

ya que agrega mucha resistencia y €l incremento en el peso es muy pequefio.

4.2 Manufactura del Fuselaje

Zl fuselaje de una aercmodelo se deiine comao ) cuerpo central ai gue van acop!adsas ias
alas, y cuyo inienior constituye generaimante € comportamiento habitable o de carga.
Para un azeromcdeic, el iusziaje consutuye el cuerpo centrai conde se iocatizan, ademas
de la carga, los servomecanismos que hacen posible €l vuelo radiocontrolado

En et caso del modelo para competencia SAE, se lleva un espacio predeterminado para
la carga. Dicha area de carga mide 5x6x11", dentro de la cual se introduce un

contenedor de peso muerto con ia configuracion que se muestra en |a figura 4.1,
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Como el area total maxima proyectada en pianta de! aeromodelo esta restringida, y se
necesita que &l mayor porcentaje de esta sea abarcada por las alas. para lo cual, el
diserio del fuselaje solo respeta las dimensiones dei area de carga y mmimiza su area
total, asegurando las distancias relativas entre el centro de gravedad, el centro
aerodinamico y centro de momentos. Ver figura 4.2.

Dichas distancias se determinan por
medio de un analisis estatico.

Figura 1.2, Diagrama de fuerzas y mémer:os en el zercmodaio

Cabe mencionar que &l centro de gravedad se fija sobre del
contenedor ya que la carga se coloca aqui.

centro geométnco del
Si el centro de gravedad no estuviera sobre
el centro geometrico del area de carga. al presentar ésta una mayor masa, modificaria ta

posicion del centro de gravedad del modelo, lo que constituye un problema en la

configurac:on aerodinamica. ya que el centro aerodinamico y el centro de gravedad estan

en un rango definido, para una nave esiable. Esta configuracion nes permite zntonces
que no haya modificacion del centro de gravedad del modelo para distintas cargas.

Dtro concepto impartante a considerar en el disefic del fuselaje s que el aeromodelio es
del tipo de ala alta. Esto es, que el ala se encuentra anclada an ,a parte supenor del
fuselaje, y dadas las condiciones de vuelo en ta competencia. dicha ala es remowvible
junto con toda ia tapa superior del aeromodelo. Considerando que ademas del area de
carga, el fuselaje debe proteger los elementos de potencia y control. Dichos elementcs
son ef motor, tanque de combustible, radioreceptor, bateria y servomotores. El fuselaje
entonces debe de ser capaz de contenerios, al mismo tiempo de presentar una forma

aerodinamica, para disminuir el arrastre, figura 4.3,



Figura 4.3. Vista iateral de i3 forma asrodinamica del fuserae
Con lo anterior se determina la configuracion estructural del fuselaje quedando de la
siguiente manera: {a base del drea de carga (esta constutuida por madera de tnplay de
3/168"), la parne antenor y posterior del area de carga (la conforman marcos
confeccionados de madera d2 tnplay de 1/47). Ce =513 forma se tienen tres caras de una
caja. la cual contiene =1 area c= carga. Las caras lateralas de la caja Iz conforman
marcos de madera bailsa y en las paries 2xtznores de ja base Jde tnplay se «olocan
largueros de triplay o que representa otro marco 2n [a pane infenor. como se puede ver

en ia figura 4.4.

Figura 4.4 Estructura def area ce carga

En tas salientes de los largueros de madera balsa y pegados a los marcos antenor y
posterior del area de carga van dos bloques de madera de pino, de las cuales se atomilla

la tapa de las alas al fuselaje.



Figura 4.5 Vista isometrnica de la estructura que soporta af ala.

Ensamble de los elementos de! fusealaje.

Las uniones entre elementos =2s de imponancia, ya que se desea tener la menor
caniddad de pegamentos y elementos de sujecion, para disminuir peso. Los primeros
elementos a unir son la base con ias tapas anterior y posterior det area de carga. Dicha
union se logra mediante cinco dientes en las tapas que entran con ajuste en orcificios de
la base. Los tres elementos se corntan con laser para lograr medidas exactas.

Figura 4.6. Snsambie de las cara frontal y trasera del area de cargs.

Las uniones entre la base, las tapas y los largueros inferiores se aseguran con
pegamento de acetato de polivinilo (comerciaimente conocido como Raesistol 850).
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Debido a que la base del area de carga es Ia gue soporta el contenedor y por lo tanto la
carga. la union entre dicha base y los marcos antenores y postenores es de gran
importancia. ya que aqui es de donde sujeta el ala al fuselaje; para reforzarta se le

implementan amarres de nilo de keviar fijado con pegamento epéxico, figura 4.7.

Figura 4.7. Amarras ge segunaad en ias tapas i area 0e carga.

Pestericrmente se colocan ios largueros superiores los cuales se ensamblan a las tapas
antsrior y postenor comeo se muestra en la figura 4 8. Dichas uniones se aseguran

nuevamene con pegamento.

— -

Figura 4.8. Ensamble de largueros sugenores del drea de carga.
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Los postes centraies de los marcos laterales se unen megiante enradas en los larguercs
superiores e inferiores, asegurandose con pegamento.

Figura 4.9. Posies centrales

agcnales e ja parte 'areral CS1 area de carga

Las vigas diagonales. las cuales actuan a compresion., se aseguran con pegamento a
presidon entre |cs angulics.

Para la union de los bloques de madera de pino y las caras antenor y postenor del area
ca carga. se CONR&aN ENUSIAS &N (CS 2.4TermVsS ¢a ¢ Ol 2s JITqu@s. o aonle & somika 'a
tapa de las alas. y toda la cara gue esta en contacto con jos marces de inplay va con
pegamento de acetato de polivinilo. figura 4 1C
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Figura 4.10. Umon antre taoas v bloques cara atormmar i a1a.

Por ultimo, se cubren las paredes lateraies con madera balsa delgada. ia cual se puede
doblar para seguir el perfil .ateral del fusela)e. La balsa se fija con cegamenic y LnNa vez

pegada. se lija en las oriilas para suavizar s borges.

Figura 4.11. Area ce carya cubrerta con macera balsa.

Una vez conformada (a estructura central del fuselaje. se precede con la manufactura de
los demas elementos cque 'o componen. gartiendo Jdel area de carga hacia el motor y

hacia el tubo que sostiene el empenaje
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Otra parte importante del fuselaje es la ltamada Pareq ge Fuego. Esta pared es donae
va montado el motor. Ademas del oeso del motor. gue es considerable. alli se apoya
toda la fuerza de traccion del modelo. Tambien aqui va apoyado el tren ae atermnzaje
delantero, por o cual tambien presenta resisténcia al impacto

La manera de acoplar la pared de fuego al resto det fuselaje es de Ia siguiente forma: de
la base del area de carga sale una viga de magera de piNo hacia la pane inferor de Ia
pared de fuego. De los extremos supenores e irfenores de la pared de fuego salen
cuatro vigas de madera balsa, las cuales van al marco frontal de tnplay que constituye la
tapa antenor del area de carga. figura 4. 11. Estas cinco vigas. ademas de formar parne
de la estruciura del fuselaje, siguen =2 perfit @ercainamico.  Para la manufactura cde las

vigas se unlican plantillas guia. !as cuales se p2gan a los bioques de madera. [os cuales

Smam 'z fne—z e

R S T2

Figura 4.12. Sstructura de soporte de la Paread ce Fusgo

Ensamble de la pared de fuego.
La viga prancipal que soperta la pared de fuego es la inferfor. la cual es de madera de
pino. Dicha viga sale del fuselaje entre la base de triplay 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. Ensamble de ia viga de pino en ¢l area de cargs.

Para su acop!amiento =2n la pared de fuego, se introduce en un hueco previamente
cortado, uniéndose con pegamento.

Figura 4.14. Znsamble de la viga de pinc en la Pared ce Fuego.

El ensamble entre las vigas de balsa y la tapa frontal del area de carga se muestra en al
figura 4.15, ai igual que el acople con la pared de fuego. En ambos casos, la las

uniones se aseguran con pegamento de acetato de polivinilo.



Figura 4.15. Ensamoie ae las vigas de balsa en I3 Pared de Fuego v el érea de carga.

Una vez que se cuenta con 'as vigas esiructurales de la pared de fuego. se cubre con
baisa los espacios entre vigas. Esto se hace con hojas delgadas, las cuales se cortan
aproximandose a la geometria requerndas, y se pegan. Una vez cubiertos los espacias,
se procede a lijar la balsa y las vigas para suavizar los bordes y lograr un acabado liso.

Figura 4.186. Parte frontaf del fuselaie cubierc de balsa.
Finalmente, se requiere cubrir el area del motor con madera balsa por la parte de abajo
y a los costados, esto se logra mediante una extension del fuselaje hacia adelante, la

cual presenta una tapa en la pare de abajo; asi se tiene acceso al motor y al tren



delantero. Mediante bloques de madera baisa lijadas se cubre el frente del aesromodeio
y el motor. En la punta se pega un aro de triplay como guia, figura 4.17.

Figura 4.17. Cubiarta de las partes infenor y {aterales def moter de madera baisa ljada.

El tren delantero y el motor se unen por medio de tomillos de fijacion a la pared de

fuego, figura 4.18.

Figura 4.18. Base del motor y tren delantero atormilados a la Pored de Fuego

Para la parte posterior del fuselaje se requiere de una sujecion para el tubo que va al
empenaje. Para lograr dicha fijacion se coloca una viga de pino, de la misma manera
que la que sujeta por abajo a la pared de fuego. Otras dos vigas laterales van de fa

parte posterior del area de carga a una pieza cortada en laser de triplay de 1/4", figura
4.19.
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Figura 4.19. Estructura en donde apoya i@ [ubo del empanas.

Las vigas se ensamblan con apriete en ia pieza de wiplay y todas las unicnes se
aseguran con pegamento.

Se le implementan otras cuarto vigas de balsa, y para rellenar l1os huecos y se pegan

hojas de baisa, de |la misma forma que para la parte detantera del fuselaje. Figura 4,20,

Figura 4.20. Parte trasera del fuséiaje cubieria con madara baisa.

En la parte posterior del fuselaje solamente va el servomotor del timon y tren delantero,
por lo que no se tiene problemas de espacio como en la parte delantera.



Todo el fuselaje va cubierto por la tapa que va fija al ala.

Colocacion de servos y mandos.

Dentro det fuselaje van fijos los diferentes elementos como el motor, el receptor, la
bateria. tangue de combustible y los servomotores. Para ello se pegan pequenos trozos
de madera balsa los cuales sirven de apoyo para fijar todos los elementos.

El tanque de combustible va entre cuatro pedazos de madera balsa, asegurandose con
un par de ligas. Lleva por debajo hule-espuma para absorber ias vibraciones producidas
por el motor, las cuales producen burbujas en el combustible

£l receptor y ia bateria no van completamente fijas at fuselaje. Unicamente se aisian en
un espacio con hule-espuma a presion

El servomotor que contrala el acelerador del moter .a fjo mediante tormillos en un
soporte de madera balsa que s2 pega a un costado de |3 part2 intema del fuselaje. Del
servomotor sale un mando que pasa a traves de la pared de fuego y se une al

acelerador del motor, figura 4.21

Figura 4.21. aet r on ia parte frontal del fuselsje.

En la parte trasera def fuselaje va fijo de la misma manera ¢l servemector que mueve i
timén y el tren detantero. E! mando del tren delantero va por abajo del area de carga y el
mando del timén 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,
sy
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Figura 4. 22. Disposicion ge glementos 22 control on el modeio

Finalmente. todo el fuselaje se cubre ccn cape!l monokote. e cual sirve como proteccion
del combustible que se fuga del motor. cumpliendo tamién una funcion decorativa. Con
fa cubierta de monokote se logra una superficie lisa para reducir el arrastre. Dicho papel

se pega mediante una plancha la cual suministra calor que hace que se adhiera a ia
madera y estire

4.3 Manufactura det Afa.

Para la manufactura del ala se utilizan. segun el diserio. matenales diverscs entre los
que encontramos astifeno de alta densidad (17 kg/mz\, madera de pmo y madera balsa.
Como proteccion de ios materiales del ala una vez conformada. esta se forra con papel
monokote para evitar el ataque sobre los matenales debido a fugas desde el motor. Ei
papel monokote tampién sirve para tener la superficies lisas opara reducir el arrastre.

Lo mas importante en la manufactura de un ala para cualquier aesronave es que los
perfiles que la forman se respeten a todo o largo de ia envergadura, ya gue entra mas
imperfecciones presente el ala, Mencs exacto sera su desempefno con respecto a las
curvas de sustentacion de diserio. Es por ello aue se elige entre fos distintos métodoes de
manufactura, los cuales varian en cuanto a calidad, casto y tempo;

ios de mayor calidad
generalmente requieren de mas

tiempo y dinero, en especial

peorgue se  utiizan
Oebido a esto,

materiales carcs y de impornacion. etegimos el meétodo que se ha



u7

empleadoc en la mayoria de las veces que se han producido aias en el insututo de
Ingenieria, ya que requiere de materiales faciles de conseguir y su técnica de fabricacion
cada vez se domina mas. Ademas. si se produce con el cuidado necesario, se pueden
obtener alas de buena caldad.

La tecnica empieada para obtener €l aima del ala se conoce con el nombre de Hilo
Catiente. Esta tecnica consiste en corar espuma de estireno ¢on un alambre de calibre
14 calentado por una fuente de cornente, utilizanda plantilas de tnplay cortadas de
acuerdo a los puntos del perfil a manera de guias.

Una vez seleccionado el perfil de acuerdo a diferentes cntenos (capituio I), o primero
que se fabnca son las planullas guia con la geometria del perfil sin ncluir el espesor del
matenal envolvente en madera de triplay de 1/8" Como ya hemos mencionado, las

guias scn las gue nas sirven de apoyc nara lograr cop-an

T=nte e perfil @ lo arge de
todo 2l ata

Para cbiener las piantilias guia se dibujan 'as coordenzdas del perfil en un naguete de
CAD (AULTOCAD "0) 10s cuales se Nen con i neas rectas que van e punto a sunto, de
acuerdc a ias taplas ael aia. (Ref. 31 Depemol mencionar gue €t dibuo se genera por
medio de lineas y 1o arcos ya que los puntos, al estar muy cerca unos aea otros, oeneran
arcos muy penuenos pero con radios muy grandes. que saien de los rangos de la
cortadora laser. {Por ello ia imposibilicad ge utdizar funciones de poliineas como

Fircurve o Spline).

Figura 4.2.1. Aproximacion del perfil serodinarcd meciants rectas

Una vez que se tiene el archuvo.dwg con el perfil aibujado a pase de lineas rectas
{(exagerando la distancia entre puntos en la Figura 4.2.1, para una mejaor comprension),
se procede a generar el archivo de control numenco. con i@ ayuda de un paquete de
CAD-CAM (SMART-CAM), cuidando de seleccionar los parametros gue ia cortadora jaser
requiere. For mecio de un paguete cde cormunicaccn, 3§ ransmne al Sodigo desde una
P.C. hasta el controlador de |a cortadora lI2ser a través de un cable de 25 pines. Se

procede entonces a cortar las plantillas guia, cuidando del avance y potencia para no
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quemarias, lo gue tendria como consecuencia la modificacion del perfil dei ala. Vale la
pena mencionar que aungue el haz que corta la madera tiene un espesor de 0.3 mm, el
dibujo hecho para la generacion det control numenco no tiene un sobreespesor hacia
afuera, ya que se compensa con el espesor de |a ptel de madera baisa (1/64™) y el papel

monokote con los que sa cubre el ata at final.

Corte de Ia espuma de estireno.

Una vez que se cuenta con las plantillas del perfil, se procede a cortar la espuma de
estireno. Se emolea espuma de estireno de aita densidad (17 kg/m:) ya que, aunque
es mas pesado que {a e@spuma de estreno convencionai. es mas facil de cortar y el
matenal respeta mas la forma del corte con hilo catiente. Ademas. dicho corte es mucho
mas fino en cuanto a su espesor

A parir de placas de sspuma de asthreno de 125x250x10 cm. se c¢ortan bloques de
90x30x10 cm. aproximadamenta, de tal manera gue el ala se conforma por cuatro
segmentos. cada uno con el perfil (25 cm. de cuerda) y 90 cm. de largo. cortandose ios

excedentes para que cada ala al final quede de 1.25 m.

Figura 4.2.2. Bloques do espuma de estirenn g= donde se dsbtienen las alas

El corte se realiza de la siguiente manera: |os bloques se colocan sobre una superficie
clana y se pegan a esta suoerficie por medio de cinta adhesiva. Con la ayuda de
escuadras y cintas de medicion, se coloca una plantilla en cada extremo de las tiras de
estireno, de forma paraiela. Es decir, |a punta detl borde de ataque y la punta del borde
de salida tienen que estar a la misma altura medida desde la mesa (ver figura 4.2.3).
Esto es muy importante por dos razones: |la pnmera y la mas imoonante. s que si No se
tienen las piantillas igualmente paraleias, el corte nos generaria un ala “rotada”, es decir,

un ala que va presantanco torsidn a lo largo de su seccion: la segunda razon es que
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para lograr un corte parejo en ambos extremos dei bioque, las plantillas y el estireno se
marcan y numeran cada centimetro con una linea perpendicuiar a la mesa.

Figura 4.2.3. Posicion de los perfilas guia en las tlogt ae de ost el

El corte comoc ya mencionamos, se hace con alambre <e calibre 24 (aproximadamente
0.6 mm), calentado con una fuente de poder |la cuai suministra 3 ampgeres a través del

circuito; se utitiza aceite de castor como lubricante para lograr un mejor acabado.

Figura 4.2.4. Crrculo para caentar el aiamors,

Con una persona de cada lado del bloque, se comienza a conar por el extremo del
blogue correspondiente al borde de ataque dei perfil. Simultanramente se debe de
cortar primero por la parte de amba del perfil hasta salir per el extremo del borde de
salida. Se debe de coordinar et caorte a una veiocidad adecuada y en forma paraiela,
para lo cual se cuenta en voz alta cada uno de los numeros marcados en las plantillas
para que las personas en ampos extremos vayan simuitaneamente en ia misma posicion
referida a la cuerda del perfil.
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Figura 4.2.5. Corte de ia o ce con nio

Se repite la operacion para la parte de abajo de! pefil, también haciéndose desde el
borde de ataque hacia el borde de salida, para asi lograr una seccién con [a forma del
perfil y dos bases. Estas uitimas son necesanas para los siguientas pasos en la
manufactura de! ala ya que sirven de apeoyo a los segmentos de ala y asi evitan que se
daden.

Figura 4.2.8, Segmento de ala y bases de espuma de estirenc

Ya que se han conado |lcs cuatro blogques de estireno (dos por cada ala), se pegan con
Acetato de Polivinilo (comercialmente conocide como Resistol 850), por pares sobre sus
bases para asi tener dos alasz de 1.280 m. aproximadarnznte.
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Figura 4.2.7. Segmentos del ala umidos con peg de de p

Vigas de refuerzo.

El centro aerodinamico ¢e un ala es la linea imaginaria aue pasa a lo largo de wda e ala
donde se puede considerar la sustentacion como una fuerza distnbuida dnica, y esta se
focaliza 2 un cuarto Jde 'a tuerda, mecida lesde o borde de ataque. Debido a estc. en =l
centro aerodinamico dei ala se coloca una viga de refuarzo. Dicha wga es de madera de
pino solida de 1/4' de espesor. la cua!l 5 continua a lo fargo ae toda ia envergaaqura, as
decir, de 2.50 m. de largo. Ademas presenta un angule en la mitad de la seccidén al cual
se le conoce como angulic diedre. Dicho angulo provee de estabiidad al aeromodelo en
vueio. En este disefio et angulo diedro tene un valor de 6 grades (3 grados por aia
referidos con la henzontal).

Figura 4.2.8

Se colocan otras dos vigas de macdera scolida a io largo de toda la envergadura. como
parte de la estructura. Estas vigas. ademas de servir como scporte para el ala, sirven
para fijar los bordes de ataque y de salida para el perfil. Dichos bordes son comercales
hechos de madera baisa, los cuales se lijan para ajustarse a la geometria del perfil. Esto

se logra con la ayuda de plantillas previamente cortadas con laser. Las uniones entre el
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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 estirenoc con tres vigas de

madera de pino solidas y los bordes de ataque y salida de madera baisa, figura 4.2.9.

Figura 4.2.9. Siementos estructurales del 313

Cabe mencionar que los cortes requendos en la espuma de @sureno para situar las vigas
y los bordes, se hacen también con hio caliente de manera vertica!, utiizando una
escuadra convencional como guia

Una vez que se tienen las alas con las vigus y los bordes de atague pegados. se cortan

con sierra a la medida requenda (2.50 m. de envergadural. tomando en cuenta el

espesor de las planullas que se utilizaror como guias para el corte del estireno con hilo

caliente, las cuales se unen en ios axremos de ias aias. para formar un marco
Dicha union se Jogra con unas muescas en las plantilas y en ias

la figura

estructura. vigas:
tambieén se utiliza pegamento @n unicnes con apriete. como se muestra en

4.2.10.

Figura 4.2.10. Umidn entre larguercs y tapas laterales
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Colocacion de {a piel de balsa.

La parte final que constituye el ala es el recubnmiento delgado de madera bailsa,
conocido como piel de 1/32" de espesor
pero sobre todo. tiene como fin el lograr una superficie lisa y de acuerdo al perfil. a lo
Para pegaria al estireno y a los pordes de ataque y de
Esta

Esta forma un cascaron que refuerza el ala

iargo de toda la envergadura.
saiida. se usa una mezcla de epoxico y alcohol quimicamente puro (QP) al 508
mezcla es muy ligera, ademas ge que no ataca al estireno como otros adhesivos.

Para aplicar el pegamento se colocan las nras de piel de balsa sobre la mesa y con la

ayuda de una brocha se esparce uniformementa en toda la superficie. Luego se coloca

la superficie ce ia piel con pegamento sobre <l ala, enendo cuidado de gue quede

perfectamente haciendo contacto en todos [os puntos. Para =f peqgado. la pie! de balsa
permanece a3 presion sobre el ala e t12mpo de secado del pegamento
mediante la calecacion de ibros granaes de pasta sudve soore la piel. como bien oueden

ser tcmos de Seccion ~amaruia como 0 podemes ver &+ la figura 4 2011, s+l cabo de

Esto se logra

unas horas se puede repelr a cperacior Dara (@ ora ata.

Figura 4.2.11. FPegago a0 /3 piel Q8 balsa presionaaa uniformements sobre of ala

Tapa del fuselaje.

Una vez que ya se ttene el ala con las vigas, los bordes de ataque y el angulos diecro

exactamente a la mitad. se procede a ururla a la tapa por medio de ia cual se une al

Dicha tapa va atornitiada justo en las esqumnas del area de carga. Debido a

fuseiaje.
que se consicera una mejer cpaidn lener 'a tapa el fuselaje totaimente en conjunts con
De tai

e] alja, dicha tapa debe cubrir completamente ia pane supenor del aesromodeio.
manera, se tiene una configuracion en la que atl quitar el ala se destapa totalmenta el’
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aeromodelo, teniendo acceso al area de carga y todos los elementos propios del
aeraomodelo, como son el motor. radiorreceptor, etc.

Para lograr que la tapa respete la forma aerodinamica del fuselaje y que el centro
aerodinamico de! ala guede exactamente a la altura desde el centro de gravedad del
aeromodelo para la que fue calculada en ! disefio. se cortan con laser plantilias de
madera de triplay que respetan ia configuracion proveniente de una dibujo de CAD. Otra
finalidad de la tapa es que el angulo de incidencia sea el de diserio, el cual en este caso

es de O grados.

Figura 4.2.12. Tapa deof fuselgje de madera d trinlay.

Despues se cierra el marco con madera de triplay al frente y madera balsa lijada en la

parte posterior, como se muastra en la figura 4.2.13.

Figura 4.2.13. Marco ce tnplay que corforma (a tapa ceol fuseiae.

Para lograr una unidn segura entre la base que va umida al fuselaje y el ala, se le
implementan amarmrres con hilo de fibra de kevlar cubiertos con resina epoxica que unen

las vigas det ala al marco de madera de tripiay de la tapa.
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Flgura 4.2.14. UmiGn entre 1a tapa y las vigas del ala por medio de amasarras

ae hio de keviar cutnarto con resina epoxica

Para terminar ja pane estructural de la tapa y ias alas. solo resta cotocar los bloques de
madera sdlida de pino a través de las cuales pasaran los cuatro tomillos que unen las

alas ai fuselaje.

Figura 4.2.15. Bloques de madgera de pino para atorndiar 1a tapa ai fuselase.
Una vez coiocados dichos blogques, para tapar e} marco de !a 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 def fuselaje cubiarta con madera balsa.

Recubrimiento con papet monokote.
Como ya mencionamos. es necesaro cubar todo <1 rodelo con un papel especial con el
fin de hacer la supertficie lisa para reducir i arrastre y para protegerio de ias fugas de
combustible. el cual gtaca a los matenaies que conforman el aeromodelo Dicho papel
se conoce con el nombre de MONCKQOTE, el cual puede ser de diversos colores.

papel monokote se utiliza entonces para decorar ei aeromodeto

=3)

Para cubnr la superficie del ala con monckote, es nNecesano sumMIMMSrar caior mediante
una pistola de aire. De esta manera se adhiere y se estira, lograndese una superficie
libre de arrugas y siguiendo el perfil requendo. Se uliliza ademas una plancha especial
la cual genera el calor necesano para colocar 2f papel a una temperatura adecuaaga  3i
se calienta demasiado ef papel. 2ste se quema y se arruga: si no se cahenta el capei lo
suficiente, este no se adhiere bien a la superficie y s puede desprender.

Para lograr que el papel guede achendo y liso, s2 uenen que =Hmmar '@s burbujas de

aire que quedan atrapadas entre |1a prel de baisa y £t monokote. Esto se logra pasando

la plancha lentamente sobre =0 papel monokote. extendiendo las burbujas hasta

desaparecerias.

Por ultimo cabe mencionar que =21 papel monckote no scoio sirve para agherwrse 3
swperficies sInNo para relienar espacic an donde ] ata cueca rpresentar
discontinuidades. como puede ser espactos entre costillas, espacios donde se colocan

los servomotores. etc.
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4.¢ Manufactura del empenaje

Como ya se ha mencionado antes, el empenaje tiene geometria en “T", y con

estabilizador de pendulo. Esto es que no solo una pequeria seccion del perfil del
estabilizador es movil a manera de aleron, sino que todo el estabilizador se mueve sobre

un eje situado en el centro aerodinamico, ef cual se encuentra a un cuaro de la cuerda

medido desde el borde de ataque.

Figura 4.3.1. Configuracion del empenaja

Timon.
Para el tmon, se reguere ce uLna configuracion sencilla. comao se muestra en ia figura

4.3.2, la cual se logra cortando cen laser un panel compuesto por un alma de espuma de

Cloruro de Potivinilo (PVC) entre dos caras confeccionadas con tela de fibra de keviar 49

bidireccional con resina epoxica al 50% en volumen. Primeramente se requiere de

elaborar dicho panel compuesto antes de cortarlo
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ualic,

tonn L

Figura 4.3.2. Confiquracion dal Timon

Corte del timon.

Como en el caso del corte de (0s perfiles guia, pnmero se requiere dibujar & timon en un
paquete de CAD (AUTOCAD 10). dandole la configuracion y dimensiones exactas, para
que postenormente se genere el codigo de control numaearico con parametros de la
cortadora laser, en un pagusate de CAD-CAM (SMART-CAM). Una vez generado dicho
codigo de control numenco. se procede a coitar el matenial, el cual requiere de poca
poiencia, por lo que el corte es rapido y con excelente acabado

Una vez cortado la parte fila del tmon. se cclocan las bisagras para (a parte mowvil. El
compuesto se ranura para pegar aichas bisagras con pegamento epoxico.

La parte mowl del timon es de madera balsa lijada. Este elemento de madera también

se ranura de la misma manera que el matenal compuesio para ser pegacdo a las bisagras
tambien con epoxico

Como podemos ver en la figura 4.3.2, an la parte supenor se tene & asentamento en
P g

donde se ccloca el estabilizador. Esto @5 ‘mponante para mantener e angulo de
incidencia en cero
Bl corte con laser de matenales compuestos resulta ser muy preciso y no dana las

propiedades del material por 10 que s recomienda su utlizacion.
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Manufactura del panel de material compuesto (timoén).

E! matenal compuesto consta de espurma de PVC prensado entre dos laminas de tela de
fibra de keviar 49 bidireccionail (FIBRA) con matnz epoxica (ia relacion volumeétrica entre
la matriz epoxica y la fibra es del 50%), fabrnicandose con la técnica conocida como la

TECNICA A MANQO ALZADA.

Figura 4.3.3. Panei compuesro para ef imen

Ei primer paso para fabncar el compuesto consisie en preparar Ia espuma de PVC. Para
ias porosigages Jd2 la gspuma con una mezcla de

ello se tenen gque radenar
ambiente, en una proporcion de

microesferas de fibra de vidrio en epoxico a temperatura
Pesandose ambos materiales y
Una veX que se tienen calculada la cantdad

50 y 50% en volumen. corncciends sus densidades,
podemos obtener su relacion volumetnca.
de espuma y la mezcla de microesferas-epoxico, el proceqinuenta es el siguiente:
Se coloca la espuma de PVC en una mesa y con la ayuda de una =2spatula se va
cubriendo toda su superficie con la mezcla., Una vez gque se tiene todo ese iado de la
espuma de cubierto de resina. se tapa con una capa de mviar (PET) La espuma del
lado preparaco. cubierta con dicho mylar. se voltea al reves. Solocanuose sobre un vidrio
plano. De esta manera ahora queda =xpuesto el lado de {a espuma que sigue libre. Se
repite la misma operacion para este otro lado de la espuma, aplicandose pnmero mezcla
de microesferas. tapandose con mylar y prensandose todo at final con otro vidrio plano.
Se deja secar durante 24 horas. a3l final de Ias cuales el material se retira el widrio y se le

desorende el myiar. De esta manera queda la espuma de PVC con la porosidad tapada
por microesferas de fibra de vidrio-epoxico lista para ser prensada entre la tela de keviar.
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La preparacion de la tela bidireccional de keviar 49 en matnz epoxica es muy similar a (a

przparacion de la espuma de PVC. Pnmeramente se pesan ambos materiales vy

conociendo sus densidades, se puede conocger su relacion volumetnca. Ya gque se tene

la teia de kevlar y el epoxico {(a temperatura ambiente), en una proporcion de 50-50% en
volumen, se procede coma sigue:

Soobre una capa de mylar se extiende perfectamente |a teia de keviar, para dque se anada

sobre ella el epoxico. con ta ayuda de una espatuia. £l compuesto se prensa entre dos

vidrios y mylar para que quede plano.

Se repite ia operacion para obtener otra hoja de
tela de keviar en epoxico

Para obtener el panei se compactan en sere el keviar con la espuma de PVC lo que se
hace es que mientras el epoxico en la tela de keviar sigue fresca. se retira una de las

capas de mylar del laminado de lei@a de Leviar con =poxcs. fara poner encima 2

espuma ya preparada y seca de PVC Con el otro taminade se hace 'o mismo para
poder cubnr 1a espuma. grensandola con 19s lammados d2 kevlar por ambos !zdos. De
esia manera, la Jesina zpoxica de ammbos .aminados, gque todawvia se encuentra frasca,
hace que los tres compuestos de nuestro matenal fiinail se aghieran entwe si. Finalmente
se deja el matenal otra vez secando por otras 7Z heras. prensado entre dos vidrnos, para

que quede lo mas plano posiole. Este panel comouesio @s muy ligero v presenta uvna

excelente resistencia

Manufactura del estabilizador horizon:al.
A diferencia del ala que es de espuma de esureno, el tmon es de costllas de triplay y

madera balsa cubienas con papel monokote, para dismunuic el peso. Esta *écnica puede

ser empleada tambien para manufactura de alas. Sin embargo. presenia imegutaridades

va que el papel monokote al ser planchado sobre la estructura, se cuelga. lo que

equivale a perder el perfil aerodinamico parcialmente entre costillas. En el estabilizador

este provlema no es ian (mpornante ya gue ai sar mas pequenoc, las cosuilas no eswan
muy espaciadas. y por o tarnto el monokote cast No se cueiga.

E! estabilizador presenta a todo lo largo unicamente seis costillas de madera de tniplay,

cortadas con laser ¥y cuatro de madera baisa intercaladas. Cabe meancionar que el

es:iabilizador se emplea para contrarrestar el momeno resuitanie de las fuerzas en todo
el aeromodelo, y sobre todo del momento producido por el ala.



Nuevamente para la manufactura de las costilias con este perfil, se requiere de dibujario

por medioc de lineas de punto a punto. Posteriormente se genera el control numerico

para la cortadora laser.

ractas

Figura 4.3.4. A el gort

Una vez que se tienen |as costlias. se precede a ensamplarlas a ias wvigas que

conforman la estructura del estabilizader. Como la fuerza de sustentacion se puede
considerar concentrada en el centro aerodinamico. es arm donde se colocan un par de

vigas solidas de pino, similar a la estruciura del ala. Se reguiere de colocar una viga

extra de pino, como elemento estruciural y Como apoyoe a donde debe ir pegado el borde
Ambos bordes. el ce atague y el de salida son de madera balsa lilada con ta

de satica.
La seccion del

ayuda de plantilas. provernentes det corte con laser de las costilas
estabilizador a la altura de una costila queda conformada de |3 siguiente manera.

Figura 4.3.5. Configuracion estructural cel eievador.

La parte movil del estabilizador presenta entonces seis costillas, dos pares de vigas

situadas en el centro aerodinamica del perfil, una viga donde se pega el borde de salida,

v los bordes de entrada y salida hechos de madera baisa.



Figura 4.3.6. Estructura de ia parte movil del estabiizadaor

tas uniones de los perfiles v las wigas van con ajuste y con epoxico. Se utiliza esta
ultima como pegamento ya que. aungue es pesada, se requiere debido a la poca

superficie de contacto entre eiementos. La union de la viga postenor con el berde de

salida de baisa es con pegamento da acetato je golivinilo.

Figura 4.3.7. Ensambie de las pares del elevador.

La parte fija de! estabilizador presenta una estructura igual al d= la parte movil. Lo unico
adicional es 12 union con el timoén. Dicha unién se logra con la ayuda de las vigas en el
centro aerodinamico. las cuales estan unidas con ajuste a dos costillas. las cuales

empaiman entre 2llas a la parte superior del timon. Las vigas también van con ajuste en

la muesca que tilene el tmon. Nuevamente Se uuiZa epoxiICo Paria pegar 1I0s S menics.
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Figura 4.3.8. Urén entre el tmadn y !a parte fia del elevador

Lo importante en la unién entre e! elevador y el timdn es mantenerios perpendicuiares

ertre si, aun bajo cargas oscilatornias. Pera aszaurar esto, e pegzmento epéxico cebe

aejar secarse mientras el tnNon se encuentra sujeto en ura prensa iotalmente vertcal,
estando el elevador horizental sopre el timon, utlizanaose un mvei de burpuja come
referencia.

Para el 2nsamble de la parte movii del elevador con e! resto dal empenagje, Se hace a la
altura del centro aerodinamico del perfil. Esto es entonces, entre jas dos vigas que
refuerzan la estruciura det etevador. Para elio se requer2 de dos pequefos gjes ae
cobre los cuales van fijuos at etevador movy ¥y que se hacen pasar por unos bujes en la

parte fija del eievador.

La union de diches ejes de cobre con el elevador se hace pasandolas a traves de las
costillas de triplay, para luege doblarios vy fijarlos con un peguefo trezo de madera
balsa. Nuevamente se fija la union con pegamento epoxico




Figura 4.3.9. Articuiacion entre !a parte fifa y mavii cel siavagor

La parte saliente ce los ejes pasa por bujes en las costilfas extenares de !a parte fija del
ejevador de manera libre. El rozamiento entre ias costillas de tnplay y el tubo de cobre
as muy baio cor ‘o cue se ‘cgra fa ariculacion reqguerida en of elevador

Por ultimo mencionaremos que para el movimiento en el iman depido al microsevomaotor,

es necesario colccar una chaveta gque pase a travas del wubo de cobre para que ésta se
conecte por mecdic de un Mando al Microser/omaeter cei slevadnr

Zsto nos da la ventaja
de que no hay perdidas en la transmision y e movimiento del eje del servomoior es casi

el mismo que el de! 2je del slavadcr



CAPITULO 5
TREN DE ATERRIZAJE

Eil tren de aterrizaje se disefAa en funcidon de la forma y capacidad de sustentacion del
aeronave. . -

En el disefioc del tren de aterrnizaje los procedimientos seguidos san:

= Definicion del Problema. P
= Investigacion.

» Disefo Conceptual.

= Manufactura.

e Pruebas.

e Toma de Decision.

= Conclusiones.

5.1 Definicion del problema.

Debido a las restricciones dadas por las bases del concurso, la aeronave como minimo
debe de poder sustentar 8lb mas su propio peso, sin que ninguna parte de éste sea
reemplazada.

Con maxima sustentacion. el aeromodelo es capaz de sustentar 27 Ib. La velocidad
alcanzada promedio es de 80 Km/h.

El objetivo es disenar un tren capaz de soporntar las cargas provocadas durante el
atermzaje y despegue del aeromodeio. Este diserio debe de ser sencillo, facil de duplicar

y ligero.

5.2 Investigacion.

Mucha de la informacion que se recopio, es de expenencias en el disefio de aeronaves
anteriores, de foto’grafia_sl l‘oma_dés de aeromodelos similares y de consulta de bibliografia
especializada. En general-'el diseﬁo se enfocd a las expenencias obtenidas por otros
equipos y prueba.\s‘dé los disefios.

« Los trenes de atemzae ‘que presentan la mayoria de los equipos, son de

configuracion nariz y de gran apertura como se observan en las siguientes fotografias.
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Fig. 5.1. Tren de aternzaje ¢ TN aseig s

D una solera de alummio
ranurado y doblaco. apar

aluminio.

nujze vy ruedas de

Fig. 5.2. Aqui, ¢l tren 25

tipe narnz, consta de una barra de

s&ccién circutar con dos

soportes montados al fuselay: gque «

s de una seola proza, tren delantero es un resonte
a torsidén con ruedas de aiunminio Yy ©2n bu)

5 Como rodamientos



Fig. 5.3. Este aeromodelo presenta el tren de aternzaje configuracion nans | &4 tren esta

parcialmente por dentro del fuselaje to cual ayuda a disminuir @l arrastre

Fig. 5.4. El tren trasero que presenta este aeromodeic es una solera doblada en forma de

arco.
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Fig. 5.5. Ei tren en este casc 2s una =

de alamore, se reduce el peso del tren

pero se dificulta su manuractura

Fig. 5.6. Las ruedas son de plastico, aparentemente sin ningun tipe de rocdamiente como
bujes © baiercs. el trery es en forma de arco y amplio. ic que ayuda a la estabilidad en

pista.



Fig. 5.7. Tren ae an ziambre

entre ejes

Fig. 5.8. Tren de aternzaje en configuracidn narz y centro de gravedad alto
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Como podemos observar. los diserios son sencillos. generalmente basados en placas o
soleras de aluminio y algunos demasiado robustos, el tren delantero en su gran mayoria
es un resaorte a torsion. las ruedas son delgadas. metdlicas ¢ de piastico. comoe

rodamientos predominan ios bujes.

5.3 Diseno conceptual.

Existen vanas configuraciones en cuanto a la posicion del tren de aternzaje, asi como de
su forma y cantidad de eiementos.

Dado a que el aeromodeio es de carga, las configuraciones en cuanto a la disposicion de
los trenes de aternzaje se reduce, es posible dos configuraciones en cuanto a su

posicién, ics cuales se describen a continuacicn

Configuracién nariz

Esta es la configuracidn tipica para un aeromodelo de carga. consiste en un tren
principal debajo del centro de gravedad. robusto y esbeito. y un tren sencilic y ligero que
es colocado en la parte frontal del fuselaje justo debajo dei motor

La ventaja de esta configuracidon s que permite poder despegar y aternzar con angulos
de ataque mas aitos que con una contigurac:on tpo trasera | debido al posible chogue
de la heélice con el suelo que puede ser provocado por €l momento resuitante del

producto de la fuerza de friccion por la distancia al centro de gravedad.

Fig. 5.9. Confiquracion nar:
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Configuracién trasera
debajo del centro de gravedad del aeromodelo

Consiste en un tren robusto con 5% a 10°
eda justc debajo del

hacia adeiante, ¥y un sistema de deslizamiento o con ru
estabilizador, de forma muy sencilla.

En esta configuracion se coloca la carga ligeramente atras. con et fin de tratar de
asegurar que la helice no choque con ef suelo. Su principal ventaja es la generacién de

menor lastre que la anterior configuracion,

Fig. 5.10. Conniquracisn trasass
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Disefio del Tren de aterrizaje.
La configuracion que se tomoé como base es de tipo nariz, ya que la tipo trasera requiere

de un piloto experimentado.

- reqyr TR IR
s .n‘unuw»nww».
=2y
JRV—.
-
¥ |
. j]

La helice es de 12" de largo. esto implica que la altura del tren trasero. debe ser por (o

menos el largo de la hélice menos la distancia del centro det eje det motor a ta pane baja
del fuselaje.

El tren trasero (Fig.5.11) consiste en una placa de aluminio de 1/8" de espesor con
dobleces a 45°, los ejes para las llantas son de cuerda de piano de Y™ diam., como
rodamientos se utilizaron bujes de bronce fosforado, llantas de hute (o'rings) sabre rines

de aluminio.

Fig. 5.11. Tron trasero con tansores de cuerda de piano de 1/32" diam. como refuerzos.



Para el tren delantero se desarrollaran tres disefios :
Disefio 1. Es ilustrado en todas sus partes con sus correspondiente diagrama
desplazamiento.

Disafic BASSAD &N ue resots y SITCUIScIones.

Didbujo del desplazamiento.

de
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G- 5. 120 ACITUIIOURD SN el el SepInter hasaae s ol Ciseno

Disefio 2 : para absorber A carga de onpacto se unhza un matenal <on unt module de

elasticidad bajo y una resistencia 2 13 ifluencia 2ito. la geomeatria adauiere el efecto que

proporciona un resorte

TR

SEROE we Twerds we Piang 14T —

S Tin Te Aluminio

Disefio basado en una geometria que simula wurn resorte.
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Disefio basado en una geometria que simula un resorte.

Dibujo del desplazamiento
Fig. 5.13. Diseno 2.

Disefio 3 : un rizo en el vastago se utiliza para absor!

ber la energia del impacto.

P e B ~

N »' v - =
Esdrol, Fezorts a1 Torsion -

de hule (Dags)

05 de Cuwras
Fan de Alurno

Tren basado en un resorte que trabaja a torsidn.



Dibuyo dai desplazamento.

Fig. 5.14. Aoreorpodeio con of (7o fouantend ol Diseilo

5.4 Manufactura del tren de aterrizaje.

Se recurno a un programa CAD. para poager dibujar al tren o mas exacto posible como
se diserd ceon anterfondad. ]l programa utilizado fue AutoCAD

El dibujo que se muestran al final de esta cbra muestra las piezas a detalle y los
componentes del tren de aternzaje.

Primero, se expondra la manufactura de los cisefios del tren delantero. Tenemos tres

disefios en cuanto al tren delantero y a sus componentes y un disefio del tren trasero.
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Para iniciar, a2 manufactura del tren de atemzaje delantero, se tomo el diseno del
resorte articulado a un par de barras (Diserfio 1), Se consiguid el matenal para iniciar
dicho proceso.
Se magquina el cifindro en un torno convencional. Ya temendo el cuerpo del ciindro
maquinado, se prosigue a manufacturar las articulaciones del pistdn (piston = cilindro +
resote + embolo), en esle paso se requiere de cudado ya que SoN piazas peqguernas. en
esencia, es aluminio con un barreno central (ver plano “Tren - delantero -1") del tado de
la cara mayor con un barreno perpendicular a este para lograr la articulacion, y para
sujetar a las barra de referencia. se utiiza un prisionero alien. Se requiere de una
magquina fresadora para tograr las caras parfaectaments planas vy localizar con precision
los centros de los barrenos
Se prosigue con ias barras, Que son de cuerda de piano de 1/4° cham., a una de ellas le
corresponde ser eje de rotacion de la llanta, y a la otra recioir e par dei servo para el
controi de la direccion, por ello se tornean para obtener la figura deseada. y se reahzan
los dobleces correspondientes con la ayuda de una mordaza de mesa y un tubo targo
para hacer palanca. lLos grados de dopiezr se caicularon con la ayuaa de |a
computadora. Para asegurar las llantas en 2l eje se consiguieron seguros tpo "E", de las
dimensiones requerndas . Ahaora prosigue la manuiactura de las llantas. Para hacerias,
se compro en ferreterias ruedas para sidlas. que traen llantas de hule macizo. Estas
fueron las primeras llantas que se utilizaron ya Gue 1as que venden para los asromodeios
son demasiado flexibles para la carga gue ilevara e aeromodelo. &stas llantas
compradas son demasiado pesadas para montarse. 2ntonces se magunaron. Se
montaron en el torno y se rebajaron a las imedidas dadas, despues se tomeo la caja
donde se alojan ios baleres., ya con estas medidas y forma se pasaron a un taladro de
banco y se taladraron Ios barrenos previamente trazadcs, obteniendose la geometria
deseada.
Se montaron a orasion las {lantas sobre los baleros. Despues para  probar aue las
ftaras estuvieran correctamernte alimeadtas con respecio al Termo de los baleros, se
montaron en el tome y ¢on una barra circular del diametro del centro balero se hizo girar
a la llanta fimemente sujeta al chuck y la barra al porta brocas para torno. Esto se
realizd con caada llanta y si alguna no satisfizo nuestras exigencias se manufacturaba

otra.
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El segundo disefio dei tren delantero de aternzaje se muestra en el plano “Tren -
delantero -2". Se corta alambre de cuerda de piano de t/4"diam. a las medidas
indicadas, ésta geometria es sancilla y por tanto facil de hacer, se monta en el tormo y se
obtiene {a geometria para la parte que ie corresponde ser eje de la llanta. se refrenta de
los dos lados del alambre. se prueban las llantas iguaimente que el tren delantero
anterior y se dobla segun plano.

El disefio 3 se muestran en el plano “Tren - deiantero -3". 2t tren delanteroc es de alambre
de cuerda de piano de 1/4" diam. y con una espiral que se asemeja y funciona como un
resorte a torsion

Se corta alambre de cuerda de grano Jde 1/.4%diam  segun olare. se menia =2n el terno
para dar !a forma 3 1o aue sara <2 de !a llanta, se refrenta sor ambas cares vy 'uage
para formar la espiral es necesano caientar al alambre ya que de o contrano aste se
forzara tanto que oueda remperse, Je ullliza un soplete de mano. previamente se
nDrepara un tubo swers a las mondazas de mesa con la finahdad de que sea la carva que
tome la espiral. s decir se va a rodear ei aiambre a2l tubo

Se prepara ef scplate v sa& calienta con Mmucha grecaucien 2t alambre tratande g2 no
calentar lo demasiado gara cambar racdicalmente las propiedades do! metal. luego se

dinge a la mesa de trapae vy se 2moieza a2 dar ia forma

2 unhzan pinzas de preson
marnilto y un tube cara hacer palanca

Prosigue hacer el tren trasero

El disefio de! tren trasero de aternzaie se muestra en 2 plano * tren - trasero . se
imprimic la forma que lleva 2 tren en los brazes a escata natural v se caico 2n e fren
Para poder obtener £sa geometria se monte 2n la piaca de aluminic yva doblada vy
cortada en el taladro de banco sujeto por mordazas de tal forma gque los brazos se
encuentren perpendicutarmente a la direccion del barrenado. se realizaron decenas de
barrenos en los brazos deil tren con el fin de aproximar !o mayor posible a la geometria,
y despues se quilo dei taladro ce banco y $& Monto a las merazzas de masa y con una
lima se obtuvo la geometria final.

Cuando ya estuvo la tapa infenor del fuselaje hecha de material compuesto (madera y
keviar), se marcaron ios centros de los barrenos en el tren y en esta pare del fuselaje
para su sujecion con tomillos de cabeza de gota y turcas con rondanas. inmediatamente
después se montd de nueve 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 ejes de las llantas Estos ejes se muestran el plano, se
utiliza como eles alambre de cuerda de piano de 1/4"diam.. se coro alambre a
sobremedida para poder ser tormeadas, se monto €n el tomo y se realizo el refrentado. la
cuerda para ia tuerca y del otro extremo la ranura donde se algja el seguro tipo "E”, esta
operacion se hizo cuatro veces ya gque necesitamos repuestos.

Prosigue el montaje de {as lantas soore 10s ejes. Cada eje se monto al porta brocas para
tomo y ias llantas con los baleros pegados previamente, se sujetaron al tomo, se hizo
andar comprobando su funcionamiento.

Los tensores son de cuerda de piano de 1/32" diam. cruzades en forma de X y sujetos

por una pane por los brazos del tren y por el otro a los ges del lado opuestos de las
flantas.

5.5 Pruebas

Esta etapa muesura que el disefo sea funcional, ademas ce apornar datos que no se
consideran en un escrtono

Las pruebas hechas al tren de atemzaje, se basan en tomar cada disefo y montario en
un fusetaje que simuta al real, a oste fuselaje se le carga con 25 ib. de metal. Las
prncipales pruebas realizadas al tren de aternzaje son:

- Prueba de comportamiento

. Prueba a los rocamientos y lantas

= Prueba de resistencia.

Pruebas de funcionalidad.

En esta prueba sirve para resaitar los detailes del diseno en cuantoc al comportamiento.
Es importante mencionar que existen puntos que estan fuera de nuestro control, como
la habilidad dei piloto

Se carga el fuselaje como se menciono al pnncipio, se coloca en el sualo, se empuja
durante un tiempc, se fuerca 2 [ue trate de vcitearse Yy se toman Jatcs Yy

consideraciones que puedan servir para calculos.

Pruebas a los rodamientos y llantas.
Las pruebas hechas a los rodamientos y llantas sirven para justificar la utilizacion de un
tipo en especial de rodamiento y de llanta.
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Estas pruebas se hicieron haciendo girar ei chuck del torno y poniendo cada ilanta con el
rodamiento a analizar. se hace un gje que sifva como apoye para hacer girar la Hanta

contra el chuck, este apoyo se cambiaba de posicion asi como la velocidad del chuck

del tormo.

Pruebas de resistencia.

Otra prueba que se realiza 2s. tomar el fuselaje con el tren de aternzaje y cargario con
25 1b, se coloca a una aftura de 1 m. y se le deja caer libremente

La prueba mas importante 2§ tomar cada diseno y hacer una prueba en comunto con =i
resto del aercmcedeto. para lograr una prueba real se cofocan todas las partes orincipales
aen una gista. Se cbserva el compertamento y

agreganaole pesc. s& supElan ¥ se pruec
se sazan conclusiones para un r2diIseno

5.6 Toma de Decision
Tsta toma de decision se n general 2e una serie de ountos en los cuales la

i de reempiazar las piezas que canstituyen al tren de

[¢

principal restriccion es
Por ello, muchas veces ios disenos que nos
g demasiade complicadcs

ertenr an cisefdos de

2n cuenta los medios

o oJ
)

aternzaje y al aercmod
San.
se disena sin tener

paracen idaaiss ‘o E
Esto sucede particularmente cuando
existentes

Los puntos o restricciones en los cuales nos basaremos para la seleccion son:
- senciliez.

« ligero y resistente

Facilidada de reemplazar las prezas constituyentes dei disefio.
e Facilidad de manufactura.

- bajo costo.

Facilidad en la manufactura:
Este proceso iene como finalkdad entre otras, obtener datos retevantes sobre el disefio,

como el ensambie, tiempo de manufactura, costos de operacién, etc.
La manufactura de un diseno es una de las principales restricciones para el disefiador.
QOcasionalmente, los diserios scn complicados y de forma muy rara, ia manufactura se



131

complica y repercute en €l costo de la pieza o piezas. Un buen diseno es facil de
manufacturar. se conforma de pocas piezas simples y funcionales.

Facilidad de reemplazo:

La estandanzacion es una de las mejores herramientas para evitar caer en disenos

sofisticados y cuyas partes solo sean visiones nuestras. La utilizacion de estandares

simplifica en gran medgida |a labor del disefador. ya que si se quiere en cualquier

momento reemplazar una pieza de un 2quipo o dispositivo estandanzado sera mas facil

encontrario y reemplazario, por elio es recomendable y generalmente es impuesto

Conclusiones de las pruepas -

Llantas de hule macizo soore oaleros

=~ Facit de dupticar

- Los baleros se ateran por |la presencia de polvo vy tierra. {baleros sin cubiertay

Las ilantas se deforma enormemente con grandes cargas y se pierde direccion.

NoO existe buena adherencia del pegamento ene llanta ¥ balerc por tanto 1a llanta se

sale gel balero

. Barato.

Lianta basada =2n O 'nng nnes vy Dues de cobre rosforadoe

» Poca dificultad =2n sy manufaciura

« No existe el problema de atoramiento d2 ia llanta por pelvo u otro factor.

« No existe & provtlema Qe la daeformacion e ia \ianta gque provoque perdida en la
direccion.

* El buje es hecno a la medida aaecuada al an. lo que no exste el problema de
movimento entre nn y oue

* Barato.

Liantas seleccionaaas . O'ring sobre rines de aluminio y bujes de cobre fosforado.

Diserio 1

« Es formado por mucnas piezas. lo cual complica su reemplazo.
= Es resistente

» Presenta facilidad para la conduccion del aercmodeio.

» Barato.

Diserio 2

= Es muy facil de duplicar
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= Es poco resistente. R

+ Deformacion excesiva con grandes cargas y presenta inestabilidad en la conduccidn .
« Barato,

Diserio 3

= Dificil de hacer.

+« Resistente.

= La conduccion del aeromodelo es buena, con grandes cargas.

= Barato.

Seleccidn del tren delantero | Disefo 1

5.7 Caiculos

El material a emplearse en el iren de aterrizaje debe de absorber las wvibraciones
provocadas por las irregularidades de la pista. Una simulacién basada en a teoria de las
vibraciones mecanicas nos ayudara a visualizar la respuesta de tres distintos materiales
a condiciones de carga varabie suponiendo unNa K acuaene 3 UNA Kescrne analoga ce un
sistema masa-resorte. esto es para poder tener un cnterio de seleccion de material. Se
simuia sdlo el tren trasero durante ef despegue. Programa . Tren.Bas.

Para el caiculo de resisiencia de materiales se considera :a carga gue sufre i tren
durante el aternzaje. ya qQue duranie el despegue la mayer carga es cuando el
aeromoaeio se encuentra InMovii decido al aumento de 13 susientacion provocada por la
velocidad.

Las cargas en el tren de aterrizaje varian ¢ dependen en gran medida de ia experiencia
del piloto, de experiencias previas se considera 3.5 como valor de aceleraciéon esto
implica una carga de 480.2 N ~ S0Kg .

[ _ ™ -
o _—— U
37 s o e

El calculo se hace pensando en la posibilidad de que ei aeromodelo aterrice en una

sola llanta trasera.
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fa posicion del tren delantero se ubica de tal forma que la nariz det aeromodelo esté
abajo de la linea horizontal que forma el centro de gravedad y el centro del tubo,

forzando a que aterrice con el tren trasero.

e -
i
|

El tren trasero funciona como una viga en cantiliver con una carga aplicada en su

extremo libre.

tren traseroc con tensores de cuerda de piano de 1/327 diam.
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Viga en cantiliver con una carga aplicada en su extremo libre,

La tensién debida a la flexidén. segun |a teoria basica, es :

o = 7 (Ref. 8)

o = esfuerzo normai

M = momento Flector.

¢ = distancia del eje neutro al punto donde se calcula el esfuerzo.

! = momento de inercia de la seccion transversal respecto al eje neutro.

Parale puntoc, L= 155.0 mm, M = 50 * 155.0 = 7750 Kg mm. el espesor de la piaca es
1/8" = 3.175mm. | = bh>/ 12= 348.75mm" c= 1.58mm, efectuando caicuios :

o =33 Kg/mm®.

E! material empleado es placa de duraluminio 1/2” esp. comercizl :

oo, = 22 kg/mm” (Ref.5),

O wraccion. = 38 kg/mm® (Ref. 9),

estamos cerca del limite de ruptura. es necesario reforzar el tren trasero sin aumentar el
peso, la solucion son tensores de cuerda de piano de 1/32" de diametro. que actuaran a
traccidn. Para elio es necesario encontrar la flecha maxima de ia viga o brazo del tren :

para una viga en canuliver ia flecha maxima se encuentra con

\ PL?
Moawe = —S—E‘[_ (Ref. 8)

Es necesario saber la flecha cuando la carga es la necesaria para llevar al material al
punto de fluencia.
E= 0.72x10° kg/cm: (Mddulo de elasticidad) (Ref.B)
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P= carga para llegar a la fluencia.

L= 155.0mm

I= 348.75 mm*

M= momento flector para llegar a la fluencia ;

de Ia ecuacion de flexion M= ol /c = 5115kg-mm ;

M=P*L,
P=5115/155 = 33 Kg. (carga para llegar a la fluencia o). .
efectuando calculos : Y max. =162cm.

Cuando la flecha vaie 1.6 cm los tensores actuan a traccion, el material empleado para
los tensores es cuerda de piano 1/32" diametro.
To= 175 kg/mm® (Ref. 9);
Entonces :
De la teoria basica de tension
ao=P/A {Ref.8) !

A = area transversal = 0.4951mm"~ .

o= 50/0.4951 = 100.9896 kg/mm~; Se utilizan dos tensores por brazo es decir :

o = 50.6 Kg/mm®, porio que el F§S = 175/ 50.5 = 3.5

Vibracién
Existen varas formas de sclucionar probiemas en ia mecanica de vibraciones, éstas

dependen de suposiciones hechas al sistema. por ejemplo despreciando la masa del
resorte, sistemas amortiguados o no amortiguados, considerando tipos de resortes | H

lineales o no lineales. etc. (Ref.10)

Diagrama del it an un
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En este caso analizaremos la vibracion de la masa del aeronave dado el tren de
atemzaje propuesto y considerando al tren traseroc como un resorte lineal, es decir, que
al ser deformado genera una fuerza del tipo:

F= - kx . donde k = constante.

Se supone, como se menciono al principio que [a masa m puede ser desplazada
verticalmente sin resistencia alguna. Aplicando la ley de Newton en direccion dei
movimiento:

~ Ax = K
o sea,

A e = 0

Esta es la ecuacion diferencial que nge el movimiento de ia masa m. Por ello la razén de
un resorte lineal. Entonces 1a ecuacidon caracteristca es:

s2 + k/m =0
y {a solucion ganeral de la forma:

X = Aq COs wRt + Ap sen wnt

donde x(t) es llamada elongacién del movimiento y

Wn = v
es la frecuencia angular natural o propia del sistema. La frecuencia natural o propia del

movimiento oscilatorio es pues dada por:

y el periodo r,

es entonces:

m

S N -
T, A =N

1

l.,a solucion generat tiene dos constantes arbitrarias de integracion. Como en todo
problema dinamico, éstas habran de determinarse mediante las condiciones iniciales.
ricial t=0, se dan las posiciones x =xo v ia velocidad iniciat de

Supéngase an
la masa m, entonces para determinar A4 y Az se procede como sigue. La ley del

movimiento es dada por:
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X (t) = Ag cos wpt + Az sen wpt

de donde la expresion general de la veiocidad es

Vi) =x{1) = — A w,senw, i + 4,0, cosw, !

Introduciendo las condiciones iniciales anteriores en estas expresiones, se obtiene:
Xp=A1 ¥ Vo= Az wq
Luego el movimiento es dado por:
X{1) = % COS Wt + vohiv, sen wnl

La expresidon de mowimiento que se acaba de obtener pusde escrbirse en forma mas

compacta introduciendo la nocién dei angulo de fase El método a seguir es le

procedimiento general que permite sumar dos funciones cos wnpt ¥ sen wpt de misma

frecuencia angular wp. como en el casc presente. Parniendo de la ecuacion det
N

COS@ 1+ S 1 J

movimiento, se puede escribir:

siendo w e} itamado anguio de fase.
Entonces se puede escribir:
A

— 22 (semw.cos@,t + senw,1.cosy)
cos g

= oA sern( w, t + w)

ndo la constante:

De deonde intredu

R E—

que se llama amplitud del movimiento. se tiene:
x(1y= .1 sen{lw. t + @)

con referencia al presente problema, se ve que el angulo de fase seria:
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w= Adrc g

X
-

y que la amplitud se escribe:

La forma de la ley del movimiento x (t), con ias dos constantes arbitrarias de integracion
A y vy puede ser usada directamente tal como ia solucion general. En el presente meétodo
de deduccion se han obtenido los valores de dichas constantes en funcion de las
condiciones iniciales.

La ley del movimiento x(t), puede presentarse graficamente en un diagrama espacio
tiempo y asi mismo se puede representar la velocigad y la aceleracion

En resumen la posicion, la veijocidad y aceleracion son expuestas

XY= A seniead — L)
(L) = e, COSU T -+ )
N(1) = — o] sen(w, 7 T

Obtencion de la Kiguwvsiene.

El procedimiento consiste en encontrar el vator de la constante Keuwaene d€ un resorte
equivaiente, que tuviera scobre la carga P el musmo efecto que tiene la wviga. Para ello
buscameos la relacion entre ia carga y el asentamtento (flecha maxima) correspondiente.
En este caso, como se menciono al principio, el tren trasero funciona como una viga en
cantiliver con una carga simple concentrada en su extremo libre, entonces la flecha

maxima se encuentra con :

1 PL”
Foax = —‘g E7 (Ref. 8)
Ahora, de laley de Hook
= -Kx

F= fuerza aplicada.

K= constante del resorte.



x= deformacion del resornte debido a la fuerza F.
entonces :
Kequwatents = =F / Y max
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En la siguiente pagina se presentan los resuitados graficados de la corrida del Programa

Tren.Bas de los diferentes materiales simulados (Acero, Alurmnio y Madera).
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El material seleccicnaco es atuminio. €l acero gresenta mayor “Inastabilidad” ante las

carga y s mas pesado. ia madera aunqQue presenta buen
en las

condiciones de
comportamiento puede llegar a aeformarse debicc a ias cond.aicnes de Spesas




cuales se dermrama mucho combustible no quemado en todo el aeronave durante el

vuelo.

5.8 Conclusiones

e Con respecto a los objetivos establecidos para el trabajo se puede decir que se
cumplieron. Ei tren de aternzaje disefiado y construido para el aeromodelo cumpiio
satisfactoriamente las expectativas de todo el equipo. Con Ia configuraciones y
accesorios presentados se puede mejorar el disefio original.

- El tener una idea clara y objetiva de como se va a desarrollar el proyecto de disefio
facilita su seguimiento y culminacior Es importante que todo hallazgo, idea, metodo
2mpleado sea repcentado para tener un histonal de trabajo centro del proyecto.

+ El d'sefio de un trer atieno y ro tan aito seria una buena mejora. aungue agui hay
que evaluar el peso y &l mayor arrastre que generaria vs. un tren pegado al fuseiaje

p=ro con poca estabiidad en tema.




CAPITULO 6

PRUEBAS AL AEROMODELO

Al termino de la etapa de manufactura y diseno conceptual se realizo ia prueba de vuelo
ael aeromodelo

Los puntos de prueba gue se vernficaron son

= Manobrabiiidad en pista (evaluacion del tren de aterrizaje antes del despegue)

Se verifica que el aeromodelo siga una linea recta ya que regularmente se tiene que
ajustar el mando que controla el tren delantero

« Calibracion de ios mandos. 3w el piloto tene que ver la tendencia del acromodelo
hacia un componamiento extranc. =5 dec

Jque algunrna de 'as sups

icies de conwel
presenten Jun angulo ae atague Que Nc 52 2ncuantre en posicion neutral v por to tanto
produzca un incremento de sustentacion en alguna e las atas o <l estabidizador. 1o
mas comun es que 10s servemotores que controlan los ajerones o flaps se descalibren
y roten un pequence angule. provocando desequilibrio en su comportamiante

Carburacidon del motor. Para lograr ta maxima potencia del motor y en vista de que se
trata ae un Motor nuevo, el paso Mmas iMmporante previc a la competencia €s aflojano.
La canugad de comcusutle necesana gara aflojartc scn 22

cuanto al ccmbustuble s :mponanie utlizar un compustible no comercial, es decir,

de combusubie. En

fabnicaro, la mezcla indicada @s an ia proporcion siguiente

Aceite de castor 852 (lubnicante)

Alcohol quimicamente puro 15%(detonante)

Esta mezcla se utihiza debido @ gue la mezcla comercial un

3 un lucncante y como
detonante nitrometanc en una relacion cde 75% de lubncante v 259 de mitrometanc ta
cual es sumamente explosiva y puede dafar al motor por un sobrecatentamiento

Despues de utilizar las 24 oz de combusiible suave. se aconsela antences utilizar el

combustible con nitrometano. proplo cel aeromodelo para finalizar ia puesta a punto dei
motor y conseguir una potencia maxima.

e EL aspecto mas importante es observar el componamiento del aeromodeio en vuelo.
con el objeto de modificar alguna de sus pares 2n caso de gue presente alguna faila
grave. debida generalmente a deseculicnos aercdinamicos o estructurales como
vibracion excesiva. balanceo. etc

« Porultimo se observa el comporamiento de la aerormodelo durante su aternzaje
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CAPITULO 7

COSTO DEL PROYECTO

7.1 Costo de materiales

£l presupuesto aproxitmado para la fabricacion det
convencionales s el siguiente.

Accesonos de plasuco y metal: Tanque de combustible,
tren de atermnzaje trasero de Al, collannes, torntlos, tuercas.
rondanas, bisagras, pyas. mandos. helices de madera,
ljas. spinners. bujias. 21c

Bronce v Al para manufactura de llantas

Ccmbustible (Nirometanoa 2 gal)

Cortadores verticaies de ‘4 ° para manufactura ge ilantas,
modificacion de tren Qe atemzae. manufactura del
contenegor {cajia para €l Deso Muarrto). 21c

Fibra de keviar (1 yd” 3
Hoja de espuma de PVC como s.ma para pana.es de tela
de Keviar

Herramientas

Madera taisa Vigas de madera (diferentas tamanos).
chapa de recubnmiento. borcges Ce ataque, bordes de
salida y trintay (plywood)

Madera de pino

X 12em X 2.6 m {viga principal)
Madera de pino 2" X 8cm X 2.6 m (viga laterales)
Motor 0.61 in” con mofle

Pegamentos: epaxico, mstaneoc y blanco.

Papel para formar el aeromogeaio (monokote 4 rolios)
Z placas de urisel de alta densidad (17 kglcm: )
“Radio control de 7 canales con 3 servomotores (50g)
4 Microservos (19 g)

Total

*Se contaba con el radio control propiecad de la asesora de tesis

aeromodelo con materiales

s 2200.%°
s 350.%°
s 300.%°
3 350
s 260.%
s BO.%™
S 2500.%°
s 3600.%
s 1132
s 225
s 7s0.%
s 250
s 600.%
s 250.°
s 7000.%
s 2363.°
+8788.*



7.2 Costo de asistencia a la competencia.

Costo aproximado del viaje para asistir a la competencia celebrada en
California *. (En camioneia Van)

Inscripcion de la aeromodelo al concurso
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Los Angeies,

S 640.%
Envio por paqueteria del reporte e inscripcién s 220.%°
del equipo a SAE.
Casetas de cobro Meéxico - Los Angeles S 2500.%°

l.os Angeles - México.

Comidas de 5 integrantes (1 semana) S 2595.%°
Gasolina S 4000.%°
Servicio automotriz S 400.%°
Total $10355.%
*Sin (ncClur hospeaa: 3s Arzeles ; compeosturz del vehiculs (S7000).
*El costo de trasiaad por aercmodelo as mayor
~Costo total aproximado.
Matenales y equipa. S 18.788.>°
Gastos para asistir a la competencia. -3 10,355.:0
Imprevistos (hospedaje, composturas , etc) s 7,000.%
Total $ 36,143.%

* i contar el cOsto por Mano de obra en UM SuUDUYSIa.

£l costo de materales y equipo se €leva un 60% en el supuesto de manufacturario en su

totalidad de matenales compuestos. asi como por (@ fabricacion de los moldes

necesancs

Los materiales compuestes a utilizar se enlistan a continuacion:
Fibra de carbono (alas) 32 ditstyd®
Keviar (refuer-os en fuselaje y tren de aternzaje) 18 dlls/yd:
Fibra de vidrio (moldes ala y fuselaje y fuselaje en fibra de vidrio) 12 dils/yd®
Slzcas 42 EVT

mare'as zara kav'ar v “hra de cactor) 10 cHts/placa

Resinas (Matriz de compuestos) 10 dlis/gal



143

CONCLUSIONES Y RECOMENDACIONES

En el disefio del aeromodelc para competencia SAE. nos hemes enccntrade con

diversos problemas de distintas naturalezas. £l que consideramos ha sido el mas

imponante es la falta de tempo y preparacion para una opumac:on integral del prototipo.
El disefno aerodinamico y estructural de una aeromodelo. =n general, es algo muy
compiejo, ya que se pueden hacer un sinnumero de consideraciones y tomarias como
parametros de diseno. Hacer volar cualguier aparato es senciilo. pero lograr que 1o
haga en forma opuma es mas complicado.

Para llevar al limite un Mmodelo se requiere de un analisis total, para o cual necesitamos
de mas herramientas y conccimentos. La manera

enrn gque se desarrollo 21
fue haciendo considerzciones. con anahsis sencilios

aercmodelu
canacas e llavarse 2 cabo dentro
del tempo contempiado para dichos calculos, antes de proceder a la manufacuura
Al ser esta la pnmera vez que estudiapamos conceptos <2 aerodinaniicd

nos tamao
tiempo decidir las consideraciones de JMiseno nerunentes.

ToMmo ya se exXpusd, s2 Mzo
simplemente un analisis estatico de fuerzas v mMomentcs. tratando de
parametros gue consideramos de mayor impornancia.

que no pudieron ser analizados

nvotucrar los
S embarge. nuoieron detailes
Un ejemplo de 2s1o as la forma aet fusaiaie  Aunque la
teoria manifiesia que a las bajas velocidaces d2 operacion del medelo 2l arrastre no s
muy importante. lograr una forma aerodinamica en &l fuselaje reduce la rasistencia, y por

fo tanto, aumenta la velocidad. £l disefio de !a forma dei fuselaie sa

hizo sin calculos y
solamente se consideraron los pnncipios basicos de aerodinarmica

Se ratd de lograr
una forma. respetando < area de carga. de tal manera que at flujo de comente Nu se
desprendiera de 1a superficie

Esto se procuro redondeando 'a forma y suavizando jos
bordes.

En este tipo de modelos, otro de ios factores importantes que se uenen gue considerar
son las pruekas, bajo condiciones similares a las de compewencia a nivel gel man. Al no
contar con recursos suficientes, muchos detalles No se observan. pudiendose ra2solver
mas facilmente cuando &stos se presentan =n pruebas de ajuste y calibracion
Cabe mencionar que. por jo wvisto en la competencia de carga. 10s equipos mejor
preparados tienen un seguumiento de vanos anos, preésentando el mismo equipo y &l
mismo modelo. Cada ano se hacen mas pruebas y meodificaciones para ir optimizando et
prototipo e ir llevandoio cada vez mas cerca cel limite de disefic. Como es muy cdificd

pensar en desarroliar un modelo dptuMo desde el prncipio, ya que seria un trabajo de
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varios anos. consideramos que fa manera de conformar un egquipo competitivo es ir
mejorando los modeics ya existentas, maaiante pruebas de vuelo y estructurales.

En nuestro caso. @i probiema inesperado que significo la caida de nuestro modelo. se
presento desde el pnmer vuelo de prueba. Dicho proplema se conoce en aeromodelismo

con el nombre de “fluttenng” (revoloteo) y se presenta en los estabilizadores de

configuracion de péndulo al no situar en el centro aerodinamico el eje de rotacion. Esto
es debido a que en un analisis estatco el lugar optmo para lograr el giro del
estabilizador o de cualquier objeto. =s su centro de gravedad como <je. Sin embargo se
presentan en condiciones de operacion un fendmeno que traslada las fuerzas y cambia
las condiciones imaginadas =n un on

El problema consiste en &l giro sin controt del estabihzacer. @ mecida gue 2| agrcmodelo
va ganado velocidad y £or 0 anto nocraments 2n ja

horizontal.

sustentzcion gel 2staoiizacor
Alir aumentando I3 susteniacion, |a@ ‘usrTa gue 3e SCNCeNya @ un cuario de ja cueraa es
mavor y comoite con la fuarza det servormotor aue es el aue conygola el angulo de atacgue
del elevador, al encontrarse &l Ceniro ae gIro aigjado ¢l centro @2roadinamico. ya no se
tiene tan solo una fuerza en el C A sino qu

se presaria un momeanto multiplicando esta
fuerza per la distanciz at cenrs a2 giro. lograrde ser @ste momante de una magnitud
mayor a la fuerza cde! servomotor que es @ gue contreta el elevador, Esto irae como
consecuencia que e e'avador guede sin controfl por pane del sen‘omolor v entonces
quede a la merced de la fuerza ge sustentacion que ahora lo dirige. Asi este incrementa
su angulo de ataque hasta que ‘topa’ con algo que le impida gwar, 2 servomaotar intenta
entonces vencer esta oposicion v trata de rcgresaris haaa ! !ado opuesio. una vez que
sucede esto, el problema se presenta hacia 2l oo lado, por 1o que ei estabiizador se
vence ahora hacia abajo. Por consiguiente, 2! modelo desciende 2bruptamente o se
eleva. Todo esto se repite vanas vecas. por |0 cual se pierda totaimente & control del
aeromodelo.

Sin embargo. el problema se puede seguir presentando. aun cuando el centro da giro dei
estabilizador se encuentre en el centro aerodinamico del perfil. Es por esto que
recomendamos que el estabilizador presente solo una seccion movil, ¥y que no sea de
tivo pendulo. El estabilizader con esta configuracion, aungue no presente  tanta
sustentacion, presenta mucho menos probliemas mecanicos y es mas facil de construir.

Asi mismo es recomendable la utilizacion de un periil con curvatura para el estabilizador
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horizontal, pero poniendo este hacia abajo, presentando entonces susternacion
“negativa”, con el objeto de que al levantar una carga muy pesada. genere un momento
en la parte de atras que ayude a levantar !a nanz del aercmodelo y logre eievarse. se
hace esta observacion ya que en ia competencia los aeromodelos en la ultima ronda al
cargar el maximo peso no podian elevarse debido a que no lograban rotar para levantar
la 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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INTRODUCTION

SAE Aerc Design Compettion gives the Universidad Nacional Autdnoma de
Meéxico and others the opportunity to compare themselves with more experienced
countries. represented by their best universities, in this field of engineering. By
working beside teams rom different natnonalities we wiil iearn differant ideas and
new concapts. fact that s very imponant in our Cas.e N aTlicn as2 are practically

starting to develop our first modeis
About two vears age the Aerospace Engineenng DRepammen: was open in the
UNAM. Mast of the erforts qone2 since then have oceen ‘ocusad to the develcpmant

@22 1o stucy a piece of land

of Remote Fercepticn Today 'n NMexico if there's tha n

from the air. the work 18 Jone LsLadily Oy nencoptlar. Simce HS  $ very Sxoensiva,

amcal and sleciromic anginesrs (o solve e

our depanmment mas mmed msa
problem by radio controiled airptanes. By having a team from our deparment in
the Competition. we vall cefinitely learn a lot about the problems mnvolving the
constructicn of a2 carrner aureratt. (he existing salutions to thes2 probiems. and the
solutions that we are acle to cevelop

As we have said before. Aerospace Engineering is a science that s Just starting 1N
Mexico. Therefore. we cannot expect 1o count with the test resources, specially in

terms of matenals and manufacturing technics. Someumes we have to think

SitET

Competition, this has to be done in such a way that would allow us to be
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competitive; for the development of Remote Perception in our department. the
alternatives have to orffer better soiuuons than those mported ifrom joretgn

countries. considering costs and ume.

Finally we must say that neither one of the members in the team is an experienced
madeter. Therefore, the first and most Mportant base in which we support our
hole model 1s the knowleage we obtamed as engineering students. To encourage
this is orobably the main reason why SAE is orgamzing constantly this type of
events, and aiso wny owur unversity Jecided to suppert us, in spite the big
economic crisis in our country

METHODOLOGY

The methcdotogy followed is resumed in the next diagram

ANTECEDENTS
Research

)
CONCEPTUAL DESIGN
Precblem description

CONFIGURATION DESIGN
Possible configurations
(Interpretation of results)
Final configuration
1

DETAIL DESIGN
Calculations
Ptan arawing
!

EVALUATION
Fluid and Solid Mechanics
analysis (CFD and FEA)

-

CONCLUSION
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ANTECEDENTS

The design 1s based on basic concepts which restrict any further solution,
mainly on two important fietlds that involve the design of an aircraft, the fluid and
the solid mechanics
fn this way , the possible soiutions will not be distant from these concepts, that are ’
basic and simpte. V
In this context. looking for a low drag awcraft. the fusetage shape 1s the most
asrodynamic pessible, conditicned in an imponant way by the dimensions of the
cargo bay. Due to the fact that composite materiais are difficult or even impossible
to be found in Mexico. e decided to use more common,. affordable. and available
materials Therefor=. the structure s maage of balsa woCa and tripiay. wnicn
gives it lightness as well as resistance. Also. solid wood beams are used to
reinforce the wings
Faor the selection of the wing. we look for a lew Revnoids numopoer awfoill. wath a
maximum lift coefficient. We searched several types and finally tested two different
airfoils: one. that is on the Reynolds number we consider to reach during the take-
aff, and the other one with a hugher lift coefficient and very close to the same
Reynolds number (in the same magnitude order:Re=10).
Since we can increase the Reynolds number for the second airfoil by using a
turbulator. we choase this last aidfoil, thinking that the payiload prediction will be

related as expected to the curves we found for the airfoil.

vve consiGer inis as a

S50 Ea

already has been tested at low Re numbers.

(&)
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With the same criter:a. a “T-tail” configuration stabilizer is chosen, the reason is to
take it out of the wing and fuselage effects, ike the turpulence they leave down
stream. in spite that 1s a cargo plane we choose an airfoil that has the lowest
drag coefficient possible and the highest hift ome for a htugher tal maoment arm at
the maximum loaa cenditions

We tested diiferent prooellers and witn ne use of @ dvnamometer. we obtain the

raal ¢ mEear oF rom s the rasults are useful data

and are shown iater. To reduce the tricuon of wneels on land. beartngs are used.

The design of the fusaiage s conceptualized ¢n the mechanic of fluids pan. taking
care as it is exocsed. on a low drag shace. SO for the struciure we put attention to
keep the geometry reacned. but at the same ume buld a strong frame able to

resist the impact of landing, and for the weignt we cconsider to ift. For this purpose

28 the mpacts to strenger parts of the frame

we put a column grray that dissios
The bottom of the fuselage and some corners ar< remforcad wath kevlar fiber
Finally the wheels used are of solid rupber that certainly add a few grams of extra
weight. but can resist th2 hign temperature of the platform at weather conditions
The rear landing gear 's reinforced with tensors of prano wire of 1,32" diameter
due to the high impact that is received at maximum load conditions during !anding.
The design concepts above led us to the configuration that will be shown on this
report. To help us with the great number of calculus, we developed some easy

computer programs.
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CONCEPTUAL DESIGN
Probiem description:

The principal aesign problems we consider are shown in order of importance as

foliows:

1" The search or develop of a high lift airfoil

2 That the airfoll works at low Reynolds numbers {(in which the aircraft will be
operating) helping us with CFD simuiation

3 Restrictions (Area.engine.stc.)

4™ Aerodynamic fuselage shape (accoraing 1o restriction area)

5" Adjust the design of the structure 10 the aerodynamics.

6" The suitable airfoil for the stabilizer

7™ The use of light, resistant. and low cost materials.

Discussion.

As we know, the development of an airfel is a comptex problem, and due to the

little experience we have in this matter. this solution is out of our reach: the

search in literature of tested airfcils at low Reynolds numbers is the most indicated
salution.
Reilated to this, once an arfoil is selected with highest lift coefficients, only two are

chosen and evaluated further, eliminating the one with the lowest performance at
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these Reynolds numbers. the behavior of both airfoils wés simuiated on CFD, and
based in this. the second one 1s cnosen

The next step is to set the area that will be assigned to the different aircraft
surfaces (wing, fusetage, stabilizer. rear landing gear, and muffler.}) and then fix
the array of the structure without modifying the snape sigruficantly

We can now define the area and the most suitable stabilizer profile (in accordance
to the antecedents a ‘T-tail’ configuration is chosen)

All the points explained abcve are supportad on the selection of the material and

thetr cost estimation
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CONFIGURATION DESIGN

The final configuration of the aircraft depends on the location of the different parts
that conforms it. As we explained, the first and most imponant element that we
must select from the beginning is the airfoll. After expenments are done with the
motor, considerng the real thrust. the friction in the landing gear. and the
expected drag. we caiculate a vetocity rignt before take ofi. The Reynoids Number
for the length cf the cord we decided to use. at this speed, s low, for arcrait in
general (v=13.8m/s: Re=25-30x10%. Also. the airfoll we are looking
for is one with the highest lift coefiiciert possible. Tre EFPLER 423 s the best for
our requiremants

Another thing that s set before doing any calculaticn. 1s the position of the center
of gravity of the arplane. We know that we are gomg to make fhignts with aifferent
loads in the cargo compartment. speciatly wnen tesung Since we cannot change
the configuraton of the aircraft in each case. the certer of gravitv has to remain in
ihe same piace. reiative to the rest of the components. The best solution for this
probiem is to force the center of gravity to be over the geometric center of the
cargo bay. That way, it does not matter how heavy the load 1s. the center of
gravity of the airplane will not move.

We praceed then by locating the rest of the elements or ihe airplane. For this we
develop a computer program. involving the rest of the data necessary to obtain

S5 .S

tne aiIrpians fina ConTGUratcn, CoNSISENNG &St IS iS. i Tvw.

~1
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- The range for the attack angle in the airfoil with useful lift coefficient is very

smait.

- The optimum aspect ratio for a carrier wing is very high and with a value inside
the range that was used.

- The percent of the area used for the wing wiil be the biggest of all. within a range
suggested by aircraft modeling.

In the second part of the program:

- For the awcraft's stavility, the verical projection of the aerodynarmic center of the
wing, wriuch is at one forth of ihe cord. has to be near the center of gravity of the
hole airplane

- Because wa are using an upper wing (with easier access to the cargo

compartment), the height of the wing ralatad to the center of gravity of the airplane
has to be at least the half of the cargo box height.
- Since we wanted the stabilizer out of the turbulence produced by the wing and

fuselage, it's height has to be a littie bit bigger than these last two.

Now we can proceed to detail design:
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DETAILED DESIGN

When we are cnoocsing a wing airfoill, we have (o take into account different
parameters. Basically the infarmation that is found in literature gives curves of

lift coefficient vs. angle of attack of the airfoil., and lift coefficient vs. drag
coefficient. But this curves are narmally caiculated for a wing of finite span.

Then we have to correct the curves praportionate by literature for a wing of finite
span. A common practice 1s to reduce the siope of the lift curve by a factor of 0.8,
but there are other calculations that give & more accurate correction

A correction method for the curves found in literature 1s used. The correction for
finite wing of the monoplane equation {Reference 2) 1s based on an arbitrary
circulation and spanwtse lift distribution. A little program was developed for this
task, and it is named: atafirut.c

With this method of correction for finite wing . we also obtamn the Cdj coefficient for
induced drag, wnicn 1s very important. Chars of the correction of EPPLER423 and

NACAQQ12 are shown:
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200
150.
S 1o
aso.
um:
Qo aa2 Qo Qo aos Q10 a2
Cco
Curve of C! vs Angle of Attack
0.80 - NACA0012

100 6.00 8.00 1000
ANG. OF ATTACK
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The mcment eguation is:

ML =AM M M L X =LY =D Z D, H,

ine i

The moment of the fuselage is considered zero.
Moment, lift and drag terms are caiculated by.

AL =Coegdy

L=Cqy5
D= CogS
1 o
g =z e

S = Area=cb

Where ¢ 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 obtained are:

ARung = 10

1

4]

AR ceator =

Area wng = 80%

AFEa punamse = 13 %

Duwng =25 m

B sovmor = 0.70 m

Cowng = .25 M

T cavator = 0.074 M

ANGIe wing = 0 °

ANGIE wiviator = -3 ¢

xa =-0.005 m

Z=0095 m

Area use = 12%

At this point it is obtamnea a confiable configuration, and the total configuration is

presaented in the orthcgonal view

To predict well the develapment of the plane, we need good knowledge of thrust
produced by the k&b =ngine.

and *he data chiainec ror siatic frust ar2 presentzd.

Team#13

Scme expenments voere rolled for different propellers

Type RPM }To (N}
11-7 wood t10.000 120.5
12-6 glass fiber 11,000 24.0
12-5 wood 10,000 21.5
12-6 wood 10,000 23.5

13
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A relationship for static trust is

1 1
7, = Pail2 pa)s

Where A is the area of the propeller and Pi is the power suministrated.

For the propeller of the maximum To, its efficiency was n = 0.65, considering that
P=0.8 hp @ 10,000 rom and 2200 m above sea ievel.

After this we obtained from reference 2, a curve that represents the variation of

thrust versus velocity. for low power systems. We obtained:

=i- 170345 <10 I’

ﬁ‘\‘

)
Vis in m/s. and To is the static thrust.
and for our case:
7' =207 -052371"
This equation is obtained by a correction of our data of static thrust at Mexico City

{2200 m above sea level). And is valid at sea level.

We also need surfaces for increasing lift. the most common systems used are
flaps. We decided to use plain flaps, with the following recommendation:
or

— =02

<

Where Cf is the flap chord and C is the wing chord. &f is the deflected angle.

14



Universidad Nacional Auténoma de México Team#13

These curves were correlated to different equations to be used in the next

calculations. The equations are:

L e, =30a - 090

CD, e, = 0.0345C17

CD,,., =oot1e6CL-08s 7 “o012
Clon: = 3827

Do, =0065CL

CD L. =88 10

Where a is the angle of attack in radians. and the subindex i means induced,

The moment coefficient for EPPLER 423 s Cm=-0.27. and for NACAQGQ12 is
almost zero. This moment coeffictent 1S unportant because the EPPLER <423 qives
a high pitching moment. due (0 its characternsucs cf tugh lift arfail.

The next is to abtan a stable configuration, withh eptimum characteristics for ft,
drag. and mass distribution. A computer gprogram is developed to obtam this

configuration. This precgram varies area

stricution and distances (o gravity

center, and makes a fuseiage correcuon by the eguauon:

The main equation used is the balance of forces and moments for a flight at

constant velocity. This program 1s named: config1.¢




Universidad Nacional Auténoma de México Team#13

And for this flap configuration

r=05
77 =042
7, = 0.087

AC, = Cl o,

AC, =08

Where t is the flap effectiveness factor, n is the correction factor for r, and Cla is
the slope for the lifting curve in degraes.

The increase in drag produced by plain flaps is given by:

this equation invoives a relation of chords. and a reiation of areas. ACd = 0.01.

And also a increase for moment coefficient is obtained from:

At this point we are able to predict the behavior of our plane during the takeoff,
and also to predict the maximun velocity reached at 61 m. Another program was

made for predicting the velocity at the takeoff, and also the maximum gross weight

ed. From this program we

@

that s expected to &

prediction, involving the thrust change versus altitude and aiso density change:

15
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= 12281 - 25557 < 10 “ZPF
Where Z is in meters. and p in Kg/m® .
For this calculation we used the Newton's second law of motion:
A A ENPTE L SV AR EA V)

Drag was considered for the wing, elevator. fin, fuselage, and landing gear.

{ C3 e = 0.3 (horizontal) LA e = 0.0234 m~ 1’
j ; ]
1 Cd rse = 1.2 {inchined) 1A hen = 0.026 M~ i

\ R
ICd gem =2 0C “A Gem = CCOT M7

|

s ]

1Cd pm = Cd qoumor AL, = 00348 me B
i . ! }

A correction for the induced drag was macde considering the effect of ground. using

the Biot-Svart law

[N (P

CLAQGEY T - (e, i

) ol by

Wrere IGE is in ground effect, and OGE is out of ground effect, h is the height

from ground to the airfoil aercdynamic center.
The program makes a numerical integration using the rollowing approximations.

(s> A =8 () =17 (r)As

S+ =5+ () +E( »Ar)]-‘\;l-

16
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QObtaining the instantaneous accelerauon

i

N
B Rl

I [
e/

T

]
The friction coefficient considere is u=0.1

In the prediction of takeoff behavior, the next chart is presermted: '

Velocities during take off

The total lift at sea level is L= 116 N, and for the drag we have D= 5.82 N.

STRUCTURE

The hole structure of the fuselage is basically balsa wood with some sheets of
triptay wood in the areas where the stress is bigger. The main reason for this is
that the wood. beside from its lightness, has an exceilent resistance to tensile and
compressive stress if the fibers are oriemed paraiiel to the stress

The cargo area has its front and back enciesad by two 1/4” triplay wood sheets,
with holes to get rid of unnecessary weight, and in a configuration of a frame to
serve as two sides of a box. The bottom of the container is supported by a solid

1/8" triplay wood sheet. covered with kevlar cleth and epoxy resin. The
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remnforcement was madce because the landing gear s also screwed to this sheet,

and therefore is going to be submitted to great stress when landing. The laterai

faces of the box arg contarmea by a frame of balsa wood. set perpendicular and

diagonally to the base to avoid deflection by torsion stress The upper part of the

box is closed when the 'wmng is screwed to the fuselage. Thus s, the last face of

the box is the bottom part of the wing’'s midsection structure. which will be describe

later.

The tai of the airplame s made of bailsa and tripiay waod structure. 1t s joined to

the fuselage oy a 1/2"7 aluminum pipe. The union between the fuselage and the

tail has tc surcernt 2 very oig moment of force

sC

it has o Le very
strong. The configuration for ttus grip s to have the pipe united to the back tripiay
wood sheet of the fuselage in canti liver with ancther support some 15 cenumeters

closer to the tail. strong 2ncugh o avoid
S

This 1s done with a
basswood beam that connacis the !ower part of the back tniplay sheet to the
bottom part of the second suppon_’t of the pipe. Four baisa wood teams coming
from the corners of the back tnplay sheet are aisoc holding the second pipe

support.
For the nose we have another support with the same configuration as the tai grip.
Aithougn tne momant  of force 1s Not S0 big as e cna suppcrung the tai, s

impaortant to have the “fire wall” firmly joined to the rest of the structure, because

the motor, as well as the front landing gear. are screwed to this 3/8" triptay wood

sheet.
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LANDING GEAR

The landing gear is an important part of the aircraft. This part must be design
carefully and with special materiats.

The landing gear is designed under the maximum load it can lift but using the
mirimum weigh possibte Structure and reinforced with tensors is the best
solution. This configuration provides full impact resistance and long life dunng the
competition. The tensors are 1/32 " piano wire. the rear landing gear '1s a 1/8
aluminum fiat plate. and the nose landing gear i1s 1/4 " piano wire. We use hard
rubber wiheeis over bearings

While landing. first the impact 2nergy is absorbed by the atuminum flat plate, as
the load increases. tha ziuminum {lat plate starts to deflect hence the tensors start
to work by tensile stress. The load is transmitted to the fuselage. and the nose
landing gear reaches e ground and starts (o work.

The nose landing gear :s an arch of a circle and werks ke a torsion spring that can
support hugh loads. with good siabiiity wrile running. The janding gear must resist

all the runway’s conditions
The load landing gear 15 calculated using the following equaticns:

Total load :
Ti = Pay load +Aircraft weignt (Kg).
Aircraft acceleration:
Aa = 3g (considered). (m/sz).
Force: (‘anding)
F=TIl-Aa (N).

This force represents the impact load during fanding. Now, for specific design:

19
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Normal Stress:

S=F/A, A= area. (Pa).
Aircraft speed:

As = 16.6666667 (considered) (m/s).
Torsion Spring Stress:

c=32Fr/nid’

Using 2 computer program we visualize the load & force behavior. The program
calculates a2 simple relation between force % pay load. obtaining the material's
stress to compare it with data materials. The diagram results are shown and the

program can be seen in the appendix:

Lona va Muoral's Sese

CFD

A CFD analysis was performed using a cormmercial code named PHOENICS, this
program uses finite volume analvsis and give us an z2pproximation of the behavior
of the wing at different Reyroids number.in the images presented we can see
pressure contours and the adimensional velocities around the EPPLER 423 at

Re=280,000 and an angle of attack of 9 degrees.

20
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CONCLUSION

As 1n any development of a project, we have faced many difficulties, but aiso we
have learned a lot from them. [0 our case, since we are on a field in which we dao
not have good axperience, the must important knowledge comes precisely in this
way, és we feel that we are developing something new 1N our university, we
cansider that the development of high lift airfoils ‘hat work at low Reynolds
numbers must be encouraged. rather than to find suitable ones for specific
problems like the one we have to solve in the Competition

Now that we have access to FEA and CFD software. it would be possiole to come
up with a new aurfoil Perhaps that can be on2 cf the ‘utur2 goais of the SEA Aero
Design Compeution

Again, itis the tack cf expernance and short tune the cause we cannot atford thus, if
we want to come up with & competitive design for the competition. Perhaps in the
future. the UNAM will keep coming to the contast with a different approach: that
one of development, and not only of gathenng intormation.  This nas to be also
taken into account in the rest of the fields mvolved. having the same importance
the structural, dynamic. manufacture and material studies, that finally conform a

whole, which will be evaluated as one.

23
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APENDUICE A

PROGRANMA ESFUERZO.BAS .
REALIZADO POR LEODEGARIO LOPEZ ALCALA
Este pmy—.lm realiza los calculos para obtener las dimensiones de una viga de muatenat compuesto para €l

ala, dividie: en et ala v caleul 10 en cada una de estas la carga, esfuerzo cortante ¥ momento
flexionante.
CLs

*AIRLOAD . [Ibs/ft).

30'gross weight of the arrcratt dess wing werghe flbs)
<.4timat flight load (actor (Facior de carga linute de s
= 8.202'cnvergadura {11

S2'cuerda del ala en Lo pane pesada al fuselaye (/)
.82'cucrda del ala en Lo punia {11

Numero Jde sczmento del ala a analizar [t

Nurtero Jde secciones en que se quiere dividir la long. del ala
s ¢l ancho Jde s base Jde 1a viga en "C”

l-l = l 102 "H:

Allur de L viga en "C?
fuerzo de tension del wrafito
stucrzo de compresion del gratito
Fs = 7300 'Restsiencia Jdel gratito al cortante

DIM P1 AS LONG
DIM W1 AS LONG
DINM VI AS LONG
DIM M1 AS LONG

X1 = 3.048'cmcrpadura del ala [my
X2 = X1 *3.281
X3=X2/v

PRINT TAB(20):; "Longitud del ala {FT)™

FORi=-1TOV-1
q=i+1
PRINT SPC(2) a
NENT i
PRINT
PRINT

FOR x =0 TO X2 STEP X3
Wl=2*w*n*(Cr+2*Ct*x/B-2*Cr*x/B)/(B*(Cr+Cny
PRINT Wi:

NEXT x

PRINT SPC(7): "AIRLOAD {LB["

PRINT

FOR x = 0 TO X2 STEP X3
VIi=-l* 22w n*(Cr*x-Cr*x"2/B+Ct*x*2/B)/(B*(Cr+Ct))-w¥n/2)
PRINT V1.

NEXT x

PRINT SPC(5y. "ESF.CORT.|LB/FT]"

PRINT

FOR x =0 TO X2 STEP X3
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MI=22wrn*(Croy " 2/2-Crox 3/ 3"+« CL*x*3/73=BN/(B (Cr+CMN-w=*n*x/
et s B2 Cr-Cusd2oiCr=Citn-w-u=B74
PRINT M.

NENT x
PRINT SPC(3). "MOM FLEN. [FT=LB}"
PRINT
‘Determinacion Je kas tapas de fa viga en et
INPUT "Dame ¢l maxuno momento flexionante: ™. M2
TL=2*N2* 2 @w*H*F
T2=2* M2 =12 w"H*¥n
PRINT
PRINT "Espusor de Foam. tapa superior de la viga:™. T1:
PRINT "Espesor de Foam. tapa intenor Jde la viga:”, T2
PRINT
‘Obtencion del espesor del matenal compuesto
INPUT "Dame ol manamo estaerso costante: ™, V2
T =2 N2 (Fs=}th
PRINT
PRINT "Fspesor de ta capi Je hbra Jde carbono
PRINT
"Obtencion de favarza a o ancho dei perfil debeda o la presion vacuometnica
‘que se torma en la parte supenor de este.
PRINT "Presion distribuida a lo ancho del pertil. desde™
PRINT TABS). "ol borde de ataque a la muad Jde ta cuerda™
PRINT
s = ((Cr+ Coy * B 20
P= o6 1100 =0 114d ¢ 5
FOR1=0TO4+

E=2ep=dl-aulr=Cu: =i D" 42 uCr=Cn/s* 12y

PRINT "P=": ki "ipst]™ " = " Kk * 703 . *[kyrm 21"

PRINT
NEXT i
END

3ting”
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PROGRAMA CONFIGI.C
REALIZADO POR HECTOR ALEXIS ESPINOSA GAYOSSO.
Este progrinna obtene la contiguracion opitma Jdel acromodclo.

#include <stdio b
#include < math . he

#define PE3 14132
#deline TERM 10
#detine GUARDA 20

void maineyord
doubte AR

LSx.bau*Wing Aspect Ratio. Wing Surface, Wing Real Surtace.
Wing Span*/
S Degree of Atack of Wing and Tuih*/
L =Litt and Drag Coctficients tor Wing and Taii*
*Arrns for keep configurtions®
double talfaa | GUARDA ] alfac[GUARD AL tsivnocl GUARD A Liporala{ GUARDA]L
dJdouble N2 GUARDALL | GUARDA LB GUARDA LU [GUARDAL | GUARDAJ
doubte drag] GUARDALtcal GUARDAL1cc{ GUARDALIRca [{GUARDALtRec[GUARD AL
doubie tLAfGUARDALc|GUARDALIDaGU ARDALIDC[GUARD A Ltk GUARDALIbc]GUARDA(]
Jdouble 1shina GUARD A tskinc[GUARD AL
it ik

double ARc.Sc.boskina.shene, S* Tl aspect muo. Tul surtace. ini span.
wing skin drag, tud sk drags
double Cle.COcu*lart and Drmg coaficients for tai*’

double cmaca_cmiacs.rho.cmuns ch. .S, Salas porigse. porilins * NMoment coeticoents
for wing and tk. Jdensity, v iscostin . elociy
S NAIMUIC Pressure. SUFKISC, percents of surrace */
double caceanchofusc.anchoc. Rea. Rec Lo Le. Da. D *Wing chord. ted chord
fusclage wadth. tni width, Wing Res nolds. Tail Revr olds.
Wing Lit, Tail Lot Wing Drag, Tal Drag*/

double Maca. Macc.aa 2ot hl 2 Wing moment. Tail et Na 2ot ht distances®/

doubic momento.signoc. hiit.drx “Total moment. moment sign. total il
1otal drag=/

FILE ®salida:
char nombrei13].

salida=lopent o Lt "w )

/~trutializing Vanables*/
fortt=0:i<GUARDA++) |
Hifi[i]=0.0:
tpomiali]=0.01

thip =1
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tstgnocii}=0.4
(&5 ) R
g lij=0.t

1Reali]=0.0:
tLafi]=0.0:
tLefi|=0.4
Dafi]=0.0:
tDcfi]=0.0:
thafij=0.00
tbe[i]=0.0:
tskinalij=0.0:
tskincti]=0.0:
Rec|i}=0.0:

)
rho=1.176: /*Density « 23 C*/

emu=1. TRY4e-? Viscosity of air=/
/* Configuranon Velocsty

S5=0.775, r*Towl surtace*/
anchofuse=0. 1 7Y,
anchoc=H.08:

ARa=10:

ARe=
cmaca=-1.27;
cmacc=-r 01
portuse=0_13

q=rho*powir el 2)/2;

foriporala=0.74:porala<=0.76.porala+=0.01)¢{
prond(™n®sll 3¢ . poralan
Sx=porala*s
Sc=( | -porala-porfuscy*S;

ca=(anchofusc+sqricpowianchofuse 2)y+4* ANa*Sx)/(2* ARa).
ba=ARa*ca.

Sa=ca*ba.

Rea=rho*vel*caremu.

ce=sgmSe ARei
bc=ARc*c
Rec=rho*
fortatfoa

1*ccremu:
3alfua<=4:ailfaa+=13}

u*alfau =PI/ I80LU+H). D

a=0 0349065329392 *pow(CLa. 2y

*Sx*ca*cmaca:

SKIRU=1) U3 L T " powWaDs Ciea—.335). [.3)-0.uld:
CLa=CLa*t1-qancholusc™ci. S S*corrcecion por fusclaje*/

La=q=So~CLa:
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Da=q*Sa*CDa:

farvalfac=2.0:alfac<=o Oualfac—= 1§
CLc=3 82735807146 % ulfuc*PI/ 1RO,
CDC=0.063096444617*powCLe.
skinc=0.00UKRI 167" exp 3. 07*CLe
Cle=CLc*{ I-anchoc=ce/Scn:
Lo=q*Sc*CLa:

Dc=a*Sc*CDc:
Macc=g®Sc*coc*emaca:

lor(xa=-) Q05 Na< =400 ] Na+= D0 1)
fOr(Z=0. 076117250, 090017 ~=0 (02
fortht=0.0 _ht==be 2. 0:hit+=00035) 4

momento=\a

~Lu*xarDu*r-skina*q*Sa*7—N\lacc+Dc*ht+skinc

Imomento=M

signoc=-i t.
clse

signow=1
nomentor{signoc * Lo

Nt

hit=La~+Le"signoc:
drag=Da+Dcrshina*q*Sarskinc =g+ Se.
Nt =-9% call &UNIN =000}
for(i=0 j=-1.1<GUARDAN—) !
fileiettift b
i=r
clse
wilin==:littliy
ittty

ifGE=0vy
WHG<GUARDA-1Y!
ol =irng </

talfac{i~11:
li=1}
wlif=1z{i+ 1]
thili]=thtli+ ]
wsignocjil=tsignocii+ij:
iNxtfil=uxuiiv i
wdragfi}=tdragfi=11]:

wcalil=tcafi~1:
tReafi}=tReali+ 1}
tLafi)=tLali~11:
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tlctij=tLecfi+1].
Dalil=tDafi-1].
Delij=tDeji=1]:
tbafil=tbali+1]:
thefij=tbeii=1].
Reclij=tRecii+ 1 |
tskinaiif Kinap+1).
tskincli]=iskincli~ 1]

s
uiftjl=lifi:
poralaljj=porla:
waifaalji=aifan:

teefjl=cc:
tcagjj=ca:

]
tRecljl=Rec:
tskina{ji=skina;
tskinc[jj=skinc:

1=/

H

clse!

forti=o:i<ji—y}
tiftfi]=utiftfi+ 1]
tporaiafil=tpomlali+~ ]
talfaa(il=atfali+
taifaci]=tatfacli+i}.
ixafil=txali+ 11
wlil==ii+1]
thefj=thip—ij.
tsignoclil=tsignocii~1i.
ixtfij=walir i
wdragli}=tdragli+ ]
iccli]=tceli+ 1]

ij=tcafi+1}.

=tReali+i].

Lafi=1t

(Lefimi):

tDafij=1Dafi+1].

elil=tDeti+ 11

tbafij=tbafi+1]:
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betil=tbeji+1]:
tRecii]=tRecii~11:
shinaf{il=tskinali~1j:
1skinc[i)=tskinc{i= 1}

wift]jj=1ifi.
tparala(j]=poraia:
wlfaalj]=alfaa;

zijl=z:

=t
signocjj=signoc:
iNtfjl=st

tLaljl=Lta:

thelji=tc

/7 fin de seleccion de e/
efin de decision de e
1/*fin de he=’
L/~*End del altac <~/

$ /*=*cnd del altaa **=/

fpantfisalida. ™ v
25105 "5105 ai0

“cuerda ala® Sspan ala” “sa” "L ala”. "D inducido”. "D skinala” "Ang ala” " Cucrda est™."Span
est™. TN TR "L estab” M1 estab” "D skincela™ " Ane. est” " Carga max”.“Drag Tot"y:

W05 Y108 #4106 PGS M4lls 5105 Yal0s P510s Y6105 25105 14108 YelUs alls

Dra=GUARDA-
fpninuisalida,
“%10. 3¢ “ul0.3e

e L R D A
2B e ulo e

s Yol Re Ll S0 Y6103

teafil.abaftlaxafil.tzlibilalifiDatifaskinafi | *q~Sa.alfaajil.ccpl tbefil.xtlil.thifi . ilclii*tsignoctil.uDclij.ts
kinclil*q=Sc.tallncii}*tsignoclij.tlifi{ij.idmyfi]y
Seiaseesabiniag,
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PROGRAMA ALAFINIT.C
REALIZADO POR HECTOR ALEXIS ESPINOSA GAYOSSO.
s*Esle programa ¢s para correccion de aii finita®/

#include <stdio. h>
#include <munh. fi>~

#define PI 3. 1413926536

#define TERM 4

void maintvoid)
double atfadlalfaminalfamax. AR lamda. S.b:
double muLae. phu.incpi.
double scno.alfa:
double A|TERMITERM~ 1] aux[TERM+1}:
douhle CL.CD.aux2 ARnmun. ARmax:
1y K
FILE *salda:
char nombre| 13,

fushestding:

print("nDame ¢t angulo de Cero ©ustentadion ©
scanli ™ ol Xaifaol

Mushistdiny

" nDame ¢k angulo entero nunumo a graticar (M.
scanft" LT Kalfaminyg;

Mushisidin:

printdt” nDome ol angulo maxinio a graticar ")
SCUNIC Y il slad sy,

diny:

nDmme o taper ralo ondr M,

scant; osdamdan:

Mushisidiny:

prndimnbDame la pendiente de cl/atfa en (cl/eadianes| ")
scuni " uliT stacy

fTushestding.

nDame el muinumo ARy

E LI & ARMIGNG

Mushesiding;

mnDame ¢l maxinwo AR ™)

ST ARmaN

fNushtstdiny:

pnauimnlRame el nombre del archuvo de datos (")
scanf{ " 4s™. &nombre):

fflushtstdiny.

salida=fopent nombre."w™y

/*S¢ hacen weruciones de distintos AR para escoger la opuma en un momento
dernrminnde =

/*=La ccuacion que s¢ usa PIra 1a correcion os fa ecuacion ded monopiano®/

fprintfisalida.” AR 4 CD "t CL "valfa 't CLin"y

fort AR=ARMut AR~ = ARMax AR ~ =10 55

fortaifa=altanunialia-: = alfamax:aiia+=0 5
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incphi=PI/(2 OSTERM}.
for(phi=tncphi.i=0l< TERM phir=incphii—)}
MFAC/A T T lamda * AR wdiamdas- D eastphi)
scno=simphi.
forj=0. U< TERM - k-
Alilil=stndh - Hi*phn* ((k’l\‘nlu*&nuL
aus2=AlLl:

Ahjli=mus@ifa-aifaoh* P S0 O*seno
auxt=Alijul

)
forti=0u<TERM:i+)}
aux2=Alijfs1{:
for(j=0)<=TERN.1-=)
ausGi=AflGaax2:
for(j=1;~ TERM.) =~}
aun=Agitl.
forik=0k<=TERN: K+
AUIK f-=aua k] =aus2;

forg=t:j-=TERN j~—
All=ausbh

CL=A{OHTERM}*PI* AR
POW(CL.2VPI/AR

TERMu — j==2

AN D pow AL TFTERML 2V pows AOIITERM LN

*El archivo s¢ imprime para ser leido en Eicel con los sipuientes
datos:

Aspect Rauoe. Cd inducido. 1 Lorruzldo Angulo de atague. Cl corregido*!
fprintfisalida. . 2. *I\n AR CD.CL.atfa CLY:

felosetsaliday.
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Corrida dei programa

angulo dé: cero sustentacion -5

angulo entero minime a graficar

angulo maxiro a graficar 15

{aper ratio ecc/ct 1

pendiente de cl/alfa en [cl/radianes] :.70
minime AR :10

manire AR 10 v

Toombre dellarchive ds datos CHFGI.DAT

PROG GUTL
REALIZADO POR HECTOR ALY LSPINOS A Ga) OSSO
Cste prowruma reslia los caloubins paid ottener L disiaimaa de despesue

Zrncinde -stdio b
“tncude math

adeine P13 131 S9I63
voud mamngveid) )
doubie AR

double aif:
double CLa.CD:

double ARc.Sc.be.skina.skine:
doubte CLo.CDe
double htren_peso.dist.cdfuse. g

Jdouble afrente.cdmenos.dmuet.dragt:

double crmaca.cmace. rho.cmua el eldtq. fas. porfuse_ porala:
double ca.cc.uncholusc.anchoc. Rea . Ree. L.: Le.Da.De:

double Maca.Maccxa st ht.
double momenio.signoe. fift.dray
double nat.acel horustamu,
double res.dxtren. Miren.
double alfa Lalfavion.betnirust trusthoauxitas
double [Raps.Lilaps.cfiaps. Dlaps. Macttaps:
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1l despegue:

FILE *calida:
char nombref 13}

sahda=topent "DESPEGUE. DAT"."w

¥
fprinu{salida.”t dist vel lift La Lc drag Lflaps\n™):

rho=1.176: /*a 23 grados centigrados®/
emu=1.7894¢-3:;

S=0.775
anchofuse=0.173:
anchoc=0 08
ARa=10:

ARc=3

cnaca=-4.27:.
cmacc=-41.01t.

~a=
~Nr=-1.10:

hiren=0.1:

Reasrho*vel*cad/emu:

co=0. 14
be=0.70:
Rec=rho*vel*cc/emu:

3
sotg: /*N*/

sel=veidimdist=acci=arag=i=uv.uL
cdfuse=0 .4

affente=0 040

mu=t 1.

alfaa=n.0:
auuT=UA

fortt=0.0.dt=0). {:dist<=35:1~=d) |
prinft asulfr u
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veldtvel+acel*d1.
dist=distr(veldr-vely*dy2,

ret=veldr

g=rho*powtvcl.2)/2.

trust=27.520. 3366 *vel:

CLa D*alfaa*PI/ 180 0196

CDa=0.03490653293U2;

skina=0.034174-0.014:

CLa=CLa* 1-(anchotuse*cw Sa3)): /*comecoana por fwsciaje*/
La=q*Sa~CLa: N

sKinc=0.000884 jo7*exp
CLe=CLe*(1-tanchoc*csSen:
Le=q*Sc*CL
De=q*Sc*CDe:
h=htren~hit
cdmoenos=posw it 1o bV PI*he). 2V (1+pow (16 *hY(PI*bc).2n:
Dc=Dc*cdmenos.
Macc=q*Sc cmace:
momeno=Aaca-La*xa+Davzrskina *q*Sa*z--Mace+Dc*ht+skinc*q*Sc*hr
H{momento<0)

sipnoc=-1.t):

signoc=1.0:
momento/(siznoc*Ley*’

lift=La+L.c*signoc:
dragt=cdtusc®q*atrenic:

dragt=Q.05*dragf.
drag=Da+Dec+skina*q=Sa+2*skinc*q*Sc+(dragf+dmgt)* 1.0:

acel=yg* (trust/peso-drag/peso-mu*( 1 -lift/peso)):
fprinttisalida. " LU0 Calf 24l @olf Yalf 20lf “alfin". tdist.vel. lift.La L c.drag):
H

/*Calculando ¢l anguio necesano on ol estapilizador™’
Mitren=alfa1=0.0;
dxtren=tan(0.2018)*htren:

alfavion=6:
beta=alfavion*PI/180.0:
alfaa=alfavionr+:
despegue=0.1y;
cflaps=0.5.
Hlaps=1.70+2;
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fort despeguc==0,0:1+=d1)}

prantti in2olT 0

veldi=vet+ucel*dt:

dist=dist+(veldi+vehy*du' 2

vet=veldr

q=rho*pow(vel.2W2:

trust=27.52-0 4866 %vel:

CLa=3.0*alfau*PlI/180 0+ 96,

CDa=0.033906 5329342 *powCLJ

skinu=1.033 174*powiabs(CLa-0.8 L1L.3)+0.013:

CLa=CLa*(I-(anchofusc*cw Sa)) /*correccion por fusclaje™/

La=q*Sa*ClLa.

Da=q*Sa*CD:

Lflaps=Iflaps=ca*cflaps*q:

Dflaps=0.00355153*Sx*q:

Macflaps=-0.1 134*flaps*ca*cuq;

h=htren—z;

cdmenos=pow((16*hy (PI*ha) 21/ 1+ pow( 16 * /(P *ba) 2.

Da=Da*cdmenos.

Maca=q*!

res= 1.

while({res>6 .0 L(res<-1.0 1))
Srpanutatel 215 el 2UT
CLo=3.82733%07 136%alt
TDCE DO309643161 7 pon(CLe. 2y
skine=t U088+ 107 *exp s o7=CLlen

23

*cufemaca.

De=q*Sc*Cle:
Miren=Macc+Mu

arMactlaps-

La+Lflaps)y*(dxtiren+xa)r(Da+skina*q*=Sa+Dflaps)*(htren+z)+dra
Bf*htren-peso*dxtren+—(Derskinc*q*Sci* ¢htren~ hiy

Le=-Mtrensidytren+xt),
Le=Les L -(anchoc*ccrSen,
alfaf=abs(Lc)/(Sc*q*? 82
res=alfac-alfal:
alfac=alfal:

ST IPONLSAEAR. L2 T WL 2 L 20 el 21 20l 21 Cul Il Meren altac res Le.De.Cho):
fpanttsalida. ninAngulo de abili.cdor para momento: ¢5121f grados” . alfac*™ 180.0/PI:*/

RO71d0y:

lift=La+Lc*(1<anchoc*ca/Sen--L.Naps:

drgf=cdfusc*g*afrente:

dram=0.03*drgfl.
drag=Da+Dc+skina*gq*Sa+2*shinc*q*Sc+dragf+dmagn*1.0+Dflaps:
trusth=trust*costbetalr:

trusnv=trust*sintbetar

lin=lift+rirusn.
if(1ift>peso)|

despegue=11
fprinuf(salida. "DESPEGUE™:
printi(MnDESPEGUEEE™).

clset
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acel=g*(trusth/peso~drag/peso-mu*( | -lifi/peso)n:
fprindisalida."o4L0 26lf 26l0 20lf *4Lf 2l 241f 2lfn® L distvellift. La. L. drag Lilaps).

H
¥
H

printf("\nFIN"):
H
PROGRAMA EPLE.BAS . .
REALIZADO POR LEODEGARIO LOPEZ ALCALA
Este obticne confi ones generales del acromodelo mediante iteraciones.
CLs

cd = 015'Coeficicnic de armasire del ala
em = - 2684'Cocficienic de momenio del ala
clt = .3'Coef. de sustentacion del estubilizador

P2 = I1I'PORCENTAJE DE AREA PARA EL ESTABILIZADOR [?4} °
art = FASPECT RATIO DEL ESTABILIZADOR

crnat = -0 153'Coctf. momento del estabihicador

cd1 = .0V Coef. de urmasire del ssahizador

1% 110/ 3,

d*ys N2

mu = 1 45KE-06 * (1 1.5 /(1 + 110 4N

sC=(p2/ Ll * 775

Lt=_79*clt*q*sc

bt = SQReart * sc)

cucrdat = sc / bt

MLAC = ChlwE = G * > ® cucraat

DRAT = (2 * cdt ™ g * s¢)

CLs

OPEN "O". 1. "archl.dat”

FORca= L.15TO 2.1 STEP .|
FOR ar +TO9.5 STEP .}

75 TO 76 STEP |

mac = <m * q* s * cucrda
Re = (d * vs * cuerda) / mu
DRAG =2 *cd*q * b * cucrda

PRINT #1. L. b. cucrda. DRAG. Re. ca. ar. pl
NEXT pi

NEXT ar
NEXT ca
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CLOSE #!
'ORDENA EN EXCEL

OPEN "1". 2. "EPLE.da1”
DO WHILE NOT EOF(2)Y

PRINT
. PRINT TAB(1). "Xt1": TAB(13) "Xa™: TAB(24). "Z". TAB(34): "ht". TAB#Y): "L"; TAB(39). "pl™.
TAB(63); "ar'. TAB(67Y. "ca”
PRINT TAB(1):. * -

FOR i =1TO3500
NEXT i

FORi=1TO 1
INPUT #2, L. b. cucrda. DRAG. Re. ca. ar. p!
FOR aaw 03 TO 02 STEP 005
FOR 7w = 06535 TO 0935 STEP 003
FOR hiw = 0 TO .3 STEP 01
Ntw = (-mac - L * xaw - DRAG * 2w + muac - DRAT * htw) / Lt
LF (xtw = 83 AND (Niw ~ 1.2 THEN PRINT TAB() xtw: TAB(12); xaw: TAB(19): zw:
TAD34) hiw: TAB2: L TABSYY: plh. TAB(63), ar: TAB(68). ca
NEXT hiw
NEXT 7»w
NEXT xaw
NEXT
LOOP
CLOSE #2

PRINT

PRINT TAB(1): "Densidad™: TAB(24): Jd. TAR(GIS): "[kg/m3)"
PRINT

PRINT TAB(1). "Envergadura cstab.”: TAB(24): bt: TAB(35) "[in|”
PRINT TAB(1); "Cuerda estab.". TAB(24): cuerdat: TAB(35) "[m{"”
PRINT

PRINT TAB(1). "Sust cstab.": TAB(24): L. TAB(35): "IN}™
PRINT TAB(). "Arrastre estab.”: TAB(24): DRAT. TAB(335): "[N|”
PRINT

PRINT TAB(1): "Reyvnolds (u. S0kphy™. TAB(24): Re

PRINT

PRINT TAB(1): "Envergadum ala™ TAB(2Z4): b TAB(G5): “{m|”
PRINT TAB(1): "Cucrda ala”; TAB(24): cucrda: TAB(35) "[m|”

END




APENDICE A

PROGRAMA TREN.BAS
REALIZADO POR SERGIO MIRANDA POZOS .

REM Tren de Atcrmzaje

DECLARE SUB CalculosVibracion (Fray, el Ymax, K. prom

DECLARE SUB Ymaxima (Fzay. Lb. Loy h
DECLARE SUB PresionDinamicu (vel. rhoy
DECLARE SUB Sustentacion (. C). 5y
DECLARE SUB Fricoion (L. niu.
DECLARE SUDB Arrustre (g CL 8y
DECLARE
DECLARE 3 Momemo (Mimac, M M Laal LNt DZ. DiHD
DECLARE SUD Trust «sely

iB TrenDelantero ( Mom

AL

REM Vanuables

DINI SHARED Frax, Frav. FeaTou Ko acel
DINt SHARED el 4. DL FL L. m. Velem
DIM SHARED a. W Mmiac. Mtus, Mt

DIN SHARED R Ymuan, Al A2 Wit

DINM SHARED X. NPou XDblePornt, Amp. t
DIM SHARED Ang. angrad. Trst ’
DIN SHARED PL.. El

REM Constantes

CONST py = 3 i5150106x
CONST tho = 1.21 “mire kiwm3
CONST =981 ‘nus

REM Tren trasero

CONST 1 = 0334875 'amd 338 75mm+
CONST Lb = 5 o'em

CONST ArcaPiane = 4951 ‘'mm2

CONST Espeserflac = 3175

APENDICE A

o T N e g
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REM Materiaics
CONST E = 720000 'Kg

cm2 Duraiumnio

Matenal$ = “Duralumimio”

REM CONST E = 2100000 'Kwem2 Acero
REM Matcnal$ = "Acera”

REM CONST E = 120000 " Kg/cm2 Maders

REM Matcnal$ = "Madera roble®

REM Avion

AsSpR = 10 "Aspeet Ratio

=13 ‘Coet. de Sutcmacion Al

m =14 “Muasa del AvionjKej

mu = 3 ‘Coct. de Friccion de la Pisia
Trst = ‘Cmpuje-Trhust-Estanco|Kg)
Cd=2 ‘Coef. de A-rastre {Cd)
Chord = .24 ‘Cuerda {m}

REM Condiciones Iniciales

vel = 16428 velocidad con 1 seg. para nasid puje ai inicio del .
acel =0

Fruy =m

Fzax =0

FzaTor = Fzay
t=0
ddesp = 3

21 'dist de despegue

P

\eldesp = 1
tdesp = 8.4
angrad =1
Al=u
A2=0

REM Chicca
SHELL "l exist cllaviomsershitren.dat del caviomsershitren.dat”

SHELL "if exist 27 avien' sorsh'vibra dor do) o avionr'sersh'vibra dat”

RENT Imicio




Seaueay v

FRANT “Aspect Ratio :". AspR

PRINT "Masa del A\'innl'Kgl om

BRINT "Trhust-Estatico{Kg| :". Trst .

P R - e -

PRINT "Long.Cuerda ¢l Alajm] :*. Chord

PRINT "Mauteriad =", Mawcrsial$

—«w U TPUT AS #1 'Archivo de Salida de Croga. Ymax y Vel
OPEN “ciaviomsershiwibri.dat” FOR OUTPUT AS #2 "Archivo de salida de Vibracion

VIEW PRINT 10 TO 25
b= (AspR * Chord)
S=(b" 2/ AspR)

FOR vel =0 TO 22.2 STEP .1
accl = (FeaTot 7/ my
t=(vel faceh ~t
GOSUB Thrust
GOSUB q
GOosuB L
GOSUB Fr
GOsSUB D
Fzax = (Trst * » - (D +~ FM)
Fzay = (L - (m ¥ g))
FzaTot = ABS(SQR(Fzax ~ 2 + Fzay ~ 2))
GOsSUB Ym
GOSUB Vib

REM Resuftados
LOCATE 1.1
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PRINT “Ff IN]", TAB(I3) USING "#=s s=aa™ Ff
REN PRINT "q". TAB(I5) USING
LOCATE 2.1

PRINT “L {N]": TAB(15) USING “sws
LOCATE 13. |

w mERst g

PRINT “Vel {nvs)™. TAB(LS) USING "#8% sasa™ vel
LOCATE 134, 1

PRINT "Fyv [N]1". TABOI3). USING "ess wmat Foav

RENM PRINT "FA IN]T. TABO151: USING "=m=a =42™ FraNX
LOCATE 15,1

PRINT "Ymax [ciu]™ VARG, USING ™
LOCATE lo. |

PRINT "Vibra Disp”. USING
LOCATE 17. 1
PRINT "Vibra Vei™
LOCATE 18. 1
PRINT "Vibra aAcel™ USING

=7 Y max

TUTABOIRN X

TABI3): XPomt

~. TABU 5). NDbicPoint
WRITE #1. vel. L. ABS(Frav). Yuax

IF Fray == (1.2 * m) GOTO despegue ELSE

NENT el

GOTO tin

CerrarArchivo:
CLOSE
RETURN

despegue:
PRINT "Despeguce,,.”
GOTO fin

Thrust:
CALL Trusiivel)
RETURN

D
CALL Armastretg. Cd $)
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q:
CALL PresionDinamica(vei. rho)
RETURN

Ff:
CALL Friccion(L. mu. m)
RETURN

L
CALL Sustencionig. Cli. SH
RETURN

Ym:
CALL YmaximatFzay. Lb. E. 1. m. g)
RETURN

Vib:
CALL CalculosVibraciontFzay. vel. Ymax. K. pi. m. 1)
RETURN

mensaye:

PRINT "No puede despegar...”

dn:

CLOSE #1
CLOSE #2
CLOSE =Aschne
END

SUB Armastre (gt. Cd. S)
D=(q"S*Cd

END SUB

SUB CalculosVibracion (Fzay. vel, Ymax, K. pi. m. )
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Wn = (SQR(ABS(K) 7 mn
FrecNat = (\Wn /(2 = pin
To =2 = p). W
Velem = vel / 100
Al = Ymax
A2 = Velem / Wan
Amp = (SQR(AL ~ 2+ A2 ~ 2y -
IF A2 = 0 THEN GOTO Ang
angrad = ATN{AL 7 A2)
Ang:  Ang = (angrad * p1y /180
Wnl = (g " (Wn * ). 1so
REM X = (A1l * COS(WnTY — A2 = SIN(WRTW
N = Amp * SiNeWnt ~ Ang
REM XPoint = ((-1 * Al * Wn * S{N(WaT) = 1 A2 * Wn * COS(WnTH
XPeint = Amp * \Wn =~ COs\Wnt ~ Ang)
RENM NdblePout = (-1 = K " X))/ my
NXDblePoint = -1 = Amp -~ 2 SIN(Wnt = Angy
WRITE #2. FreeNaw To, Amp. ATHMNWnn, No NXPowmnt. XDblePoint
END sUB

SUB Friccion (L', mu. m)
Flf= mu m=*z-Ln

EMND SUR

SUB PresionDinamuca (vl rho)
G =03 *(vel > 2 = choy

END SUB
5UB Sustentacion (q!. Cl. 3)
L=(Cl*q*%

END SUB

SUR Trust {(veld
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SUB Ymaxima (Fzay. Lb. E. . m. )
Fza= ABS(Fzav/ g /2
PL = Fza * (Lb ™ 3
El=E*1
Ymax = (1 /3= (PL/ED
IF Ymax = 0 THEN Ymax = 1
K =(Fzay / Ywmax)
END SUB

PROGRAMA CNC.BAS
REALIZADO POR SERGIO MIRANDA POZOS

El programa gener ¢l codigo de control numerico mediante un editor grafico o mediante lu imporiacion de

1a ruta Jdel conador por medio de archivos Jde AutoCAD * DXNF

DECLARE 3SUB ejes ()
DECLARE SUB AutoCadDXF 1)
CLS

CLOSE

CLEAR

SCREEN 12

REM \Vanbles

DIM SHARED a. buc. d e F

DIMSHARED g. h- 1. j. k. 1. m

DIM SHARED n. o. p. q. R. 5.

DIM SHARED ProX. ImX. Ini¥. ProeN

DIM SHARED ue.

DIM SHARED Cuenta. LeeS. Nini, Yini. Nfin. Yfin
DIM SHARED RAD. angini. angfin

DIM SHARED NombreDXFS

REM Constanies Globales
CONST AnchoVentana = 638
CONST AlioVenwng
CONST ColorBorde = 3
CONST OrigenX = 1
CONST OngenY = 1

RENS Cosntanies Torno

CONST OSYT = AlloVentana / 2
CONST OSXT = tAnchoVemana /7 20y
CONST Ptov =

LET oxt = ABS(NT(OSNTY)
LET oyt = ABS{INT(OSY™)

REN Inicie del Programn

VIEW SCREEN (OrigenX. OngenY)-(AnchoVentana, AltoVenuanay. . ColorBorde
VIEW PRINT 24 TO 30

GOTO Prop

MenuPrincipal:
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PRINT " NMENU"

INPUT " (NevorSulir/Archivosy OPCION ", MenuS
PRINT =~ ’

SELECT CASE UCASES(MenuS)

CASE ~

BEEP

GOTO MenuPnincipal
END

CASE "N"

Prop: PRINT " Propiedudes de maquinado del M A T E R | A L.."
INPUT “ Asvance de conte del Matenal « MM/MINY:". Avance
INPUT " Giro de Herramienta de Corte RPM 7. rpm
GOSUB OpuaonesMuguinado
END

PRINT "Nombre v ruta det archivo que descas abne
INPUT ~ (Incluir exiepcion ong) nombres
PRINT ™7
PRINT =~
PRINT =~
PRINT ™"
PRINT ==
OPEN nombres FOR INPUT AS =1
DO WHILE NOT EOQF¢ 1)
LINE INPUT

Las
PRINT a3
LOOP
CLCSE #1
GCOTO MeauPrinaipal
END
CASE "s~
SYSTEM
END
OpcionesMaquinado:

INPUT "(Torno/FresasMenu) OPCION . Opcion$

IF UCASES(Opcions) = "T* THEN GOSUB InicioTorno

IF UCASES(Opcions$) = "F~ THEN GOSUB InwiofFresa

IF UCASES(Opcions) = "NM” THEN GOTO MenuPrincipai ELSE BEEP
PRINT "Por Favor sciecciona F. T o M. 7

GOTO OpcionesMuaquinado

RETURN
inicioTorno:
PRINT * T ORN O
CLS
INPUT "Nombre del Programa ;. ", Nom$

ExtS = "l.cne”™
as$ = Noms + Ext$
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PRINT ~
PRINT "Dibujo de la Pza. en Brute”
OPEN 1S FOR OUTPUT AS -
PRINT "Se marca ¢! Ongen Jdel sistema ..."
CIRCLE (oxt. ovt). 5. 1o
LINE (1. oy¥-(0x1. oyt). 11
LINE (oxt. oyt - #03<{0xL ovt = 40), 1]
INPUT "Punto Ccero de ta Maquina (en N\): ", ProX
CIRCLE (ProX + oxt. Ptoy — oy, 4. 13 -
PRINT "S¢ marca ¢l Cero de 1a Magquina .. 7
PRINT =1, "G64 X": SPCi0Y, Prov: SPC(1) "Z": SPC(M: ProX: SPC(1): "S": SPC(0): rpm

MenuTomoPza:
INPUT "(Picza/Linew/
[F UCASES@s)
S asy ="

nMenm) comando . u$
GOTO MenuPrincipal

IF UCCASES(as)
GOs3LB Tomo
END

TomoLsneal™a
INPUT "Pumio
INPUT “®unio af de 1o hinea ey LY .
LINE(1L.3*¢b-PoNy~os. 1 37 * -1~ Proyy ~oy~« 1.3 * (g ~ ProX) +oxt. L.5*(e* (-1} +

Ptov) — ovin 12
PRINT #]1. "Gl N7 SPCitn ¢ ¢ 20 SPCL “Z7 SPCD: &

RETURN

END

TormoPicraba’
INPUT "Diametra N
niN
Ty CIye-in

INPUT "Largo deo @ preza d

LINE 1.5 * (IruX - PioX) — ot =
~te /2N +ovy, 14 BF

PRINT #1. "G62 X" SPCith: fmiY * 20 SPCr1): 2% SPCOO) IniX

PRINT =1.

PRINT =1.

S (INiY - Poyv) = osti 1.3 * td + [nX + PraX) + oxt. 1.5 = (Ploy

L SPCUh ImN + o
PRINT =1. " SPCa ¢
PRINT #1. "GO Z7 SPCith: (N -
PRINT #1. "Gu1l X7 SPCuii by = 2
PRINT #1. "Goo"
PRINT #1. "GoOR™
RETURN
END

TornoFinPza:
PRINT "~
PRINT "Ahora ¢t Punto Cero de ia prcsa este en azul,.."
PtocX = ProM ~d = ImiX
PRINT #1. "G64 Z7 SPCiOY. IniX ~ d

CIRCLE (1.5 = ProcX —~ oxt. -1 5 * Prov ~ o). 3.9
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CLOSE #t
RETURN
END

PRIM i

PRINT ~lnicio del dibujo det acabado de ia Pza., ™

exS$ = ".cne”

Nm$ = Nom$ ~ ex$

OPEN Nm$ FOR QUTPUT AS 22

PRINT #2. "G55 G56 GY6 MO4 Mog™

PRINT &2, "S™. SPC(): rpm

PRINT " El contormno de la pieza debera hacerse en la parte superior”
PRINT "“de et dibupn de 1a prezo en bruto .. ok!

PRINT =~

{F UCASES(byy = "L” TH
1I¥ UCASES(hS)
IE CASESBS)

N GOsUB Tomotanea
“A" THEN GOsSUB TorncArco

" THEN GOSUP TomoRosca
IF UCASES(bS) = "C™ THEN GOSUDB TornoC.lindro
{F UCASEShS: = "H” THEN GOSt
IF UCASES(DS)Y U THEN GOSUD TormoRauura
1F UCASES(HbS) T" THEN GOsSUB TornoTatadro
IF UCASES(b3) = "F” THEN GOSUB TomoFin
GOTO MenuTomo

B Tornai

END
TomoDDXF
TomoLinea:
IN®ET "pioi~ s LINT L it bk
INPUT "Fin de LINEA (x.y
LINE (1.5 " (PtocN =) —oxt. -1.5 ¢ ¢~ ovi- L5 ™ (g ~ ProeX) + oxt. -1.5 # e + ovu). 12
PRINT #2, "GOO X", 3PCuy & = 10 SPC(1): "2 SPCith. b+ 1
PRINT #2. "GO X", SPCun: o SEC(Ly "Z" SPCOY; g SPC(1): "F™: SPC(UY. Avance
RETURN
END

TemoeArco
INPUT "Radio :". T
INPUT "Inicio del arco en (N3 "N v
INPUT “Fin del arco (v - 7Nt
INPUT "Angulo de micio respecto al racio angi
INPUT "Angulo final respecto al radio ©". angt
INPUT "Coordenadas del centro repecto al plo imcialixy ) " Nroy1

CIRCLE (1.5 = (P1ocX ~ X1 — AI) +~ ONL -1.5 * (¥i ~ vT) +~ oyl rr. 9. angi * 5.1416 7 180, angf * 3.1316
FRVN

T SPCON N
SPCOY M S - . SPCiOX xfL SPCi ) "1™ SPC(0): y SPC1) "K'
SPCuy A SPC( 1 PCLOY. Avance
RETURN
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END

TornoRosc:
INPUT ~Pumto nucial del roscado (X)L . rh. ro
INPUT "Punto final del roscado (\.vy ™. f.re

INPUT “Profundidud de rosca . prof
INPUT “paso de ROSCA .. puso
INPUT " Angulo de flancos dl.l .ormllo RO/ SFOW/B0) ", rang
LINE (1.5 *trb + PtocX) = oxt. -1.53 ® r¢ — oyt = ptocy )~ 1.3 *= (ri + ProcX) + ox1. ~1.53 * rc + oy1 +

1. SPCi 1y, "Z". SPC(h b+ I
h L SPCiO): rer SPC(1): "2Z7: SPC(0): n: SPC(1). "D3=250": SPC(1): "D5=
< SPC(0)Y, prof * oxt: SPC(l): "F*: SPC(0): paso * 100

» SPC(OY

rang: SPC(1).
RETURN
END

TomoCilindro-
INPLUT "Cilindrado: ¢ N

al Congecoy OPCION . ¢
IF UCASES(cil$) = FHEN GOSUB annoClhndrmme.!l
IF UCASES(c1lS) 'C" THEN GOSUB TornoCilindroComico ELSE

GOTO TornoCilindroFin

TomoCtlindrol incal
INPUT "Punto uhu.u dab cilindrado (N 0
INPUT "Punto final dol siindrado onayr 0

3 ® ¢ ovt+ procy).

LINE(L.Z *(b ~ PtocNi ~ oL -1 3 %0~ ot = prown = 1.3 7 11 = PocN) = ont. -1

12. BF

PRINT = "GO Nt RPCen oo 1 3PColy SPCur b~ 1

PRINT #2. “(GR4 N™ SPCiy on SPCet: 27 SPCoun: 1 SPC b "3=1000": SPC(: "F™ SPCIO:
Avance

RETURN

END

CoN

INPUT "Punto final »el cilindrado (x40 . 1 ¢

INPUT "Punto final del cono ix.3) . PoIx. Potv

LINE (1.5 * (b + PlocX) ~ ont. - 1.3 * ¢ = ovt = procyi=( 1.5 * (i = ProcX) + oxt, -1.5 * ¢ + oyt + ptocy).
12. BF

LINE (1.3 =i ~ ProcX» ~ o, <1 5 % ¢~ oyt ~ ptocy )t} 5 * (Pofx ~ ProcX) = oxL -1.5 * Pofy + oyt +

1 SPC(1); "Z": SPCU: b+ 1
SPCil) *Z™: SPC(OY 1 SPC(1): "PO=": SPC(0): Po: SPC(1); "P2=";

SPCr1Y, "F™ SPCIO). Avancs

3=10007

SPCi0Y: Pdos: SPCe1): ©
RETURN
END

TornoCilindroFin:
RETLURN

END

TomoHta:
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INPUT "Cambio de herramienta a ™. hia

PRINT =2_ “T™. SPC(O: ha: SPCLOY: hta
RETURN

END

TormoRanura:
INPUT “Punio micial det canurado (x.¥) 1~
INPUT "Punto tinal del canurado « )
INPUT ~Ancho de 1 herramienua
LINE (1.5 * (ub + ProcN) + oxt. 1.5

. ub. uc

uc ~ oVt + procyi={1 = * (ui + ProcX) + oxXr, -1.5 * uye + oyt +

SPCi ¢~ L. SPC(1). “Z" SPC(Oe. b+ |

SPCUY, ne: SPCLLY, "Z7 SPC(M: ui: SPC(1) "D3=1000": SPC(1): "D5="
SPC(UY. Ancho * 10U SPCCh. "F" Avance

RETURN

END

TormoTaladro
INPUT ™

rotundidad

[R5 "

“. tprof

* PloeN = ost. vt - L3 procyi-t L3 * (tprof — FicaX) + oxt, oyt - 1.5 * plocy). 12, BF
Goo 20 SPCoL b+ 1

AT rprof 3P0 TET,

o tmm

SPCen, Avance = (oo

PRINT =

GOTO MenuPrincipal
RETURN
END

IrcicFresa:
PRINT * FR E 3 AT
pPUT”
exte:
no!
CLsS
OPEN oS FOR OUTPUT AS 23
PRINT "Dibujo de ta Pod, on Bruto... ™
PRINT "Se marca ¢ Onven det sistena L.
CIRCLE (oxt 320M <. 16
LINE (1. 32)=t0ox1. (RNE D!
LINE (oxt 30)-(oxt. 340, 11
INPUT ~"Punto Curo de 1o Pieza (X.yv): ", fplox. oy
CIRCLE (2 * tptox — oxt, -2 * tptoy = 3200, 4. 13
PRINT “Se marca ¢f Coro de la Maguina e
PRINT #3. G- N70 SPC 0, Iplos: 3¢

Jombre del Programa . nomb$
“1.onc”
= nombs ~ exted

FCuy, oy, SEC)

coma:

INPUT "(LincwPrerw/FinMenur comando 7, ca$
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MY THEN GOTO McenuPnncipal

L" THEN GOSUB FresalincaPra

P THEN GO3SUB FresaPiesaPea
IFuC -\>E5(LJ>) = "F* FHEN GO3SUB FresaFinPza ELSE
GOTO coma

IF UCASES{CQS\

FresalincaPra:
INPUT "Punto de nucio de la hnea Ny " o
INPUT "Punto finai de {a bnca vy
LINE (2 = (b + Iptox) ~ oxt. -2 * ¢ = lpmn ~ 32M2 ™ q,+ fptoN) = oXt. -2 ¥ (¢ + fptoy) + 320). 12
PRINT #3. "GOI X" SPCun. g SPCol. L SPCu

RETURN -

END

FresuPic aPra

= 32042 = o4 — fptoxy — ONL =2 * (fptoy + ¢) + 320% 14, BF

PCH)) uXN ~d

NTLSPCO, PreN, SPCaly "Y' SPCith: Proy

FresaFimpPog

PRINT “~
PRINT "Ahora ¢! Puno Caro de 1a meza esta en arul.
fplocx = 1ptos
CIRCLE l 2 * fprocN ~ oXL -2 ¢ fptov - 320y 4.9
CLOsE
PRINT "hucm d.».l dibuto de acabado de 1a Picsa”
entens =
nos = nombsd — eatens
QOPEN noS FOR QUTPUT AS =4
PRINT =4, "G54 G711 G40 Go4 MO4 NOR™
PRINT =1, "S". SPC(0) rpm
FresaMienu: .
INPLUT " DNF Laimed Arco BZarrenos Cajeados Ranura HiaFiny comando 7. f
IF UCASES(({reS) = " A" THEN GOSUB FresaArco
IF UCASESUTesS L™ THE k:ObLB rrcsll_lnc.l
1F UCASESI{res) = 3
IF UCASES(rc$)
IF UCASES{res)
H UCASESHreS)
IF UCCASES(trc$)

a
S

'! (" THEN GOSUB FresaHw
" THEN GOSUB FresaFin
C" THE'\J GOSUB FresaCaja ELSE
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FresaAutoCadDNF:

oN

ERROR GOTO mensage

CALL AutoCadDNF
RETURN

FresaArco:

1IN0

INPUT "Centro de) arco respecto al origen en (x.y): ™. ab. ac

INPUT "Radio :". RAD

INPUT "Trnucio del arco en (X.3) 0 " ah. ae

INPUT "Findcl arcoen (xov) [ ", afl ag

INPUT "Centro dei arco respecto al pto micial en (A2, am, any, a2
INPUT "Angulo Imcial del arco respecto al cpe x v al cenro:™. angt
INPUT "Angulo Finat del arco respecto al cre N v ol centro ™. angt
INPLT "Profundidad del arcoen Zommyr 7
CIRCLE (2 *ap ~ iptony = ont =2 = diptov = a0y = 3200 RAD. v anw © 31316/ 18U, angf * 3.1416 7

PRINT =3, “Gint Z] o0

"2 SPC(0): zaspe 1) "1™ SPC(OR
PCiO): Avante

Fresal incu:

INPUT “hucio de fa unea osv Ui tb
INPUT "Finode la hineaosoyy ™t 1d

INPUT "Profundidad de corte cn Zimim B
LINE (2 *ifpox ~ fu) = ot =2 * oy = ) =~ 320)=12 ~ (ptox ~ (C) — oxL -2 * (tptoy ~ fd) = 320y,

12
PRINT =4, "Guxr X7 H
PRINT - TFTL Avange. TSTL rpm
RETURXN
T
FresaBarreno
INPUT "{Onogonales mDiuates Sumpie) OPCION: 7 bar$
IF UCASESibars) = O THIEEN GOSUB FresaBarrenoOrniogonales
IF UCASES(tars) D" THEN GQOSUB FresaBarrenoRadiales
IF UCCASEStbars) = "S™ Tt ! GOSUB FresaBarrenoSimpie ELSE
RETURN
=

FresaBarrenoQOnogonales.

JPUT "Numero Jde barrenos hontsontates ™ onoh
INPUT "Numero de barrenos yverieales (7. ortov

INPUT ~Coord del primer barreno 1\ .11 artoua, ortob
INPUT "Scparacion cnire bigrenes cJoroserr”. hora, horb
FOR i = 1 TOortoh STEP !

s -2 = (fptoy — ortobi). 2.9

CIRCLE (oni = 2 * ({ptoy =1 — \ ~ orioay.
NENT x

NENT ¢

FOR j = 1 TOonov STEP 1
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FOR v = 0 TO horb STEP 1

CIRCLE (oxt ~ 2 = (fptox — oo, -2 = (Iploy — ortob — ¥ + ji = 32, 2.

NENT 3

NENT j

PRINT =4, "Guu™

PRINT =4, "GOO Z1 00"

PRINT =4, "G74 X" SPC(0) ortoa: SPC(1x SPC0); ortob: SPC(1), "PO="; SPC((): hara:
SPC(1): "D PCith: ortoh: SCP( 1), "PI=" SPC(01 horb: SPCil). "D1=": SPCtU}. ortov: SPC(1):
"D7=0"

PRINT 24, G737 SPC(1) "UGS2 Z70 SPCu. sbr SPCe1: "D4=350 F™ SPC(). Avance

RETURN
END

FresaBarrenoRadicics
INPUT “Coordenaaa Jdei contre hLl arragio radsal oxavy Uodal db
INPUT “Cunticad de barrenos
INPUT “Diametro ol arreglo .
INPUT "Anguio de imcio *, dangt
INPUT " Angulo final :". daner
INPUT "Profundidad det Barreno . proth
CIRCLE €2 * 4 -~ 1pton) — unie -2 * dptos = i) = 3200 dame v, dang * 3,140/ 130, dangt =
ERETTNTH
PRINT =t =Cou
=4 TCun S oo
CtGT2 N SPCO. dal SPCYE YT SPCOY db: SPCUY: "Po
Oy cant SPCOY D= SPCeh. dangi * 10: SPC(1): "D~

f* 143 SPC(1)

CGTI GRITAPC

Frrcalarrznosumnl:
INPLT ~ Coordenada dael centro det barreno (
INPUT ™ Profundidad del barreno on Zimm)
CIRCLE (2 ® (5a — fptov: = oNt. -2 * tsh ~ptov) — 37, 7 9
PRINT =4, "Guu"
PRINT =4 "GOO Z1.000™

. SPCiy: diam: SPCily

. SPCuh, protb. SPCiH: “D4=30" SPCuly "F7 SPC(0) Avance

PRINT =4. "GR1 N™: SPC(O): sa: SPCi 1 "Y' SPC(): sb: SPCely "Z™ SPC(0): sz: SPC(1): "P3=L.0

£ SPCUN: Avance
RETURN
END

FresaRanura:
INPUT “(Verueai Homzontal Oblicua)y OPCION ~. ras
IFUC Sera$) = N7 THE GOSUR FresaRanuraVertical
IF UCASESimS) = "H” THEN GOSUB FresaRanuraHorizontat
IF UCASES(ra$) = "O" THEN GOSUB FresaRanurnOblicua ELSE
BETUEN
END

FresaRanuraVercal
INPLUT "Coordenada de ia RANURA (x.3) ™. nurax. nuray
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INPUT "Profundidad de RANURA ¢n Ztmmy ", znum
INPUT “Ancho de RANURA (man o, Ancho
INPLT artad de RANURA (mnn 7 lonn
LINE (2 * (fptox = QUrIx) = ozt -2 ® (Iproy = auray) = 3202 * ({ptox — nuraxs = oxi. -2 *
(fptov ~ nuray ~ longir =~ 3201, 12
PRINT /4. "Guou~
PRINT #3. "Gy Z1 000"
PRINT #4. "GS9 X", SPC(O: nurax: 3PCohy “Y". SPCiY: nura
SPC(: "PO=", SPCun. longs: SPCil): "Pt=" PCuN. Ancho: SPC(I "P3=1.0" SPC(1
D3=t.0 D4=1 F". SPCith. Avance
RETURN
END

SPC(1y: "Z": SFC(U): znura:
“D2=900

FresaRanumHonsontal

AN, Uray
tLenuri

INPU . Anche

INPUT "L g

LINE (2 = (iplon ~ nurax; = ONI. *(fploy = nuroy ) = F20)~2 * (fptox - nurax ~ longi) + oxt. -2
= {(fptoy = nurav) = 2o, 12

PRINT =+ "Guu~

PRINT

“Gun ZLuowt
PRINT =4, "0399 N7 Speyn SPCH LY YT EPCHOY, nuray: SPCONY: “Z70 SPCIOY znura:
PCithy fonw. 3PC P Anche, SPCo "P3=10" SPCl). "D2=00 D3=1.0
D=1 F* SPCi{D). Avance

RETURN

END

s

FrestRanuraQbhicuas
DSPLT “Covrdenada do fa ranuara €x0) 0 DURdN. muray
INPUT "Profundidad de ranura i Jinum . saura
NPUT o Jde ranura cmmy T Ancho
INPLT "Lonmtud Jd& ranura cmmi " long
INTUT * Anvuio reoneio al e Y 09 L wrad

LINE (2 " apic AL T oAl 2 T UPoy - onuray, - 32002 cfptox T nemno Tear -2
tfptoy + nuray -~ longyy - 320,012

PRINT =4, “Goo”

PRINT GO LT

PRINT GaY SPCros. nurax. 3PColy "Y' SPCe: nuray: SPCi1). "2 SPC(0); znura:

SPC(1) "PUO="1 SPCuh; fongi: SPCL D), "Pr=". SPCiy. Ancho. SPC{IN ™ =1.0" SPC(1): "D2="; SPC(}):
srad * 10: SPC1): "D3=1 0 D4=1 F" SPCu: Avance

RETURN

END

FresaHta:
INPUT "Cambio de hermamuenia a7, hita
PRINT =4, "GO0 Z10 0"
PRINT =4 *T". SPCitn: i SPCa: hia: SPCol): "S™ SPCUY rpm

FresaFin:
PRINT =4, "M30”
PRINT =3 "EQF"
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CLOSE #-4
GOTO MenuPrincipad
END

FresaCaga:
INPUT “(rectanGular/elreular) OPCION ", cai$
IF UCASES(ca)®) G™ THEN GOSUB FresaCajaRectangular
IF UCASES(caj$) = "I" THEN GOSUB FresaCuajaCircular ELSE
RETURN

RETURN

END

FresaCajaRectangular:
INPUT “Centro del Cageado sy 7o can. cajb
INPLUT "Profundidad Jde la Coja en Zumnn SRET
INPUT "Tamado de da cps en X . Yeommy "I b
LINE (2 = oN - I 5 *ofptoy - iy T2 - zajby ~ FIM-(2 * (fptox - caja - I/ 2) -
oxt, =2 *(fptor ~ b~ 1y
PRINT =4, "Goo~
PRINT #4. "GOO Z1 060"
PRINT =4 "GS87 X", SPC(0)
zeay. SPC). "PR=1 0 =
RETURN
END

are = toon, SPCLy Y™ SPC(OY. cajab = 1000: SPC(1): “Z7: SPC(O):
INCSPCot "Ple SPCw s Iy, SPCHL). "D VUG DS=0U3 D7=1"

FresaCauCirculur

INPUT "Cemtro Jdeb Cajeado oxs v " caa, caib

INPUT "Prorundidad de la Cwa cn Zomm: ™, scay

INPUT “Diamietro de o Capnemnn L duam

CIRCLE 2 < tprox ~ capa) = ot =2 ¥ (fptoy = caby ~ 320 diam 7 2.9

PRINT =4, "Gou*~

PRINT =3, “Gn 71 000~

PRINT =3, “G83 X" SPC(O 1 SPCED: "Y' SPC0Y, cajo. SPC(1Y. "Z™ SPC(0): zecaj: SPC(!):
"Pl=" SPCOY:. digm: SPCrI). P 0 D21 D3= 10060 D4=3 D D7=1" SPC(1): "F™: SPC(0):
Avance :

TURN
END

END SELECT

mensaic:

men:  PRINT "No s¢ {1 podido eacontrar o arching”™: SPC(1); Nombr=DXF3S
INPUT "Nombre por favor: . NombreDXFS

RESUNME NEXT

SUB AutoCadDXF
' CONVERTIDOR DE CNC.BAS PARA FORMATOS DXF DE AUTOCAD
OPEN “claviomDXFCNV.DAT" FOR OUTPUT AS #20
INPLIT "Nombre de! archivo DXF- °. NombreDXF$S
OPEN NombreDNFS FOR INPUT AS =10

DO
INPUT #10. LeeS
GOSUB d
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LOOP UNTIL EOF(1)
CLOSE =10
Cuena = 0
OFEN NombreDXFS FGR INPUT AS =i
DO

FOR 1% = | TO (Cuenta - 1) STEP {

INPUT #10. Comando$
IF Comando$ = "LINE™ THEN GOSUB Linea
IF ComandoS$ = "CIRCLE™ THEN GOSUR Circulo
IF Comando$ = "ARC" THEN GOSUB Arco
IF Comando$ = "EOF” THEN GOTO Finalizar

NEXT i%%

LOOP UNTIL EOF( 1)

CLOSE #10

GOTO Finahizar

END

winea:
FORi1=0TO2 STEP 1
INPUT #10. datos
NEXNT :
INPUT #10. Xhu
INPUT =10, datou
INPUT #:0. Yini
FORi=0TO2 STEP |
INPUT #10. datosx
NEXNT &
INPUT =10. Xiin
INPUT #10. datol
INPUT #10. Yin
PRINT #20. "LINEA"
PRINT =20, Nint. Yini XfisL Yiin
RETURN

Circuio:
FORi=0TO 2 STEP 1
INPUT #10. datos
NEXT i
INPUT #10. Xini
INPUT #10. datot)
INPUT #10. Yini

FORi=0TOQ2STEP!
INPUT #10. datosx
NEXT i

INPUT #10. RAD

INPUT #10. datol

PRINT #20. "CIRCULO"
PRINT #20. Xint Yini. RAD

PETURN

Arco:
FORi=0TO2 STEP 1
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LOOP UNTIL EOF(1)
CLOSE #10
Cucnia =0
OPEN NombreDNFS FOR INPUT AS #1
DO

FOR i%6 =1 TO (Cuenta - 1) STEP 1

INPUT #i0. ComundoS
IF Comando$ = "LINE™ THEN GOSUB Linca
IF Comando$ = "CIRCLE"™ THEN GOSUD Circulo
IF Comando$ ARC" THEN GOSUB Arco
IF Comando$ = "EOF” THEN GOTO Finalizar

NENXT 1%

LOOP UNTIL EOF( 1Y

CLOSE =10

GOTO Finalwsar

END

Linea:
FOR1=0TQISTEP |
INPLUT %10, datos
NEXNT
INPUT =10, Jant
INPUT =10, datosr
INPUT =16 Yim
FORi1=0TO23TEP 1
INPUT #10. datos~
NEXT i

0. "LINEA"

PRINT =2 NE!

PRINT #20. Xim. Yini. Xfin. Yfin
RETURN
Circulo:

FORi=0T7TO2STEP1
INPUT 210, Qutos
NEXT i

INPUT #10. Xini
INPUT =10, datotd
INPUT #10, Yini

FOR 1 =0 TO 2 STEP 1
INPUT O, datosx
NENT i@

INPUT 710, RAD
INPUT #10. datol
PRINT #20. "CTRCULO"
PRINT #20. Xam. Yin. RAD

RETURN

Arco:
FORi=0TO2STEP1
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