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Debido a que la aerodindmica es una ciencia compleja frecuentemente se evita o se
simplifica a tal grado que se reduce a los conceptos mas tangibles y cotidianos. - Y en-
efecto, la literatura sobre aerodindmica frecuentemente presenta un grado de dificultad
elevado e inclusive breve para explicar cuestiones a las que se le deberian dedicar mayor
atencion y calma para personas que no tienen antecedentes en este tema. Es por esto que
especialistas se dedican enteramente a un aspecto especifico de la aerodindmica. Sin
embargo existen aspectos sobre la aerodinamica accesibles. Asi que sin tener una
experiencia en el ramo industrial, es posible construir aviones con fines recreativos o

educacionales.

Es tarea de esta tesis construir un aeromodelo del tipo educacional, siempre atendiendo a
que la aerodinamica no es cuestion enteramente matemadtica o por el otro lado enteramente
experimental sino una combinacién de estas partes. En todo momento se tendran que
evaluar los resultados obtenidos para disefiar en funcién de los recursos existentes con los
que se cuenten en el momento como lo son: recursos de fabncacton, de materiales, de

conocimiento, econémicos Yy tecnologlcos

Es por lo anterior que el presente trabajo se centra en presentar los pasos seguidos para
disefiar, construir, y probar un aeromodelo de carga de caracteristicas limitadas, para asistir
al evento “SAE Aerodesign 2003”, desde un punto de vista aerodindmico. No sin también
apoyarse en temas y herramientas de uso comtin en el disefio mecdnico, como lo son la
Mecédnica de Sdlidos, Analisis por medio de Elementos Finitos (FEA) y de técnicas de

Manufactura por Control Numérico (CNC).

Para el proyecto se conté con el apoyo de diversas instituciones que brindaron
amablemente sus recursos, como lo fueron el Instituto de Ingenieria, Facultad de Ingenieria,
Centro de Disefio y Manufactura de la Facultad de Ingenieria y SAE- UNAM a los cuales

agradezco ampliamente.
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Nomenclatura

Variable Significado

a Pendiente de la recta en una grafica de angulo de ataque vs. sustentacion para un ala
finita

a Pendiente de la recta en una grafica de angulo de ataque vs. Sustentacion para un ala

“ infinita

A Factor de estrechamiento o constante atmosférica.

5 Presion relativa

2r Angulo de diedro

AR Razén de aspecto

b Envergadura del ala

c Cuerda del perfil aerodinamico

c Cuerda promedio del ala

Cp Coeficiente de arrastre

Coy Coeficiente de arrastre inducido

C Coeficiente de sustentaciéon

Clmax Coeficiente de sustentacidon maximo

Cu Coeficiente de momento de cabeceo

D Arrastre

D, Arrastre inducido

Diorar Arrastre total

g Aceleracién de la gravedad

h Altura o distancia del punto neutro al centro de gravedad

ho Distancia del borde de ataque al centro aerodinamico

! Momento de inercia de una seccion de area

L Sustentacion

m Masa

Mac Momento de cabeceo en el centro aerodindmico

p Presion local

P Fuerza

R . Constante universal de los gases

Re Numero de Reynolds

Se Relacién de areas estabilizador-ala

Sk Area del estabilizador

Sw Area del ala principal

T Temperatura

To Temperatura de referencia

Vv Velocidad del flujo no perturbado

Ve Coeficiente de volumen del estabilizador

w Peso

a Angulo de ataque

QLo Angulo de cero sustentacién

Qstan Angulo de pérdida

3] Viscosidad de un fluido o coeficiente de friccién

fel Densidad del aire

o Densidad relativa o esfuerzo mecanico

T Esfuerzo cortante

€ Downwash

e



Antecedentes

El estudio de la aerodinamica, como en el caso de las ciencias fisicas y tecnolégicas, requiere
de una aceptacion comin de definiciones y de una nomenclatura no ambigua que en conjunto
con una comprensiéon de los principios fisicos que rodean al fenémeno y las matematicas
apropiadas utilizadas como herramientas nos facilitan el estudio y aplicacion de esta ciencia.
Muchas de las herramientas citadas son comunes a la ingenieria mecanica, como la dindmica de
fluidos, resistencia de materiales, etc. Si quisiéramos dar una definicion formal, la aerodinamica
es la ciencia que se ocupa del movimiento del aire y las fuerzas en cuerpos moviéndose a través

de él.

La presente tesis tiene como finalidad presentar los conocimientos y procedimientos empleados
para la participacion del equipo de SAE-Aerodesign 2003. Es conveniente comenzar con lo que
esta competencia requiere para la asistencia de los competidores, de lo contrario el lector no
podra inferir de los que se estd hablando; por lo que a continuacién se citan algunos de los

puntos mas relevantes contenidos en las reglas®.

Breve descripcion de la competencia

El evento SAE-Aerodesign es una competencia en la cual se convoca a los estudiantes a
concebir, disefiar, fabricar y probar un aeromodelo de carga. En general, las competencias
organizadas por SAE (Society of Automotive Engineers) fueron creadas para ofrecer a los
estudiantes una oportunidad de aplicar los conocimientos adquiridos en el aula para emplearlos
en un problema practico.

La meta del diseiio aerodindmico de esta competencia es que el equipo diseiie y
consrruya un aeromodelo radio controlado basado en un solo motor comiin para todos
los equipos y un drea de plataforma limitada mdxima de 77.50 dm’, esta drea se
entiende como la proyeccion vertical del avion incluyendo fuselaje, estabilizador, ala,
extension del motor, tren de aterrizaje y cualquier otro aditamento.

La competencia pone a prueba la habilidad del equipo para predecir el comportamiento de su
disefio original, asi como determinar la carga maxima que el aeromodelo podra soportar en
condiciones normales de vuelo. Dicho modelo tendra que ser capaz de despegar en una pista de
6/m de longitud. No se permite la modificacién del motor, el cual es de 0.6/ in® de
desplazamiento. El acromodelo debera contar con un espacio de carga minimo de 4800 cm”, para
el transporte de la carga se debe contar con un mecanismo de sujecion confiable. En el momento
del vuelo la carga debera estar totalmente asegurada y encerrada. En la figura I se muestra la
forma sugerida por los organizadores para la sujecién de la carga. Esta carga se divide en placas
con la finalidad de variar gradualmente el peso.

* Estas reglas se encuentran disponibles en el sitio de internet htp://www.sae.org
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La competencia esta dividida en dos partes disefio y vuelo. En la seccién de disefio (reporte,
planos, prediccién de carga y presentacion oral) los competidores presentan su disefio 'y
demuestran la exactitud de sus calculos para predecir la carga maxima que el acromodelo puede
soportar durante el vuelo. El vuelo consiste en dar una vuelta de 360° a la zona de vueloy™
aterrizar de manera suave, segura y sin perder ninguna pieza que conforme al avién. De acuerdo
al peso cargado durante el vuelo se asignan puntos que seran la base de una tabla de clasificacion.

Figura 1. Sujetador propuesto de la carga

Cabe mencionar que se entienden varias reglas tacitas, como que el acromodelo no solo deberd
ser disefiado desde un punto de vista aerodinamico, sino también de resistencia de materiales,
ligereza y confiabilidad. En la elaboracion de aeromodelos, se emplean materiales ligeros, de
elevada resistencia mecanica, alta dureza y buena resistencia a la fatiga.

Equipos Previos

Esta no es la primera ocasién a en que un equipo representativo de la Facultad de Ingenieria
asiste al evento “SAE-Aerodesign”, en afios anteriores equipos formados por diferentes
integrantes participaron en diversas sedes. A continuacién se presenta en forma de tabla los afios
de participacion y caracteristicas generales de los aeromodelos anteriores. Ver tabla 1.

Desde el inicio de la participacidn en este tipo de competencias, los alumnos representativos de la
Facultad de Ingenieria de la UNAM han sido los unicos representantes de instituciones
mexicanas.

Tabla 1. Comparacion de aeromodelos desarrollados en la Facultad de Ingenieria.

Bicho 1 Bicho 2 Xobec Santos Canica
Aifio de 1994 1995 1996 1997 2001-2003
participacién
Envergadura (m) 2.37 2.68 2.5 2.51 2.4
Cuerda 0.26 0.23 0.24 0.25 0.24
aerodinamica (m)
Longitud total (m) 1.41 1.41 1.564 1.50 1.3

Autonomia (min.) 10 S 100 10 10 10
con tanque de : : :
0.23 litros

Alta, perfil® {-: Alta, perfil - Alta, perfil Alta;pefﬁl; Alta; perfil

Posicion de ala : 4 : 5
NACA 212, ["NACA 6412; | EPPLER 423, |.EPPLER 423,/|.51223, g=3°
o =2° o =2° a=0°" =02




Tipo de ala

Rectangular

Flechada con

Rectangular

Rectangular.:

-Rectangular

con diedro | diedro de 3° | con diedro de | con diedro de | con diedro de
. de 3° 4° 3° 3°
Posicion de Alto, con Bajo, con Alto, con Bajo, con Bajo. con
estabilizador perfil perfil NACA | perfil NACA perfil perfil
NACA 009 009 009 EPPLER 392 | EPPILER 214
Timén de 1, con perfil | 1, con perfil 1, con perfil 1, con perfil 1. con perfil
profundidad NACA 009 | NACA 009 NACA 009 NACA 009 NACA 009
Tren de aterrizaje De patin Da patin De patin De patin De patin
delantero y delantero y dclantero y delantero y delantero y
varilla aluminio aluminio aluminio barra torsion
trasera trasero trasero trasero trasera
Posicion del motor Frontal Inclinado Frontal Frontal Trascra
Carga itil (kg) 2@ 2 @ 2300 8 @ 2300 10 @ 11@2300m.s.
2300m.s.n. m.s.n.m m.s.n.m 2300m.s.n.m n.m
m
Radiocontrol FM, de 7 FM, de 7 FM, de 7 FM, de 7 FM. de 8
canales canales canales canales canales
Alcance Visual Visual Visual Visual Visual

En 1994 un grupo de estudiantes de la Facultad de Ingenieria se dio a la tarea de disefiar y
construir el primer aeromodelo que concursé representando a la Universidad Nacional Auténoma
de México. Desde entonces ha habido una asistencia esporadica.

Hasta la fecha se han construido seis aeromodelos que han participado en la competencia. , Estos
proyectos son apoyados por la Facultad de Ingenieria de la UNAM, Instituto de Ingenieria de
Ia UNAM, Sociedad de Exalumnos de la Facultad de Ingenieria (SEFI), el Centro de steﬁo y
Manufactura (CDM) y ocasionalmente por empresas extemas



Contenido de la tesis

La tesis se divide en seis. capitulos, el primer - -capitulo’ pretende ~resumir deﬁmcnones,
ecuaciones, graficos y procedxmlentos que. postenormente se usan en los subsecuentes’ capltulos "
Este capitulo contiene por decirlo asi, un glosario aeronautlco de los conceptos utilizados en la
tesis. .

En el capltulo segundo se realiza el anélisis aerodmamlco del’ avién lo que mcluye una seleccioén
del perfil. .aerodinamico, estudio de balance, estabilidad y control “Es’ necesano ‘decir aqui que
buena’ parte . de- las consideraciones de este ca'pltul' lmltadas “por=la- capacxdad -de -
manufactura, el tiempo disponible para dicho proyecto—vaSI como factores econémicos. Otro
aspecto importante en este capitulo es la mclusxon ‘de’las: mamobras‘mas ‘comunes a las que el
aeroplano seguramente estara sometido. ,

Para el capftulo tercero se resume el andlisis hecho para el tren de aterrizaje tanto trasero como
delantero. Es preciso dar al tren de aterrizaje mucha atencién porque es la parte encargada de
mantener la integridad del avidn en el momento de aterrizaje y despegue.

En el cuarto capitulo se hace un andlisis estructural de los diferentes componentes criticos del .
avién, como lo son el fuselaje, estructura del ala y el estabilizador horizontal. Mucho del disefio:.
del ala est4 dictado por la forma del perfil aerodindmico, de los materiales disponibles y'de la-
ligereza deseada. Cada parte en el avién debe ser evaluada para mejorar su relacion resnstencxa—‘
peso para que cada pieza esté optimizada y no llevar peso innecesario durante el vuelo. .

En el quinto capitulo, como es necesano conocer las capacxdades del motor asi como llevar a

especificado ‘en las reglas del concurso (nitrometano al -
proximaciones del comportamiento del motor.

técnicas: que para el equipo resultaron mas utiles por su precxslon rap'
posnblemente sea utll para un futuro equipo.

Fmalmente se. hacen conc]usuones basadas en la exper1enc1a y se anexan tablas y datos de los~
perfiles aerodmamlcos empleados




‘Alcance
.El alcance de esta tesis consiste en: presentar los pasos segundos razonamlentos decisiones,
calculos, bibliografia utilizada, comentanos,' etc. ullllzados para- - la “participacion -en la

competencia SAE-Aerodesign 2003. -De esta manera,"la tesis’ utlllza ‘como herramlentas temas
vanados para la realizacién del aeromode] ntre los que destac e :

e - Aerodinamica : :
e Mecanica de sélidos y Anahsns por elemento finito
e Técnicas de manufactuxf

De este modo se pretende exphcar 1 nte_posnble los pasos seguxdos en’ orden
cronolégico para que al f nallzar la etapa de dxseno y: prueba se asista a la competencia antes

citada.
Por otro lado, la presente tesxs no pretende convemrse en un documento que agote todos los

pasos de disefio para la construccién de este tipo de aeromodelos, sino simplemente ser un
recurso de divulgacion de la aplicacion de algunos de los conceptos tedricos adquiridos a través
de Ia licenciatura de ingenieria mecdnica y algunos otros existentes en bibliografia aplicados a un
propdsito bien determinado: en este caso el disefio del aeromodelo de carga.

Objetivos

e La presente tesis tiene como objetivo presentar la metodologia, teoria y resultados
empleados para el disefio de un aeromodelo de carga sujeto a las reglas SAE Aerodeszgn
2003.

e Justificar y exphcar los métodos de manufactura seguidos para la construcmon del
aeromodelo, al mismo tiempo, indicar los métodos de manufactura encontrados mas
viables a lo largo de este proceso. s

e En el transcurso del disefio y construccién, optimizar los diferentes ststemas y procesos
que conforman el aecromodelo con los recursos existentes. - :

e Por ultimo, realizar conclusiones y sugerencias basadas en la expe
proyecto.

Los puntos antes citados esbozan los objetivos para la tesis, sin embargo la- naturaleza:de esta

competencia obliga al concursante a los sxgmentes objetivos especificos para: la asiste ncna al
evento SAE-Acrodesign 2003, Rt S

1. Al finalizar el proyecto se  habra construido un aeromodelo de carga que: éufnpla
satisfactoriamente con las reglasisenaladas para;la competencia SAE Aerodewgn 2003

entre las que destacan

. Area proyectada maxima de 1200 in®
Carga minima util de 8 Ib.
Longitud de despegue médxima de 61 m.

Que sea seguro y de facil control.
7



2. Al finalizar el proyecto se habrd construido un aeromodelo de carga competitivo, capaz de
" “figurar dentro de’ los pnmeros lugares, esto es que cumpla con los sxgunentes requxsltos

Carga mmlma utll de 20 lbs :
. Despegue enuna longltud maxima de'60 m, : o

¢ Técnicas de manufac. :a eptos -en “el dlseﬁo aphcaclon de
materiales, que hagan Ina aportacion’en esta. hnea de aeromodelos en
pamcular

aeromodelo y ]
» Respuesta pronta y satlsfactona de las mterrogantes enuncxadas por los Jueces

Expectativas

‘Es arriesgado en este tipo de pruebas tratar de estimar o predecir el resultado final de la
competencia, ya muchos pardmetros pueden influir en el comportamiento de un avién, como lo
son: los mecanismos de control, el motor, la calidad del combustible, piezas con esfuerzos
mecanicos concentrados, variaciones repentinas en las condiciones del vuelo (lluvia, corrientes de
flujo de aire). Inclusive se pueden presentar problemas inesperados a los que solo se le pueden
aplicar medidas correctivas mas no preventivas.

Pero en la medida de lo posible se trata de contemplar todos los aspectos adversos de este tipo
de competencias. Es por esto que las expectativas con la experiencia con la que ya se cuenta de
competencias anteriores, de nuevas técnicas de manufactura y mejoras en el disefio, hacen
pensar en tener una participacién decorosa.



Capitulo 1 IntroducciéOn

La plaraforma de un ala es la forma del ala observada desde una vista superior de una
aeronave. La figura /./ ilustra esto e incluye los nombres y simbolos de varios parametros de la
geometria de la plataforma del ala. La raiz del ala (parte central del ala), termina donde empieza
el fuselaje (area donde se fija la carga, el motor, etc.).

Direccién de vuelo

Figura 1.1. Geometria del ala

La envergadura es la distancia & entre las puntas del ala. La cuerda esta representada en la
figura por ¢ y ¢y, la cuerda en la raiz ¢y es la distancia entre las intersecciones con el fuselaje y en
las puntas se reduce hasta ¢;. A la relacion c¢/cp se le conoce como factor de estrechamiento A.
Para la mayoria de las alas A</. El area de la superficie plana de ala vista desde arriba,
incluyendo la continuacién con el fuselaje es el drea del ala, S.

La cuerda media geométrica, es usualmente un parimetro 1til y se denota por ¢, definida como
¢ =S/b. La definicién anterior se puede escribir como:

c= chy / !dy
La razon de aspecto (AR), es una medida del alargamiento del ala'y esta dada por:

AR =

oo
I
blw
8~
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El dngulo de flechado A, se define como el angulo definido entre la linea central y una lmea
dibujada a una distancia constante del borde de ataque.

El dngulo de diedro es el ingulo que visto desde frente del avion, forma el plano horizontal con
el ala, ver figura 1.2. Por lo tanto, el angulo 27; es el angulo de diedro de las alas.

Figura 1.2. Angulo de diedro.

Cuando un aeroplano esta en vuelo, las lineas de cuerda de las diferentes secciones del ala no
estan normalmente paralelas a la direccidon de vuelo. Al angulo entre la cuerda de un perfil dado'y
la direccidén de vuelo del flujo no perturbado se la llama el dngulo geometrlco de mc:dencm a.
(comunmente llamado angulo de ataque).

Teniendo en cuenta el concepto anterior se puede definir a la torsion. (tw1st) de un ala, si los
angulos geométricos de incidencia de todas las secciones no son iguales el ala: presenta torsién.
Siel angulo aumenta hacia la punta del ala, se dice que tiene torsién positiva (wash-m) mientras
que si decrece tiene rorsion negativa (wash-out).

1.2 Geometria del pertil aerodinamico

Al cortar un ala horizontal con un plano vertical paralelo al plano de simetria del avién, resulta
una forma que se le denomina perfil aerodindmico. Para usos subsénicos, el perfil presenta un
borde de ataque redondeado. El grueso aumenta gradualmente a un maximo que usualmente
ocurre entre Y4 'y ¥ del largo de 1a cuerda y de ahi en adelante decrece hasta el borde de salida ver
Sfigura 1.3. -

Borde de salida

/ Figura 1.3. Geometria del perfil.

Comunmente, la forma del perfil se da por
una tabla de valores x-y.

~ Perlil

borde de”
ataque

La Ilinea de curvatura, es la sucesion de
puntos que se encuentran a la mitad de la

superficie superior (extradés) y la
superficie inferior (intradés). A la maxima
cuerda altura de la linea de curvatura se le
finea de curvatura denomina & y a la cantidad 1008/c % se le
nombra el porcentaje de curvatura de la
seccion.

dnguio de atague

Y
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Los perﬁles comunes tienen curvaturas de 0 a 5%. El perfil simétrico es aquel que no presenta
curvatura. A la linea recta que conecta el borde de ataque con el de salida se le denomina cuerda
_El dngulo de ataque cs siempre medido entre la cuerda y la direccidn del flujo. - o

Un parémetro importante es el espesor mdximo t. Se le indica usualmente como un porcentaje
en funcién de la cuerda (100t/c %), los valores nominales del espesor maximo son del orden de
13% a 18% para aeronaves subsénicas. La posicion donde se encuentra el espesor max1mo, esta
alrededor del 30 al 60% desde el borde de ataque.

1.3 VFuerzas v momentos aerodinamicos

El flujo de aire alrededor de un aviédn o cualquier otro cuerpo, debe ser desviado de su
trayectoria original, y dichas desviaciones resultan en cambios en la velocidad del flujo de aire,
La ecuacién de Bernoulli® ensefia que la presién ejercida por el aire en un avién es diferente a la
presion del flujo no perturbado. También la viscosidad del aire lleva a la existencia de fuerzas de
friccién. Como resultado de estos procesos, el aeroplano experimenta fuerzas de sustentacion,
arrastre y momentos.

Este es la componente de fuerza actuando hacia-arriba
(desde el punto de vista del piloto),’ perpendlcular a la
direccion de vuelo de un flujo no perturbado.:: :

Un experimento muy sencillo para entender como se
genera la sustentacién es doblar una “hoja de papel
alrededor de los dedos frente a uno como se muestra en la
figura 1.4. Cuando se sopla sobre la superficie superior de
la hoja la presién es disminuida y la presién-en la parte
inferior ahora es mayor causando una fuerza de
sustentacion en la hoja.

Figura 1.4. Ejemplo de sustentacion, cuando la velocidad
del flujo aumenta (B) la presion: disminuye en la parte
superior de la hoja y ahora se tiene una presion mayor en
la parte baja. Fotografia tomada de la bibliografia

numero 135,

TESIS COM
| FALLA DE QRIGEN

1 2
’p+;pv + pgz = cle.

Esta es I3 ecuacion de Bernoullt bara un ﬂu/vo‘ /hcomﬁrés/b/e, l.e. un fuldo que no puede ser expandido o comprimido, y para el cual su

densidad es Invarilable. En el caso mds general, es importante notar que 12 ecuaclon de Bernoulll solo puede aplicarse a lo largo de una
linea de corriente, y en ciertos casos la constante puede varlar de una linea de corriente a otra.
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Otra forma de entender el origen de la sustentacidon es imaginando al perfil aerodindmico en un
tunel de viento. Delante del perfil el flujo de aire tiene una velocidad uniforme, cuando llega al
perfil este se debe dividir, con parte del flujo fluyendo hacia la parte superior.y el.resto.por.la
parte inferior. De acuerdo a la ley de continuidad esta reduccidn en area transversal en el tinel
ocasiona un incremento en la velocidad del flujo de aire. A medida que el espesor aumenta en el
perfil el area de la seccion disminuye y por lo tanto la velocidad del ﬂLIJO aumenta
proporcionalmente (Fzgura 1.5).

Si recordamos el prmcxplo de Bernoulli, un incremento en velocidad (o presion dmam1ca) ‘dicta
una reduccidn en la presion estatica, por lo tanto, al colocar al perfil al flujo_de aire, se ocasionan
los siguientes efectos en el flujo de aire: .

Reduccion de area —— incremento de velocidad ~ —— baja presion

il | Debido a la geometria del perfil el area de la seccion se reduce

mas en la parte superior. El resultado final es una disminucion

| . mas grande de presién en la parte superior que en la parte

| inferior, atn cuando la presién también disminuye en baja

——:} medida sobre la superficie inferior. Como resultado, se crea un

—-—~>‘| desequilibrio de presiones entre la parte superior € inferior del

—f perfil y se tiene a la fuerza neta actuando hacia
arriba a la que se le denomina sustentacion.

thura 1.5 Un perfil acelera el flujo de aire sobre el, en proporcion directa con la cantzdad de
drea obstruida.

Los perfiles con curvatura, como el de la figura 1.5, presentan sustentacién ain cuando su angulo
de ataque sea cero, no sucede lo mismo con un perfil simétrico que aunque reduce el area de la
seccion lo hace de igual manera arriba que abajo por lo que no produce sustentacion.

A medida que el dngulo de ataque aumenta el flujo se divide no precisamente en la mitad del
borde de ataque, sino que lo hace un poco por debajo de la nariz del perfil. A este punto de
division se le llama punto de estancamiento. Todas las lineas de corriente por arriba de este
punto fluyen hacia la superficie superior y todas las que estan por debajo de este punto fluyen a la
parte inferior.

Figura 1.6. Un perfil con
curvatura, a un dngulo
de ataque moderado.

Purto de
Estsrcamants

Abhora, si se coloca un perfil simétrico a un angulo de ataque positivo, como se muestra en la
siguiente figura, el punto de estancamiento se mueve por debajo del borde de ataque. El irea de la
seccidn superior e inferior son diferentes y los mismos efectos suceden que cuando se tiene un
perfil con curvatura. Debido a que es simétrico, un angulo de ataque mas grande sera necesario
para obtener la misma cantidad de sustentacién que con un perfil con curvatura.

JURSIPLEN
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Figura 1.7. Un perfil simétrico con drea efectiva de la seccion de la parte superior
aumentada a un dangulo de ataque mds grande debido al punto bajo de estancamiento.

La fuerza de sustentacion se puede expresar como el producto de la presién dinamica Eszy el

area del ala S, sin embargo la igualdad no es exacta por lo que se introduce el término del
coeficiente de sustentacion C;. Se puede pensar en el coeficiente de sustentacién como una
medida de que tan eficientemente el ala transforma la presiéon dinamica a sustentacion, por lo que

la sustentacion se expresa como:

~C VS| ..(1.1)

L=—
2

Comunmente el coeficiente de sustentacion se obtiene de la experimentacidon en tuneles de
viento. En estos se puede medir la sustentacién y arrastre con balanzas, por otro lado, el area es
un dato conocido, la densidad y velocidad del flujo pueden ser medidos en el lugar de la
experimentacion. Por lo anterior con la ecuacion (/.1) al despejar para C. se obtiene el
coeficiente de sustentacion de manera experimental.

Por lo discutido aqui, es obvio que un perfil que tenga mayor curvatura presentara mayor
sustentacion. Una forma muy practica de incrementar la curvatura de un perfil es el uso de
alerones, que son partes moviles cerca del borde de salida del perfil, tienen la misma geometria
del perfil, de manera que si estos no se flexionan el perfil estara con la curvatura y forma original.
Los alerones pueden girar alrededor de bisagras o de cualquier tipo de eje. Cuando el alerén
presenta una deflexién, éste aumentara la curvatura del perfil y en consecuencia la sustentacidn.

Los efectos que representa el uso de
los alerones se discute mas en la
seccion 1.5. R

Figura 1.8. Dos diferentes tipos de
alerones, ranurado y plano.

[ TS con
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3.2 Sustentacion en el ala v efectos de radio de aspecto

Hasta este punto se ha discutido solo el comportamiento del perfil aerodinamico, que es una

seccion en dos dimensiones de un ala. La forma del perfil tiene que ver mucho con las
caracteristicas aerodinamicas del ala en su totalidad. Sin embargo, hay que estudiar al ala en una
forma tridimensional para tener una aproximacion real al comportamiento de ésta. El largo del
ala, la plataforma del ala y la razén de aspecto AR, también afectan las caracteristicas
aerodindmicas.
Como la forma del perfil crea una diferencia de presiones entre la superficie inferior y superior, el
resultado es que se induce un flujo en las puntas del ala el cual tiende a igualar la presién desde la
superficie inferior hasta la superior como lo muestra la figura 1.9. A este fendmeno en las puntas
del ala se le conoce como vdrtice en las puntas del ala. A medida que el ala avanza en el flujo no
perturbado, ésta va dejando un vértice después del borde de salida. La intensidad de los vortices
es proporcional al peso de la aeronave, ya que a mayor peso se requiere mayor sustentacion del
ala y por lo tanto mas diferencia de presiones.

Borde de ataque

- , o Uowasy
Baja presidn : Envergadura - - ”—1_
PRERD - geométrica Q\~\
. - <o Poncuag, et
~ . -
Atta presion ’ . g, - e
o o } Envergadura efectiva

Ejede - RN e

vortices } -

Figura 1.9. Hoja de vortices formada en un ala real.

Como se ve en la figura 1.9, los vortices en las puntas tienden a ocasionar un movimiento hacia
abajo al aire que abandona el borde de salida. Este empuje hacia abajo al aire es conocido como
“dowmnwash” y tiene el resultado de cambiar la direccidn del flujo de aire no perturbado en la
vecindad del ala como se ilustra en la figural.10.

Debido a que la fuerza de sustentacién es perpendicular al flujo de aire se debe considerar la
direccidn local directamente en el ala para poder determinar la verdadera direccién de la fuerza
de sustentacion.

Direccidn del flujo en un
lugar lejano del ala
- I

Figura 1.10. Angulo inducido de ataque.
El vector de sustentacion estd ahora
inclinado al dngulo inducido por los
vortices en la punta del ala.

.-

-

direccion del flujo cambiado /

por el vértice en la punta -
def ala T ——

angulo inducido e

Yy"

3

g

Direccién de vuelo
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| Si el flujo de aire esta afectado por el downwash, el

vector de la fuerza de sustentacion estara inclinado
con respecto a la direccién de vuelo. Por lo anterior,
una componente de esta sustentacion estd ahora
actuando en contra del movimiento del avién
(arrastre inducido o arrastre debido a la
sustentacion) o dicho de otra manera, la
sustentacion sc¢ ve reducida debido a esta inclinacién
con respecto a la direccion de vuelo.

Figura 1.11. Un jet volando sobre
nubes demuestra el fenémeno de los
vdrtices en las puntas del ala.
Fotografia tomada de la bibliografia 4.

Para que no existiera el efecto de downwash, se necesitarfa no tener vortices en la punta de las
alas. Esto es una situacion ficticia pues se requeriria un ala infinita de modo que las puntas no
existieran. En la realidad se tiene que tener una envergadura finita, es por esto que los vortices en
la punta del ala siempre estarian presentes. Sin embargo, entre mds larga sea la envergadura, mas
se acercard el ala a la situacién ideal. Una envergadura mas larga requerird un angulo de ataque

mas pequeiio para crear la misma cantidad de sustentacién

Un ala con alto AR es mas eficiente debido a la carga
mas reducida, puede utilizar un motor mas pequeifio y
necesita de distancias mas reducidas para aterrizar y
despegar que un ala de baja relacién de aspecto. Sin
embargo, la razon por la que en ocasiones se prefieren
bajas relaciones de aspecto es por cuestiones
estructurales. Un ala estrecha requiere mayor material,
un ala de baja relacién de aspecto puede ahorrar
suficiente peso estructural para compensar la reduccion
en la eficiencia de sustentacion, ya que la consideracion
de un peso reducido constituye un paso crucial para el
disefio. Un ala mds liviana significa un avién mas ligero
y esto permite al disefiador usar un drea para al ala mas
pequeiia. Existen otras razones por las que no se ocupan
tan frecuentemente altas relaciones de aspecto entre las
que estan: una dificil manufactura y un comportamiento
limitado para aviones acrobadticos.

Figura 1.12. Plancador con alto AR

Forografia tomada de la bibliografia 5.
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1. 3 3 - Tipos de Arr astre

Arrastre es el término que se uuhza para denotar resistencia al flu_]o de aire. Esta es. la v
componente de-la fuerza que actia-en-direccién opuesta a la direccién’de:vuelo,-se:resiste al...
movimiento de la aeronave. En el proceso de crear sustentacion inevitablemente se crea arrastre.
No solo el ala, sino también todas las partes del avion crean esta fuerza mdeseada de oposwlon al
vuelo. s &1 R
Se puede clasificar al arrastre en:

e Arrastre inducido o arrastre debido a la sustentacion (S'ecczon 1. 3 2)
e Arrastre por fricciéon . :
e Arrastre por presion normal

Una placa delgada plana colocada perpendicularmente a un flujo de aire, como se muestra en la
Sigura 1.13(A), crearia exclusivamente arrastre por diferencia de presiones. La presién en la cara
aguas arriba es mds grande que la existente detras de la placa y como resultado se tiene una
fuerza en direccion de la corriente libre; a esta fuerza se le conoce como arrastre por presion
normal. Al mismo tiempo se crea una estela cuyo tamafio es proporcional a la diferencia de
presiones. ‘

Figura 1.13 .

(A) Placa plana alineada perpendicularmente a la = 422)

corriente de aire. _ j,)) 7‘5

(B) Paralelamente a la corriente. " .

Figura 1.14 Diferentes geometrias con la misma drea frontal.

Entre mayor es la estela, mayor es el arrastre que se produce.

P Si se tuviera una forma en curva como en la figura 14.4 la
(X_' estela seria atin mds grande, asi como el arrastre. Por el otro
\_//'—-_—“ . - . . ., y

N ———~ lado si la curva se tiene hacia la otra direccion (figura 14.C),

c D se le inducira al flujo una estela més reducida y el arrastre serd

menor. Si a la misma darea frontal ahora se le
agregara una forma de gota en la parte posterior,
el arrastre se reduciria considerablemente (figura
1.15).

| Figura 1.15. Mediciones en un tunel de viento

de un disco plano y de una forma aerodindmica
con la misma area frontal. Fotografia obtenida de
la bibliografia 15.
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Se podria esperar que si la placa de la figura 1.13 ahora fuera colocada paralelamente al flujo
de aire el arrastre se eliminaria, sin embargo esto no sucede, el flujo de aire alrededor de la
superficie de un cuerpo crea una fuerza de friccién en el cuerpo. Esta friccion resulta del hecho
de que los fluidos presentan viscosidad, si bien el aire no es tan viscoso como otros fluidos, con
la escasa viscosidad que este tiene es suficiente para crear arrastre por friccion también llamado
arrastre viscoso.

La mayoria de las partes del avién en general no son placas planas, sino que presentan espesor y
area superficial. Dichos cuerpos presentan arrastre por presién y friccién. El cuerpo en la figura
1.16 por ejemplo, experimentara friccién a lo largo de su superficie y también de presion por la

estela que se forma detras de él.

Estos dos tipos de arrastre no son enteramente independientes, el tamaiio de la estela indica el
punto de separacion en la superficie y este punto depende de las caracteristicas viscosas del
fluido. Frecuentemente a esta combinacién de arrastres se le denomina arrastre pardsito, que es

la suma del arrastre por presion y el arrastre por friccion.

Figura 1.16. Forma aerodindmica tipica que
presenta arrastre por presion y por friccion. —__@\)”—’

La viscosidad hace que el aire se adhiera a la superficie del cuerpo sobre el cual fluye, es por eso,
que la velocidad directamente en la superficie es cero para cualquier velocidad del flujo no
perturbado. Mas alejado de la superficie del cuerpo la velocidad gradualmente se recupera hasta
alcanzar la velocidad del flujo no perturbado, a esta distancia se le denomina capa limite. La
reaccion a este retardo del flujo dentro de la capa limite es el origen del arrastre por friccién. La
cantidad de arrastre por friccién depende de la forma y espesor de la capa limite.

En el borde de ataque de una superficie la capa limite tiene un espesor cero. El espesor luego se
incrementa a media que el flujo se mueve sobre la superficie. Los flujos pueden fluir de dos
maneras diferentes; una es en un flujo laminar en el cual las lineas de corriente permanecen bien
ordenadas y prdcticamente paralelas unas a otras y la otra forma es de una manera rurbulenta en
la que el flujo se mueve de una manera irregular y aleatoria. El 4rea donde ocurre el cambio de un
flujo laminar a uno turbulento se denomina zona de transicion (figura 1.17). La capa limite
turbulenta es mds gruesa que la capa laminar (dado el mismo flujo no perturbado) y por lo tanto
crea mds arrastre, es por esto que se trata de crear que en la medida de lo posible el aire fluya

sobre la aeronave con un flujo laminar.

Transicion
Laminar / ~L Turbulenta -
> 7?7 2 2D
5.2 7 J )
2
7

P
Yy 7))
200222200
7T T ITTIII T I 7 7 7 7 2777777 7777 7 77777
Figura 1.17. Transicion de la capa limite de laminar a turbulenta
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Para cuerpos de gran area frontal y poca profundidad la componente mas onerosa del arrastre
total lo constituye el arrastre por presion, como lo-son:- fuselajes,: llantas_y. estructuras. Para
cuerpos delgados y con formas aerodinidmicas como alas, el arrastre es principalmente por
friccién. Debido a que los cuerpos con gran drea.frontal sufren de  arrastre por presion
principalmente se les debe de prestar atencion a estos cuerpos para reducir su arrastre. Un truco
que se emplea es controlar la transicion de la capa limite de laminar a turbulenta. A pesar de que
el flujo laminar causa menos arrastre por friccion, este tiene menos energia asociada a su flujo y
tiende a separarse de la superficie muy riapido. Una separaclon temprana causa un arrastre por
presién mayor.

El niimero de Reynolds es de gran utilidad ya que con este se puede determinar si una'capa limite
se encuentra en una etapa laminar o turbulenta, lo’ cual depende de la velocidad V, la distancia
aguas abajo L, de la densidad p y de la vnsc051dad ;l., el namero de Reynolds se expresa como:

pVL
H

Re—

‘.L().é)

A bajos niimeros de Reynolds el flujo es laminar y a altos niimero es turbulento. Como existe un
numero de Reynolds diferente para cada posicién, es usual utilizar una longitud. caracteristica
para definir ‘el nimero de Reynolds para una aeronave que opera a una velo’cxdaddad La
longltud utlllzada normalmente es la cuerda promedxo del ala pnnc1pal ' R

Al lgual que para la sustentacion, se tiene también un coeﬁcxente para el arrastre, deﬁmdo de
manera aniloga pero ahora se considera el coeficiente de arrastre de man ue el ‘arrastre ‘se
expresa como: : o

D=-;— L PVZS| .. (1.3)

Y ahora el coeficiente de arrastre es una medida de que tanta presién dinamica es convertida en
arrastre. Existe en ocasiones controversia en que area debe utilizarse para calcular el arrastre. El
procedimiento habitual es considerar el drea frontal para cuerpos romos y para cuerpos delgados
como el ala se utiliza la vista de plataforma. Los coeficientes de arrastre por fricciéon y presion
son obtenidos por la experimentacion en tineles de viento. Asi como se cuenta con un coeficiente
de arrastre por friccidn y presidn, existe un coeficiente de arrastre inducido. Este coeficiente se
aproxima con la expresion:

AR

2
Cp = K(ﬂ-] (1.4

Donde K es una constante que depende de la forma de la plataforma del ala. Para un ala de forma
eliptica, sin considerar la interferencia con el fuselaje, K es igual a 1/7; este es el valor minimo
que puede tener K, es por esto que un ala eliptica (o con distribucién eliptica) es la que menos
produce arrastre inducido. Como se ve de la ecuacion (1.4) el coeficiente de arrastre inducido
depende fuertemente de la sustentacidn, es por esto que al arrastre inducido también se le conoce
como arrastre debido a la sustentacion.



El arrastre mducxdo enun ala dada se encuentra sustituyendo la ecuac1on (1 l) en (1 4) hY% luego en
(1.3) 1o que resultana en: . i B

..(1.5)

Por lo que se puede apre01ar que al aumentar la velomdad de vuelo el arrastre mducxdo se reduce
pero tamblen crece al aumentar la sustentacién. :

1.3.3.1 Asrrastre total

Es necesario estimar el arrastre total que la aeronave tendra para asi hacer una correcta seleccion
del motor a utilizar, si es posible reducir el arrastre si este es excesivo, conocer las distancias de
despegue y aterrizaje, entre otras razones. Es habitual cuando se calcula el arrastre total de una
aeronave considerar al arrastre inducido y al arrastre parasito por separado. Con la ecuacion 1.5
se puede observar que el arrastre inducido decrece al aumentar la velocidad. El arrastre parasito
en cambio, se incrementa con el aumento de velocidad. Si se necesitara reducir el arrastre
parasito bastaria con reducir la velocidad. Por lo tanto la ecuacién para el arrastre total esta
compuesta de dos términos, uno para el arrastre parasito y otro para el inducido.

.(1.6)

Dyt =5 PV? (s, Cop. 5

El primer término incluye al coeficiente de arrastre parasito y al drea asociada que contribuye a
dicho arrastre, y el segundo al coeficiente de arrastre inducido que involucra al area de las alas
(ala principal y estabilizador) ya que son los componentes que realmente contribuyen a la
sustentacién. En la realidad los diferentes componentes del avidén (fuselaje, alas, tren de
aterrizaje, etc) al estar juntos presentan diferente arrastre, que si estos se consideraran por
separado ya que existe el fendmeno de interferencia entre flujos.

Dicho de otra manera no puede aplicarse el principio de superposicién y simplemente sumar los
arrastres calculados por separado. La unica forma de tener una cuantificaciéon confiable es
someter a pruebas de arrastre al avion (o una escala reducida de este) en un tiinel de viento. De no
ser posible lo anterior, se recurre a simplemente sumar la contribucién al arrastre de cada

componente para obtener una aproximacion.
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Figura 1.18. Grdfica del

A A arrastre total . .- (arrastre
Mejor cociente " pardsito + arrastre inducido)
o - pe —~ .
:::erzta de 2 e o en funcion de la veloczdad
e e!
Grdfica obtenida: de la
- bibliografia niimero.5.
Contribucién por . ) - L e Tty - :
arrastre Inducico . - .. L el S
Comtrbucténpor . -

arvastre pardste |, 7,

Vuelo rapido, bajo coeficiente de
Vuelo lento, bajo de de vuelo
sustentaclén sustentacién

La variacion del arrastre total de una aeronave, puede ser graficado en funcién de la velocidad
(figura 1.18). El arrastre parasito comienza desde cero, y se incrementa a razén de V2. El arrastre
inducido es hipotéticamente infinito a una velocidad nula y se reduce con-el inverso-de ¥°. El
arrastre total es la suma de estas dos curvas. Existe una velocidad en que el arrastre total es un
minimo. .
Los coeficientes de arrastre son obtenidos de la manera siguiente:
e Para cuerpos romos como llantas, fuselajes, trenes de aterrizaje, se aprox1man las formas
a cuadrados, rectangulos o cualquxer otra forma en que se haya expenmentado, y -los
resultados se enlisten en tablas.* : :
e Para las alas se considera el coeficiente de arrastre de las curvas del perﬁl (seccmn 1 5)
Ademas para las alas se aproxima el coeficiente de arrastre mdumdo con la ecuacion 1:4.

TRSTS GOV
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* Una tabla como la mencionada se encuentra en el libro “Fluid Mechamcs" White M. Frank U.S.A. 1979, Mc.
Graw Hill
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1.4 Distribucién de presion en un perfil y momento de
cabeceo

La distribucién de presion en un perfil no es idéntica a lo largo de la cuerda. La figura 1.19
muestra la distribucién de presion para un perfil con curvatura a un dngulo de ataque que presenta
sustentacion. Las flechas indican la cantidad y direccién de las fuerzas debidas a la presioén en
varios puntos a lo largo de la superficie del perfil. Las flechas que se alejan del perfil indican una
presién mds baja que el aire circundante (o presion negativa), las flechas apuntando al perfil
indican una presion mads alta que el aire circundante (o presién positiva). En esta condicion habra
una fuerza resultante debido a la diferencia de presiones (sustentacion).

'Y /fwgzm A la qisuibucién d.e presiones puede también

representdrsele por un sistema equivalente. Al punto en
el que se le puede representar como una fuerza nica se
le llama centro de presion. El centro de presiéon varia
con el angulo de ataque, asi que la fuerza resultante
actiia en un punto diferente en el perfil para cada dngulo
de ataque. Debido a que las fuerzas resultantes en la
superficie superior y en la superficie inferior no actiian
en una misma linea, resulta en lo que se conoce como
momento de cabeceo negativo caracteristico de la
mayoria de los perfiles aerodinamicos.

Fuerza en la superficie
inferior

Figura 1.19. Distribucion de presion de un perfil, mostrando las fuerzas resultantes actuando en
los centros de presion de las superficies superior e inferior.

Existe un punto en el perfil en el cual el momento de cabeceo permanece constante sin importar
el angulo de ataque, este punto es llamado el centro aerodindmico y esti localizado
aproximadamente a un cuarto de la cuerda medido desde el borde de ataque. Por lo que es
conveniente considerar una fuerza de sustentacién variable y un momento de cabeceo constante

actuando en el centro aerodinamico (figura 1.20).

Figura 1.20. Sistema equivalente de fueréas ubicado en el Suet

centro aerodindmico del perfil.

Al lggal que para laksustenta.mon y el arrastre, existe un Momonto o Contro
coeficiente de momento definido por: cabeceo serodingmico
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1.5 Culv as caracteristicas de los pu files acrodinamicos

A medida que el éngulo de ataque aumenta, aumenta la sustentacion, Este incremento no puede
seguir ‘indefinidamente, al dngulo maximo en el que el perfil sustenta es llamado dngulo de
pérdida (stall). “Varios factores contribuyen a la pérdida del perfil. Primero, a medida que el
dngulo de ataque se incrementa el punto de estancamiento se mueve mads atras en la superficie
inferior, haciendo que el flujo superior recorra una distancia mas grande y creando mas friccion.
Segundo, existe lo que se llama gradiente de presion, partiendo del borde de ataque, la presién
decrece con la distancia, la presion mas baja tiende a “pegar™ al flujo a la superficie, es por eso

que se le conoce como gradiente de presion favorable. Existe un punto a partir del cual la.....

presion empieza a aumentar y es lo que se conoce como gradiente de presion no favorable o
adverso.

Eventualmente los efectos combinados del gradiente de presién adverso y la friccion con la
superficie se vuelve mids grande que la energia disponible en el flujo de aire para vencer esta
resistencia. En este punto el flujo se separara de la superficie. Como se muestra en la figura 1.21.
Sin ningun flujo en la superficie superior, no existe un mecanismo para reducir la presidn sobre la
superficie y una reduccidn drastica ocurre en la sustentacion.

.

D

.)
W)

")

Agudo S
(E168) Pérdida repentina de (;13;‘7:)
sustentacién (51223)

Figura 1.21. (a) Un perfil en pérdida, mostrando el flujo separado en la superficie superior. (b)
Patrones de pérdida del perfil en la curva del coeficiente de sustentacién vs. dngulo de ataque.

La sustentacién realmente no llega a ser cero debido a-que existe flujo aln en la superficie
inferior. Sin embargo, la separacion “de-1la superficie superior causa una gran pérdida en la
sustentacion. El resultado en una aeronave en vuelo es una pérdida repentina de sustentacién
necesaria para equilibrar su peso.

Una gréfica del coeficiente de sustentacion y el dngulo de ataque para un perfil tipico se muestra
en la figura 1.22. Una pista del comportamiento del perfil cuando éste se encuentra en perdlda se

obtiene de la forma de la curva; los casos en que se presenta esta pérdida de sustentacién son::

pérdida aguda, repentina y suave como se puede ver en la figura 1.21(b).

Debe notarse que existe un angulo de ataque definido asociado con la pérdida repentina de
sustentacién para cada perfil en particular. En dicha gréifica se da informacién de:un ala
rectangular infinita. El término de ala infinita se usa cuando la curva se obtuvo limitando’los dos
extremos del ala con paredes en el tinel de viento, esencialmente el ala no tiene puntas y por-lo
tanto simula una seccién de un ala infinita (o un flujo en dos dimensiones). A la pendiente de la

gréfica en la zona lineal se le denomina como @, y es de utilidad en célculos de estabilidad y
control del avién. ' '

TESIE (O
FALLA DE uralEN

eep g e g



Perfil con muche
curvatura

Max
Porfil con curvatura
Max moderada
Max Perfil simétrico
anguio de cero
sustertacion  ——__
Angulos de
pérdida

Rango utilizable de dngulos de
ataque, entre dnguio de cero
sustentacién y dngulo de pérdida

Algunas de las variables mas importantes
que se pueden obtener de este tipo de graficas

son:
o Coeficiente de sustentacion mdxima

cl ubicado inmediatamente antes

max
del angulo de pérdida del perfil.
e Angulo de cero sustentacion
«,, , ubicado donde la curva presenta

o  Angulo de pérdida
que es donde se tiene el
coeficiente de sustentacién maximo.

o  Pendiente en la zona lineal,

o Comportamiento del perfil en la zona
de pérdida de sustentacion.

Figura 1.22. Curva de dngulo de atague vs. coeficiente de sustentacion.

Otro aspecto que hay que tomar en cuenta en el
momento de la seleccién de un perfil es la histéresis
que presenta. Por ¢jemplo para el perfil $S7223 se| o .»
tiene el comportamiento de histéresis para un "
angulo fijo de 7° y variando el nimero de Reynolds

v Aumento del No. de Reynoids
a Disminucion del No. de
Reynoids

S1223
Angulo de ataque de 7°*

s
B rac

desde 60,000 hasta 210,000 (figura 1.23). e ¥ MRS i
Por debajo de Re = 60,000, el flujo esta totalmente - ey 1
separado del perfil. A medida que se incrementa el ) L /
numero de Reynolds el coeficiente de sustentacion .-J;.--‘\----'&-.-J

permanece bajo, hasta aproximadamente Re
160,000, donde cl flujo cambia de

= o A . . {

laminar a o ... R
turbulento y se “pega” de nuevo al perfil. El oo
coeficiente de sustentacion entonces llega hasta 1.6

aproximadamente. Pero a medida que se reduce el T PR

namero de Reynolds la trayectoria no es la misma y om

se produce un ciclo de histéresis.

400 AR SN0 MG TIJ000 | 100N A0 | RGN Jounoy 2NHasy
Nomerode .
Reynoids

Figura 1.23. Curva de histéresis para el perfil S1223.
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Para la seleccién de un perfil es muy util conocer la relacién sustentacion a arrastre y esto puede
ser determinado de las llamadas curvas polares. Estas curvas son simplemente el coeficiente de
arrastre graficado contra el coeficiente de sustentacion. El mejor L/D se logra trazando una linea
recta desde el origen hasta la tangente a la grafica (figura 1.24). Al trazar diferentes lineas rectas
para diversos perfiles es posible comparar al mejor perfil en cuanto al L/D a un mismo numero de '

Reynolds.

1.5 -
1.0 .
cl K
\ Figura 1.24. Comparacion grdfica
0.5 - de mejor relacion sustentacion-
. arrastre para diferentes perfiles. Las
. lineas punteadas partiendo del
N Re 100.000 origen indican los puntos mds altos
p ; para L/D.
P Pf 32 Diagrama obtenido de la
o / . . bibliografia nimero 5.
Cd

Entre mayor sea la pendiente de la linea recta trazada, mas grande sera la relacién L/D. El dngulo
de ataque al cual sucede esto se obtiene con el dato del coeficiente de sustentacién y cruzando la
informacién con una grafica como del tipo de la figura 1.22. Cabe mencionar que las curvas
anteriores son solamente para perfiles o “alas infinitas”. Para obtener la curva polar de una
aeronave en su totalidad es indispensable el uso de tuneles de viento para el avidn a tamaiio real o
a escala.

Ademas debe considerarse que el nimero de Reynolds al que trabajara el ala no es unico y que si
la plataforma del ala no es rectangular éste también variara de seccidn a seccidn.

TESIS CON:
FALLA DE CRIGEN
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1.6 Partes del avion

Aleron zquierdo

Estabilizador vertical

Timén Estabilizador horizontal

\Ala tzquierda

Aleron derecho

Tren de \

aterrizaje
principal

Tren de nariz

Ala derecha

Figura 1.25. Componentes principales del avion. Figura obtenida de la bibliografia niimero 4.

Una descripcién breve de las partes principales del avién se enlistan como sigue. El empenaje es
el conjunto del estabilizador horizontal, los elevadores, el estabilizador vertical y el timén. Los
elevadores son utilizados para ajustar o controlar la altitud del aeronave. En algunos aviones, el
estabilizador horizontal es el elevador, es decir todo el estabilizador horizontal es una parte
movil. Ef timén se utiliza para realizar pequefios cambios en las vueltas. Las superficies méviles
en la parte externa del ala en el borde de salida son llamadas alerones, que se usan para el control
de rotacion alrededor del eje del fuselaje. Los alerones son dependientes en su movimiento, de
manera que cuando uno baja el otro sube para crear mas sustentaciéon en un ala y asi producir el
giro. Las superficies méviles en la parte central del ala, son llamados flaps, estos se utilizan para
producir mayor sustentacion a bajas velocidades y para provocar mayor arrastre en operaciones
de aterrizaje, este arrastre ayuda a reducir la velocidad. Los aviones de tamaiio reducido tienen
dos configuraciones para el fren de aterrizaje de tipo triciclo en el que el tren principal esta justo
detras del centro de gravedad (figura 1.25) y una llanta de direccién en el frente y el de tipo de
cola en la que se tiene una pequeiia llanta de direccién en la parte trasera.

En ocasiones para reforzar la estructura del ala se utilizan tensores para aumentar el momento de
inercia del ala en la raiz. Sin embargo estas formas crean demasiado arrastre y es por esto que se
evitan de ser posible. Para aeromodelos serian muy complicado los mecanismos involucrados
para controlar alerones y flaps por separado, es por esto que se utiliza una sola superficie mévil
que en ocasiones es llamada “flaperdn’.

TESIS CON
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1.7 Propicdades dela atmosfera

Debido a que la presién, la densidad y la temperatura varian con la altura. es ttil conocer la
variacion de estas con la altitud. Existe una atmosfera estandar regulada por la ISA (International
Standard Atmosphere). Esta tiene una temperatura estandar de 15°C (288.15 K) a nivel del mar.
La temperatura cae de forma lineal hasta una altura de 11 km, esta regiéon es conocida como
troposfera. La tasa con que decrece la temperatura con la altura se denomina con la letra A y tiene
un valor de 6.5 [K/km]. Este valor es un valor promedio basado en la observacion; la teoria es
luego utilizada para calcular la variacién de presion y densidad con la altura. . .

Se sabe que la presidn en un fluido varia con la altura y esta dad por la relacién:

=—rE|. (L8

Si se escribe a la temperatura T a una altura hya su‘valor a mvel del mar como To se tiene que la
temperatura varia con la altura de acuerdo a:’ : R

‘ . 9)'

Combmando la det'mcxon de dT/dh = —2. y la ecuacnon ]v 8 d

dp P2 10
.(1:10
dr A ( : .)‘ ‘
Sustituyendo para la densxdad de la ecuacién para un.gas; ldeal p pRT la ecuacxon anterior
queda como: N ‘
3‘; ;;gT 0»‘ ‘ ‘_j;_ ?%% .,.(1.11) e‘.inbteg‘r»apdvo:: Ln(p) =TgELn(kT) (112)
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Capitulo &8 Diseirio Aeorodinémico

En este capitulo se resumen la serie de pasos tomados para el disefio del aeromodelo. Las
consideraciones primordiales de disefio fueron: resistencia, ligereza, confiabilidad, bajo
costo, ficil reparacién, disponibilidad de materiales y herramientas, asi como de un tiempo
llmltado A continuaciéon se incluye el ciclo de disefio propuesto por Joseph Edward
Shigley' (figura 2.1) para el disefio mecdnico. Esta metodologia de disefio se utilizara para
el disefio mecdnico y acrodinamico del avion.

La identificacion de la necesidad debe ser enunciada de manera clara y concisa. Ademas
de no abarcar aspectos que estan fuera del alcance del disefiador. Esta debe ser revisada
continuamente para no perder la intencién del disefio original.

La definicion del problema debe incluir las especificaciones del objeto a dlsenar las
limitaciones para estas estan dadas, en este caso, principalmente por las reglas (arca
proyectada méaxima, tipo de motor,
combustible, etc.) otras como el
peso, los materiales para la
construccién y configuraciéon del
avion estdn abiertas al participante y

e

TR LSRR T
*—hl‘“-rv‘-fl-

Definicién del problema

v se presentan a lo largo de la tesis.
* Especificaciones como el costo, el
nimero de unidades a  ser

Andilisis ¥ ontimizacion manufacturadas y la vida esperada
seran mejor determinadas al finalizar
el proyecto, pues puede ser posible
que se tenga que construir mas de un
prototipo si este sufriera percances
durante la etapa de prueba lo que
también elevaria el costo.

Figura 2.1. Metodologia de diserio

El paso de la sintesis va de la mano del paso de andlisis y optimizacién, debido a que el -
disefio debe ser analizado para determinar si su desempefio cumple con las especificaciones
requeridas. Si el anilisis revelara un resultado no favorable el proceso de sintesis debe

comenzar de nuevo.

La evaluacion mvolucra la prueba del disefio final en condiciones semejantes en que este se
vera sometnd" para verificar” si‘ satisface nuestra necesidad. También para responder
preguntas sobre si serd competmvo 0 no, econémico y de ficil manufactura y reparacion.

La presentacldn es “eldltimo paso del disefio mecdnico; es primordial para dar a conocer
los resultados a los mteresados o como una futura referencia para proyectos similares.

Ensegmda, se desarrollan mas amphamente los pasos del disefio. TESIS C ON
RS s et 3 , N ,’ B - h
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! “Mechanical Engineering Design”, Shlgley & Mischke. Ed. Mc. Graw Hill, E.U.A 1989
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2.1 Identificacion de la necesidad

La identificacién de la necesidad se desarrolla en la parte de antecedentes de la tesis;
puede ser enunciada como: la necesidad que un equipo representativo de la Facultad
de Ingenieria construya y participe en el evento “SAE Aerodesign 2003,

2.2 Definicion del problema

La definicién del problema se enuncia como: “El diseiio, construccién y manufactura
de un aeromodelo de carga competitivo y confiable que satisfaga las reglas de la
competencia SAE AERODESIGN 2003”.

e Por la naturaleza de la competencia, cuyo objetivo central es la construccion de un
aeromodelo de carga, es obvia la necesidad del uso de un perfil aerodinamico con alto
coeficiente de sustentacion para el ala principal. Ademads el citado perfil debera de
funcionar a bajos nimeros de Reynolds, ya que es una caracteristica de los aviones a
escala (longitud y velocidad reducida de operacién).

e El aecromodelo se debera apegar a las reglas primordiales de la competencia:

Area proyectada maxima de 1200 in®

Carga minima til de & /5.

Longitud de despegue méxima de 67 m.

Que sea seguro y de facil control.

Espacio de carga con un minimo de 4800 cnt’.
Utilizacioén del motor y combustible especxﬁcado

) Que sea estable en los tres ejes, para el rango de velocidad de traba_jo del aeromodelo

e Que presente una’configuracion en la cual se. aproveche el espacno para mmxmlzar el,
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2.3 Sintesis, analisis y optimizacion

En esta seccion se presenta la sintesis en conjunto con el anilisis y optimizacién con
el propésito de mostrar la informacién tomada en cuenta, al mismo tiempo que esta se
aplica a nuestra necesidad. Estos dos pasos se muestran juntos por ser pasos
circulares.

2.3.1 Seleccion de los perfiles aerodinamicos

De acuerdo a la definicién del problema, se selecciond el perfil Selig 1223 (§1223) que
tiene un perfil aerodinamico de alta sustentacidén el cual tiene las siguientes curvas de
comportamiento del coeficiente de sustentacién y arrastre en funcién de su angulo de
ataque (figura 2.2).

$1223 (Y. Tined)

= Re = 100,000 > Re=250,000 25

¢ Re = 150,000 v Re = 300,000 S = :

» Re =200,000 I N : o e
20 s 20 o

™ | IR

.5 P e R R <8
« | “
- K*%%&\ . g

05 — : xc“g

00 | e o] — R "

°
i '11%\

05 |
000 001 o002 003 004

Cd (L 1grados:

Figura 2.2. Curva polar y coeficiente de sustentacion en funcion del dngulo de ataque®

El perfil estd disefiado para tener un coeficiente de sustentacién méaxima Crma=2.11 a un
ntimero de Reynolds Re = 200,000. Por debajo de este Re aparece hlsteresm en la curva de
sustentacidn, lo que se puede apreciar en la fi gura 1. 23

La mformacnon del perﬁl §1223 esta dada de manera graf ca exclusivamente, sin embargo,
es conveniente aproximar algunas variables en forma: matematica para manipularlas mas
facilmente. Algunos de las variables que son de mteres para futuros célculos se listan en la
tabla 2 1 .

2Obtenido de “Summary of Low-Speed Airfoil Data Michael Selig, et. al.

Soar Tech Publications, E.U.A 1995 TEng ON
. .
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ppler 214

_Figura 2.3. El perfil Eppler 214 que comienza a sustentar a un dngulo negativo de ataque
Y tiene curvatura cerca del borde de ataque.

Configuracion tipo canard

En la configuracion tipo canard (figura 2.4), el estabilizador horizontal estid ubicado
adelante del ala principal, este forma una perturbacion en el flujo de aire, que afecta el
angulo de ataque del ala principal, pero si el estabilizador es relativamente pequefio y de
AR grande, este efecto no es muy apreciable. El estabilizador también esta localizado en la
zona de perturbacién del ala principal, lo cual es muy significante, Hay que destacar que
siempre que estén dos superficies de sustentacién en proximidad, tienen interferencia
mutua. .

En un vuelo nivelado, a la velocidad de crucero seleccionada, el estabilizador y el ala
principal deberan equilibrar al peso ( L+ Ly = W), sin embargo el estabilizador horizontal
debe soportar cargas adicionales de sustentacion ademds de las debidas exclusivamente de
las resultantes al peso que resultan de:

e Los momentos de cabeceo del estabilizador y el ala principal, siempre sxendo estos
negativos (tienden a reducir el dngulo de ataque del ala).

e Momento debido a la propulsion, si es que el eje de la hélice no se encuentra en la
misma linea del centro de gravedad. e ’

e Momentos provocados por el arrastre, tanto del estabilizador como del ala prmcnpal

Figura 2.4 Configuracion canard,




En la siguiente tabla se resumen algunas de las ventajas y desventajas para la configuracion Canard,

Ventajas de ia configuracién Canard

Desventajas de la configuraciéon Canard

Sustentacion repartida en estabilizador y ala, por
lo que se puede reducir el drea del ala principal.

Debido a la estabilidad longitudinal requerida el
estabilizador debe estar muy cargado; lo cual
significa muy reforzado y pesado.

Se incrementa la seguridad, para aviones bien
diseiiados, cl estabilizador cae en pérdida
primero, lo que evita que el ala principal caiga
en esta situacion.

Capacidades acrobiticas limitadas.

En general el aeroplano es mas ligero ya que se
divide el area de las alas en dos superficies de
sustentacioén.

Tabla 2.3. Ventajas y desventajas en una conﬁguracién canard.

Como las dos alas se comparten la sustentaclon total hay dos requenmlentos que son de

importancia crucial para un vuelo estable ex1toso. :

e El ala frontal debe caer en pérdida antes que el ala‘prmclpal lo haga, de lo contrano,
el estabilizador seguira cargando mientras que el ala prmcxpal yano podr4 nivelar al
avién debido a que ya se encuentra en pérdida. -

e El ala principal debe llegar antes a su dngulo de cero sustentacion antes que el
' estabilizador lo haga. Si no pasa esto, el ala principal seguird cargando mientras que
el estabilizador serd incapaz de regresar al avion al equilibrio debido a que ya esta
por debajo del angulo de ataque de cero sustentacidn, lo que resultaria en que el

avién caiga en picada.

El ala pnncipa!
cae en pérdida
primero -

N

Las dos alas caen
en pérdida debido a
que el estabiizador .
sigue cargando

* E) estabilizador
alcanza el angulo de
cero sustentacion
pnmero

Se provoca una picada
violenta debido a que el
ala sigue sustentando

Figura 2.5. Problemas en ¢l equilibrio que se pueden presentar en avion de configuracion
canard debido a una mala seleccion en los dngulos de ataque de los perfiles.
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2.3.2 Resumen de las caracteristicas del estabilizador y

ala principal

En la siguiente tabla se enlistan datos sobre las dos alas utilizados para el disefio, estos son

de utilidad para calculos de balance y estabilidad para la seccion 2.3.3.

Estabilizador horizontal

Ala
Cuerda (c) ¢y =24.0[cm] c, =17.78 [cm]
Envergadura (b) b, =240 [cm] b, =92.71[cm}
Area (S) S, = 5760 [cm?] S, =1648.38 [cm?]
Radio de Aspecto (AR) AR, =10 AR, =5.2143
Perfil Aerodindmico S1223 Eppler 214
Cy. pendiente para el perfil (a) a, =4.77 a, =4.58366
C pendiente corregida para el a, =4.141 a, =3.581
AR’
| (ver figura 2.6)
Coeficiente de volumen del | = —cccccommeaee V. =1
e.'ctabilizador
Angulo de cero sustentacion aygo a,, =—4° a,, =-5°
Angulo de incidencia medido N =5° e =5°
desde el fuselaje pérdida a 16° pérdida a 10°
Distancia entre centros L,=1 [m] Lp=1[m]
aerodindmicos i
Downwash (& £ = ai1£+5—ai€ ninguno
da dé

Cuerda del flap (%casp) Yocpap=20%6 YoCpap=20%

%6bpap=100%

Envergadura del flap (%ba.,)

%bap =57-7%

AC; Cambio en la sustentacion

AC, =(0.577)3.454656

AC, = (1)3.45465

debido a la deflexion del flap (&) AC, =25
AC, =[2(x — ¢)+ 2sing]o ’
ACmqac cambio en el momento de AC,,. =—(0.577)0.645 AC,,,.. =—(1)0.646

cabeceo debido a la deflexion del

Slap
AC,,. = [1/2sing(cosg —1)}5

" AC,,.=-0375

nac

Diedro

o = 3°

Tabla 2.3. Caracteristicas del e,sla{zi[izador horizontal y ala principal.

TESIS COM

FALLA DE QRIGEN

3 “performance and Stability of Aircraft” J.B. Russell, Editorial Arnold, Inglaterra 1996.
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aw. )

A= T"825 .
1+ a,
AR i

Figura 2.6. Correccidn para un ala
rectangular de acuerdo a su AR. Para el
perfil SI1223 con a ,=4.77(27/360).

2.3.3 Es_t'ab:ilidad estatica y balance

pendlente de CL :

corregida

Correccion para AR perfil S1223

5
4
3 -
2/‘
1
0
1 2 3 4 5 6 7 8 8 10 11 12

AR |

Existen tres tipos de estabilidad estitica, estos son estaticamente estable, inestable y
neutro* (figura 2.7). La pelota en el tazén ilustra un sistema estaticamente estable, si se
perturba la pelota, ésta regresara a su posicion original. Si se voltea el tazén se tiene el caso
inestable; si la pelota es movida del centro exacto del tazén, ésta continuard moviéndose.
La pelota en la horizontal representa la estabilidad neutra, si es movida esta tendera a

permanecer en su nueva posicion.

Estable

N4
_.Q_.ﬁ__ Inestable

Neutro

Figura 2.7. Tipos de estabilidad estatica

Un aeroplano opera en un ambiente tridimensional; es por eso que puede rotar alrededor de
tres cjes. La estabilidad, debe ser revisada en estos tres ejes por separado.

Momento de
Guiftada

Momento
de
Cabeceo

T

e

\/ Momento de

Balanceo

Figura 2.8. Ejes de rotacion de un a‘eryyqpvlano

4 .
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Understanding Flight”, Anderson David, Eberhardt Scott, Mc Graw Hill, 2001 .

Al giro alrededor del eje lateral se le
denomina cabeceo, a la rotacion
alrededor del eje longitudinal se le
denomina balanceo y con.respecto al
eje vertical guifiada. Es importante
notar que estos tres ejes pasan por el
centro de gravedad del avion (CQG).
Cuando el aeroplano estd en vuelo,
cualquier fuerza ejercida que haga a la
nave rotar, resultard en una rotacién
alrededor del CG.
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FALLA DF ORICRN |




Al estudio de la estabilidad alrededor de los ejes de rotacién no es referida por el nombre
del eje, sino: a la estabilidad alrededor del eje lateral (cabeceo) se le denomina como
estabilidad longitudinal; a la estabilidad "alrededor del eje de balanceo se la denomina
estabilidad lateral y por ultimo en el eje de guifiada estabilidad direccional.

Un tratamiento general de la estabilidad y control requiere un estudio de la dinamica del
vuelo. Sin embargo, se puede obtener informaciéon valiosa desde un punto de vista mas

limitado, en el cual se considera no al movimiento del avidn, sino solo sus estados de

equilibrio. Esta es la aproximacién que se hace en el estudio de la estabilidad estitica.

Un aeroplano puede continuar en vuelo estable con aceleracién constante sé6lo cuando la
suma de fuerzas y momentos externos alrededor del CG son cero. En particular. esto
requiere que el momento de cabeceo para la aeronave C,, sea cero. Esta es la condicién
para balance longitudinal. Si el momento de cabeceo no fuera cero, el avién experimentaria __
una aceleracién angular en direccién del momento no balanceado. La figura 2.9 muestra
una grafica tipica del coeficiente del momento de cabeceo alrededor del CG versus el
angulo de ataque (curva a). El angulo de ataque de un avién es medido desde la linea de
cero-sustentacion del avion.

Como se requiere que C,, sea cero para el balance, el avion podra volar umcamente en el
angulo de ataque marcado en A, para un dangulo dado en el elevador.

- - Figura "2.9.‘ Momento de cabeceo
y | deun aeroplano alrededor del C.G.

Batanceada y estable

T | TESTE OO
Balanceado ¢ inestable L FAL’L' j-}-'l ’\. GEN

Suponga que un aeroplano cuyo comportamiento se representa con la curva a es perturbado
de su posicién de equilibrio, cuando se incrementa el dngulo de ataque a un valor B,
mientras que su velocidad permanece constante. Ahora el aeroplano estd sujeto a un
momento negativo cuya magnitud es BC. Este momento tiende a reducir el dangulo de
ataque a su valor de equilibrio, por lo que se le llama momento restaurador. Lo que es una

caracteristica deseable.

Por otro lado, si C,, esta dado por la curva 8, el momento actuante cuando se le perturba, es
positivo, y tendera a rotar al avién mas alld de su posicién de equilibrio. Se puede ver
entonces que para una estabilidad longitudinal es importante el signo y el valor de
dC,, /0. Para que el aeroplano sea longitudinalmente estable, el signo de la derivada

anterior tendra que ser negativo.
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Estabilidad longitudinal

La estabilidad longitudinal es |a tendencia de un aeroplano en una determmada posnclon,

de equilibrio a regresar a dicho estado despues de que se le perturb6. Por supuesto que
interesa la estabilidad longitudinal de! avién en su totalidad, sin embargo, para introducir el

concepto de estabilidad es primero necesario primero analizar el comportamlento de un ala

aislada, para después escoger un adecuado estabilizador horizontal.

Momento ncremento  ©

de Cabeceo

Estable L

_enla :ust-nacldn

L

incramento
on ta sustentaclén

Momento
deCabecen

c.a.

Inestable

ncremento
on la sustentacién

La figura 2.10 indica tres situaciones, un-
ala que es estable, neutra e inestable, con
perfil simétrico. Para el ala estable, el
centro de gravedad estd adelante del
centro aerodindmico, si hay un incremento
en la velocidad del flujo, o un aumento en
el angulo de ataque del ala, el incremento

en la sustentacion hace que el ala reduzca
su dngulo de ataque. En otras palabras,
existe un momento restaurador.

Figura 2.10 Estabilidad longitudinal para un ala simétrica.

Para el ala neutramente estable el centro de gravedad y el centro aerodindmico coinciden.
Asi que si el ala es perturbada por un cambio en la velocidad del flujo o el angulo de
ataque, el ala tendera a permanecer justo donde quedo alterada, esto es sf el ala tiene un
perfil simétrico. El ala inestable tiene su centro de gravedad detrds . del centro
aerodinamico. Ahora, si aumenta la velocidad o el dngulo de ataque el avion, aumenta la
sustentacién, y se crea un momento que provoca que el angulo de ataque se incremente ain
mas; cualquier perturbacion se amplifica. El ejemplo anterior se considera con un ala de
perfil simétrico; con un ala con el perfil con curvatura el ala tiene un momento de cabeceo
negativo y debe existir un estabilizador horizontal para que el balance se dé. A
continuacién se presentan los cdlculos realizados para la estabilidad longitudinal.

2.3.4 Calculos para la estabilidad longitudinal

El propésito de esta seccidn es estimar la posicion adecuada de las alas (ala principal y
estabilizador) para que el acromodelo sea estable. Esto se logra ubicando al punto neutro
() de la acronave detrds del centro de gravedad. El punto neutro es al sistema de alas lo
que el centro aerodindmico seria para un ala aislada. Para cualquier configuracion estable
el punto neutro o NP debe de quedar detras del CG (ver figura 2.11).

TESTS OO
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Configuracion
tradicional

Area reducida
en el
estabilizador

Configuracion
canard

Avidn sin
estabilizador

E 1

cG

-

CcG
— SM

- -. Margen estatico

- —

P .

NP

o

Angulo de ataque del
establiizador

Margen sstatico

oz
sngulo de staque del
establlizador sumentado

—e SM a—

<

R

)

CG

He

Sm

#

T T 2
T. AISIN ‘.,r;( .’.‘.‘T !

FALLA DE ORIGEN |

Figura 2.11. Diferentes
configuraciones  estables
para un avion con el punto
neutro detrdas del centro de
gravedad. Figura obtenida
de la bibliografia mimero
J.

El diagrama de cuerpo libre de /la figura 2.12 muestra las fuerzas y momentos principales
que actiian en un aeroplano de configuracion canard. Se hace la consideracién que los
vectores de propulsion y arrastre, Ty D respectivamente son colineales, lo que no es el caso
mads general pero se puede asumir esto con un pequeiio error. Ademds se considera un vuelo

estable y horizontal

Normalmente la suma de momentos es tomada alrededor del CG para cuerpos rigidos, sin
embargo, para una avidn, el centro de gravedad puede variar significativamente debido al
consumo gradual del combustible. Es por esto que se toma la suma de momentos alrededor

del centro aerodinamico del ala principal.

Linea de cero
sustentacién para
el estabilizador

L\‘V

e Lineade cero

— sustentacion para el
ala
E

Linea de cero
sustentacién para
al estatilizador

Figura 2.12. Diagrama de buéfpbfﬁbfé para los cdlculos de estabilidad longitudinal.
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De la figura 2.12 1gualando fuerzas verticales y tomando la’ suma de momentos alrededor -
del centro aerodindmico del ala pnncnpal se tlene :

...(2.13) ‘ LZM M+ M= Gy = Pymge + Lyly] . 2:19)

Donde se toma los térmmos L% y L se refieren a Ia sustentaclén del ala y del estabilizador
respectivamente; #, es:la distancia del borde de ataque al centro aerodinamico que. se

- expresa:cominmente.en_.porcentaje. de.la cuerda. por: lo que ho—0 25. Los momentos. =

aerodindmicos del ala y el estabilizador se denotan por M” y M. Las variables i, If;
los parametros que se desea mvestlgar para que el avién sea longitudinalmente estab]e." i

Para utlhzar coeﬁcnentes de sustentaclon y arrastre, se divide entre / PV 2S' y con las

s:gulentes deﬁmcmnes FESLSE i
“ y-szs o /PVZS/* e g /szs- r=%

’A la“ cantidad V,.se le conoce como ¢ficxente de volume
ecuaciones- (2.13) y (2 14) se sxmphf’can en. e L

dei_ eétabiliz’ador. Las

fl sty

e (2.17)

Por lo que la incidencia para;"el:avla' vef;':t"xa’clén ‘con la ecuacion (2.17) en (2.16).

A e s v de
[aw =ae—0g; +77”J ...(2 18), utxhzando e=1= e y .|&s = s
Como C} =a,«a, se puede enconlrar con la definicién s, =8,./S y susutuyendo en la

ccuacion (2. 13).
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E —a,,,(ae 5£‘,+77,,,)+s, (a,a +a,j| ...(2 19)

T e e s _a —8es)+s a5
Y resolviendo para a'bs‘e, tiene: - {a = . W(”W ") I ..(2:20)

a.s,+ayge aps, +age

Sustituyéhdo para a enzlaaecuarciﬂc’in (2.15) y luego sustituyendo C."en la ecuaci6n1(2.14 ).

BN g GRS A ST BN P
' \aps;+aye aps,+aye N | '

Ahora se desea que para que el avién sea estable la condicién 5—é~«<0 se- cumpla
IA '

Denvando la ecuaclon (2 21) asumlendo que ho, ay,a, y dé/d son mdependlentes de

C.

a, v,

a.s,+a,e

aC,,

L

=(h=hy)+ ...(2:22)

Excepto por la posicién del centro de gravedad /, todas las cantidades del lado derecho de
la ecuacion anterior son constantes. A medida que el centro se cambia de posicién habra un
punto para el cual el lado derecho de la ecuacidn sea cero. En dicho punto se tiene una
estabilidad neutra. Igualando la ecuacidn (2.22) y resolviendo para & = h, (punto neutro).

. (2.23)

A la distancia entre el punto neutro y el CG, se define como margen estdtico H, = h, - h,
entre mayor sea este margen estitico mayor serd su estabilidad longitudinal.
Tradicionalmente se toma un valor de 5% de la cuerda del ala principal (5% M.A.C.). El
margen estdtico es positivo para una configuracién estable H,>0. Con lo anterior el margen

estdtico se escribe de la ecuacion (2.23) como:
TESIS C’Oj\,

LLA

a.V,

: ...(2.24
a, sf +aye (2.24)

H, =(hy—h)—

Y la posicion del centro de gravedad con respecto al borde de ataque del ala como:

. (2.257)
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Existen expresiones denvadas de la ‘experimentacion para calcular el downwalsh5 que
afecta al ala trasera, una de las cuales es:

— =1 .(2.26 )
da AR ( ) S R

Donde a es la pendiente de la curva de sustentacnon para el ala delantera expresada en

[grados” 1. Por lo que sustituyendo” *“en’ “la*i ecuac:on amenor,
del/da =35(0.0625)/5.2143 =0.42.. L P : U )
Tipicamente se utiliza una eficiencia para el establllzador m.-— 0 “SUStl ng valores en T

la ecuacién 2.25° con los datos de la. rabla 2.3, la posiciénidel ala ‘.par asegurar ‘su
estabilidad longitudinal es: 2

(0.9)(3.581)| 0. 2862(0 84)
024)) _ o4
3.581(0.2862) +4.141(1-0.42)

h=0.25-0.05—- Resultado

Lo que significa que ¢l borde de ataque del ala trasera dcbera estar ubicada 0.74
veces la cuerda media del ala principal detris del centro de gravedad.

Es oportuno mencionar que los cilculos para la
estabilidad longitudinal son una aproximacion a
la realidad. Diversos factores como la calidad en
la manufactura, las deflexiones de las partes
provocadas por las fuerzas y momentos
aerodinamicos, asi como interferencias del flujo
entre partes del avion, pueden alterar las
caracteristicas del ala. Es recomendable
comparar los resultados con aeromodelos que se
sepa de fuentes confiables que son  estables
(figura 2.13) para minimizar dafios al ~
acromodelo durante las primeras pruebas.

arriba calculada

Figura 2.13. Confi guraczon semejante a la

BT
FALLA DE LuGEN |

5

“Model Aircraft Aerodynamics” , Martin Simons, Cuarta Edicién, Editorial Nexus, Inglaterra 1999,
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2.3.5 Balance longitudinal

Es necesario ahora con las alas en posicién para una configuracion estable, verificar que el
avién se encuentre balanceado M = 0. De no ser asi se puede variar los dngulos de ataque
de ambas alas para lograr el balance. El diagrama de cuerpo libre para el aeromodelo en un

vuelo nivelado se muestra en la figura 2.14.

Lw
AW
W g T W

Xf 1

1 T | h o D.&i
e T gl | -
il 3-.;;7-1_'—’_—1 (__i'rim =} T rfﬂ i[ ‘r
— LAY
Figura 2.14. Diagrama de cuerpo libre para el aecromodelo en vuelo horizontal estable.

Datos geométricos

Ala trasera

Estabilizador Horizontal
Perfil Eppler 214

Xrp=0.84 [m]

Perfil Selig 1223

a =35° Referido al fuselaje

Yr=0.07[m]

a = 5° Referido al fuselaje

(}'Lo=-5°

Xiw=0.178 [m]

ago=-4°

nérdida = 16°

Xpérdida = 10° Y= 0.10 [m]
Tabla 2.4. Datos para calcular el balance del avién.

Tomando la suma de momentos alrededor del centro de gravedad e igualando a cero:

=Dy y. + Dy yy =T)J -(2.27)

M, +M, +L,.x,, —L,x,

En un vuclo estable es recomendable que el avién tenga una velocidad para la cual el
numero de Reynolds no sea menor a 200,000 para el perfil del ala principal, que es el
niamero de disefio del perfil. Por lo cual la velocidad se puede obtener de la s:guxente

manera, con datos a nivel del mar:
18110 J=,12.5_3 [m/s]

V,. =200000] ———r—
‘ 00 (1.204‘(0.24)

/¢
Re = p’ ¢ 5 I/crw:uru = Renll.\unn( i"")
y2 pe

Ahora para verificar el balance a dlferemes velocndades cada termmo de la ecuacion 2.27

es desarrollado’'en la tabla2.5:

TESIS CON
FALLA DE ORIGEN
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] 2 3 4 s 6 7 8 9 10 11 12 13- 14 15 - - 16
Cuw v Lw | Laxw Corw Dw | DuYw Mw Cur Ly Ly Cors Dy DeVy M =M
- Cow + - Cow = e
Al 02 (3797} 100} -17.8 0.03 1564 1.56 -46.12 { 0.54 | 77.26] 64.90 0.02 0 0 -2.54 [
0.001 inducido A
Bl 04 [ 2685) 100) -17.8 0.03 877 .88 -23.03 | 0.69 | 49.1] | 41.2§ 0.02 0 0 -1.27 0.
0.005 inducido R
0.6 {21.92] 100) -17.8 0.03 6.91 0.69 -15.37 } 1).83 1 39.68] 33.33 0.02 0 0 -0.85 7]
0.011 inducido i
0.8 | 1899 100 ] -17.8 0.03 6.30 0.63 -11.53 1098|3492 29.34 0.02 0 0 -0.64 0
0.020 inducido
E{ 10 [ 1698] 100 ) -17.8 0.03 6.18 0.62 -9.22 | 11213204 2691 0.02 0 0 -0.51 [
0.032 inducido
Vi 1.2 }1550) 100 ) -17.8 0.03 6.32 0.63 -7.69 ( 1.26 ] 30.09{ 25.28 0.02 0 /] -0.42 [7]
0.046 inducido :
Gl 1.4 [ 1435] 100 ) -17.8 0.03 6.60 0.66 -6.59 | 1.40 | 28.68) 24.09 0.02 [ /] -0.36 0
0.062 inducido :
U] 1.6 {1343] 100) -17.8 0.03 6.97 0.70 -5.76 | 1.54127.60) 23.19 0.02 0 /] -0.32 0
0.081 inducido
1 1.8 | 1266} 100 ) -17.8 0.03 7.40 0.74 =512 | 1.68 2675 22.47 0.02 0 0 -0.28 0
0.103 inducido B
J| 20 li1201) 100 -17.8 0.03 7.87 0.79 -4.61 | 1.82]2605) 21.88 0.02 0 [/ -0.25 ]
0.127 inducido
{mss] ) IN] | INm] (N[ | (Nmf | [Nm] IN] | INm] INI | (Nm] | (Nmi | {Nm]

Tabla 2.5. Términos de la ecuacién 2.2 Ipara diferentes velocidades.

Para la columna 2 la Velocidad se obtuvo de la expresion: V=

considerando L = 100 [N] y p = 1 204 [kg/m’].

En la columna:5 Y- 12 se con51deran el coeﬁc:ente de arrastre para51to (de la graﬁca
kdel perﬁl Yyel coeﬁcnente de arrastre inducido (C,%/#AR). :

para que la'suma de momentos sea igual a cero (columna 16)

calculo, va que: ‘el arrastre mducxdo depende del coeﬁcnente de sustentac on que ain
esta por determmarse. e i .

De la: tabla 2. 4 el angulo de ataque del establhzador honzontal con respecto al
ﬁ;selaje es de 5° Aphcando la correcclon para el radio de aspecto el coeficiente de

- 3. 581(5 +5)~— = 0. 625 Este coeficiente de

sustemacxén satisface la condnclon para el balance solo en el renglon A de la tabla
2.5 por lo que es obvia la necesidad.de utilizar el flap para aumentar la sustentacién
en el estabilizador horizontal y asi lograr el balance.

sustentacnon a"éste angulo es C

1 se; hsta el momento necesario que el estab;llzador tlene que tener :

et 1 ot R =



2.3.6 Estabilidad lateral

Asi como se requiere estabilidad en el eje de cabeceo de un avién, también este debe ser
estable en el eje de guifiada y balanceo. Para la estabilidad lateral es de suma importancia el
area lateral; en la estabilidad longitudinal el punto neutro juega un papel muy importante,
para la estabilidad lateral se tiene analogamente el centro lateral de area (CLA) que debe de
estar detras del centro de gravedad para que el aeronave sea lateralmente estable (figura

2.15).

Figura 2.15. La teoria de CLA no es necesariamente cierta, pues el CLA puede quedar
detrds del centro de gravedad sin necesariamente tener un estabilizador vertical. Figura

obtenida de la bibliografia nimero 9.

Debido a la complejidad geométrica del drea lateral de un avién, se utiliza un metodo
practico para dimensionar el estabilizador vertical de la siguiente manera: :

e La vista lateral del aeromodelo es dibujada y después recortada en. carton B
homogéneo y balanceada después para que el centro lateral de drea quede detras del‘ -
centro de gravedad, de no ser asi se incrementa gradualmente el areaz del -
estabilizador vertical hasta lograrlo, ver figura 2.16. : L

e Cualquier parte que se encuentre duplicada en el lado derecho e lzqu1erdo (ta omo’
dobles estabilizadores verticales o trenes traseros de atemzaje) son dupllcadas en el
espesor del cartén. .

e [El CLA debera estar localizado en una linea horizontal que pase por.el.centro de i
gravedad (para evitar momentos alrededor del CG) y retlrado del CG de: 25 a:

30% del brazo de palanca del estabilizador vertical. :

Figura 2.16. Area lateral recor(ada'
para el aeromodelo propues!o para la
competencia.  Fue; necesario . recortar
diferentes dreas para-. el estabilizador
vertical hasta ubicar al CLA en el lugar
requerido.




2.3.7  Estimacion de arraﬂstrc‘ o

En esta seccién se realiza una estimacion del arrastre total que presenta el aeromodelo.
Los componentes para el -arrastre’: total consxderados son para las superﬁcxes de
sustentacion: .

e Arrastre inducido o debido a la sustentacnon,

e Arrastre del perfil (arrastre parasito de los perfiles aerodindmicos) o
Ademds para las demds superficies (trenes de aterrizaje y fuselaje) se considera: .~ =~
e  Arrastre parasito = Arrastre por friccion -+ arrastre por presion -

En la siguiente tabla se enlistan las diferentes partes del avion con su respectiva
contribucién al arrastre. No se realizan consideraciones de interferencia entre flujos.

Tipo de arrastre considerado

Termmo para el arrastre
total

_Fuselaje D) Arrastre por friccidn en una placa ) ‘
Area lateral CD' = 1.32: - 1.32 D = 0-2[p/1V3]y2 N
JRe Vpl . i e
H
Tren de e Arrastre por presiény por ﬁ'zcczon
aterrizaje para un cilindro y para un cubo i
. trasero S
Area lateral y CD—O 4 CD—I 07
frontal.. e
Ala principal - Arrastre delpetfl Copw— 0.035 - D 0 Olsz '
. ~Arrastre inducido* v 0.07°
R A —VDI_, zL.-'
N
e L’z' PV2S AR,

Establhzadorw

“““Arrastre del perfil Cppr-=

0.02

D '0} 00165pV2 ¥

horlzontal . “Arrastre inducido* .0.036 sz :
N o ( I
g5 L&
D, = 1 ¥
pV S, 7AR,

Tabla 2.6 Componemes cons:derados para el arrastre total del aeromodelo

TESTS COV
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“Para contar con una expresxon para ‘el arrastre total en funcién de la sustentacion

hY
total del av1én L se toma las aproxnmacxones L,, o L =1y
: : et =Sy + 8.

L;vz L Dt L o "

Al 'sumar los termmos A al G de la tabla antenor resulta la expresnon para el arrastre total

D, = 0.01'52'5',(:1?2 v 1V°6 L2 +o0. 2[p.uV’]y ...(2 28)
B NN 4 .

Al graficar la ecuacién anterior (figura 2.17) es notable que Se'puede ver que se tiene un
arrastre minimo en velocidades alrededor de /2 a 24 [m/s] para una condicién a nivel del

mar donde p= 1.204 fkg/nt’] y u=1.81 x 10° [Ns/m’}.

Curva para el arrastre total
140 1777
120 Tt
Z 100 P
= S I I Y N O O B 1 i 9 4 I
- i 1" : AR —L=25[N]
280 N s
o h"!" TEEH I ) IEEBEE —L=125[N]
] 60 ‘\ T A —L =150 [N]
@ \ ~L = 150N
E 40 H-N
PRI
o} ? : $ T 1 I { {
< (e o] N [{e] (o] <t o o
-~ bl o~ o~ o (2]
Velocidad [m/s]

TESIS CON
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A pesar de que es deseable trabajar en velocidades contenidas en el rango anteriormente
citado, no siempre serd posible alcanzar dichas velocidades antes de agotar la distancia
limite de despegue de 61 fm/; por lo que es necesario aproximar matematicamente el peso
que sera capaz de levantar el aeromodelo antes de que llegue a dicha distancia.

Figura 2.17. Arrastre total estimado para el aeromodelo.
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2.3.8 Distancias de despeguc

El proceso de despegue de un avidon consta de diferentes fases (ﬁgura 2.18) que incluyen:

e Carrera en tierra. Durante esta fase el avién acelera a una veloc:dad de rotaclon
Vg. :

e Rotacién. Durante esta fase el avién es rotado nanzrarnba por el plloto de manera
que al final de la fase la sustentacion exceda al peso Y. él}{\’non se sep: sta

e Transicién. En esta fase el angulo de vuelo es cambiado para igualar al “angulo de - -
elevacion, el CG sigue aproximadamente una trayectoria circular. :

e Elevacion inicial. Aqui el avién se eleva a un dngulo y velocidad constantes hasta
la altura /15 usualmente considerada de 15 m.

Lo que interesa en esta seccién, es exclusivamente determinar si el avidn se puede despegar
en la distancia limitada citada en las reglas por lo que no se atienden los procesos

subsecuentes a la carrera en tierra.
/ N

N LN —
4: Elevacin
inicial
1: Carrera en tierra / \ |
2: Rotacién 3: Transicion
e

Figure 2.18. Proceso de despegue.

Las fuerzas actuando en el centro de gravedad durante la carrera en tierra se ilustran en la
Sigura 2.19, donde uR es la friccién por rodamiento de las llantas y R es la reaccion del
piso igual a (mg — L).

L La ecuacién de movxm:ento durante la etapa de carrera -
en tierra es:

|ma=T-D- Himg ) (229) :

A : Donde T'es la propulsié'nriy D el arrastre total. .

mg Figure 2.19. Fuerzas en_el avion durante
el despegue.

Esta ecuaci6n puede ser integrada una vez para dar la velocidad y.d veces para encontrar
el tiempo requerido, sin embargo, se requiere de Ia dlstancla por esto tenemost :
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_dV _dc dV _ dV _1dV*
dt dt dx 2 dx
¥
Vd .
X = ——V ..(2.30) . y :
vo 4 s

- La distancia es por lo tanto:

m

 I'—-D—u(mg-—1L)

...(2.31)

En la ecuacién 2.30 se considera una velocldad inicial del flujo de aire frontal al avion Vp; .
de manera que si  se cuenta ‘con una velocidad inicial distinta de cero la longltud de
despegue sera mas corta Combmando la ecuacion 2.30y 2.31: : :

: -;” mvdv
.x_ J'
ol = =D= u(mg—-1L)

we(2.32)

13

myvdv

x=J",

Y [o 015250 4 0106
y pV?

[2 viC SJ +02(PﬂV3) }_yﬁl?éfén(”lg‘_v(%szcLS))

La integral anterior es resuelta por integracion numérica. Los resultados son obtenidos para
p=1.0,1.024 y 1.204 [kg/m’}, cargas de W= 50, 100y 120 [N], y velocidades iniciales de
Vo= 0, 2.235 y 4.47 [fm/s]. Los valores iniciales para la velocidad son. tomados por
experiencia de afios anteriores, ver figura 2.20. Se toma a la friccion Upiccisn =0.02’. Para el
arrastre T se toma un valor constante de 25 /N/ (ver capitulo 5).

W=S0/NJ W= 100[N] W= 120/N]
p=1.0 | p=1.024 | p=1.204 | p=1.0 =1.024 | p=1.204 | p=1.0 | p=1.024 | p=1.204
Vo =0 - ) ) 30.73 35.85 30.517 56.96 55.63 47.30
Vp=2.235 i 35.62 3474 20.40 55.60 54.27 45.93
Vo=4.47 32.19 31.30 25.94 51.41 50.07 41.71
Velocidad |V =8.22 V=8.12 | V=249 |V=11.62 V=11.48 V=10.59 | v=12.73 | V=12.58| V=11.6
de pérdida

Tabla 2.7. Distancias de despegue para diferentes densidades, cargas y velocidades

iniciales.

Figura 2.20. Datos del clima local, incluyendo la
Actualizado cada
el evento SAE

velocidad del

minutos.
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2.3.9 Prediccion de carga

La prediccién de carga se determind por la restriccidon de la distancia de despegue de
61Im. Asi que los pasos tomados se centran en determinar la maxima carga que el avién
puede soportar al variar la densidad, pero con una distancia de despegue limitada. La tabla
2.7 sirve como una constante referencia, para limitar la maxima carga que el acromodelo :
puede soportar a la condicidn que el modelo alcance su velocidad de pérdida antes que la L
distancia reglamentaria termine. Los siguientes términos son considerados en la direccion '
vertical:

e D

Componenic
Positivo | Sustentacion para ambas alas (en funcion de la velocidad).

c, =cy +£SF—C[ eee(@)

1
i
:
i
H

Se toma a la sustentacion del ala C.”, como Cimax . CiV= 2 y para el
estabilizador horizontal C."= 1.2

L= %szs[z +

1648.38
——— 1.2 |k..(b
5760 ] ®
Se toma a la velocidad de crucero como:
20,

carga

pSCl.max

14

crucero

=12V i = 1.2 ...(0)

Negativo | Interferencia del fuselaj?.
Se aproxima con la expresion:

S .
CLcarregido = CL[I ——{;ﬂij --.(d)

ala
Neaativo Peso del aeromaodelo sin carga = W= 40.0 [N]
Neautivo Carga = Wearga
Pariamctros usados coinie ivivrciicin.
Constantes a nivel del mar Estimacion para Palmdale, California
v -

Tasa de disminucién Lpo =1.204 [kg/ m3ﬂ
de la temperatura con
la altura

la =0.003566 [°C/ f

S0 g (] |[&

|T, =15[°C]1=518.7 [°R]| || B¢

9oPFl=322°¢ |7/7,=2]5]

la =6.5%107 [°C/m]

[P=258417 [inHg]|

[P, =1[atm)=29.29 [inHg]

Tabla 2.8. Componentes para la prediccidn de carga

8 “Aerodynamics, Aeronautics émd Flight Mechanics”, McCormick, Editorial John Wiley & Sons.
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Sumando fuerzas en la direccion vertical se tiene:

Simplificando:

El modelo adoptado para la variacion de la densidad con la altura es (ver seccion 1.7):
=l+g/ Rax -+ gr/ Ra
o(z)=p, 1—-6'2—'/' obien: o(z)= 1-= «ee(f)
T, T,
Sustituyendo la ecuacidén (#) en la ecuacidn (e) resulta en:

carga

=g/ Ra
O.815p0[1 - C;ZJ V:—w — 40 = 0| Resolviendo para Wearga

o

De la ecuacidn anterior es posible estimar la carga posible en funcién de la velocidad, a una
densidad dada. Como se permite correcciones para la velocidad del viento para cuando esta
es diferente a cero, considerando una velocidad de V= 5§ fmph] = 2.235 [m/s] por ejemplo,
la velocidad con respecto al piso sera de V= V' + V. Tomando un valor promedio para la

velocidad de pérdida V' = 11.0 [m/s] la ecuacién (g) toma la forma:

6.5x107z

W, e(11.0+2.235)

-1+9.81/287-6.5x40°}
carga )

=—40+O.815-l.204[] -

""’] wee(h)

Para el concurso se solicita un ajuste lineal de la ecuacidn anterior por lo que en la figura
2.21 se muestra el ajuste de manera grafica y en ecuacion.

Prediccion de carga en funcidn de la altura

i 'naﬂk -“. : JL o oi

Figura 2.21. Prediccion de carga. ; 1 -

SR ]
by o

.
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2.3.10 Comportamiento durante el vuelo

Como el aeromodelo estara trabajando en maniobras de vuelo limitadas, solo se considera
un resumen de las mas significativas en la siguiente tabla:

Peso -

[~ dela

Componente vertical de !a sustentacién =

Maniobras Diagrama de cuerpo libre Resultado
1) Vuclo Esta es la velocidad mas baja a la cual puede volar el avin
cstable en vuelo estable.
nivelado 5 T-D=0 v 2mg
n T pérdida = Al "o~
L-mg=0 PSC 1, max
mg L 7
2) Vuelo en D Por:lo. tanto el menor dngulo de descenso es cuando
“descenso Ch /C es un minimo. La velocidad de descenso estd dada
estable ‘| por: v, =Vseny. Por el tridngulo de velocidades se tiene:
l 5senr=——--—v—~ = Cp__yde la ecuacion (2.28) con la
. nguto de- N/ LN (o F Y o} }
definicion [ = !é pVvSc, lavelocidad V es:
. e 2mgcosy donde cosy = - = C,
\wsc, N
Sustituyendo y suponiendo que Cp<<C, , la velocidad de
descenso se expresa como:
Ve = 2'"g(c /C"’)
3) Vueloen . Como en el caso del descenso se puede demostrar que la
- ascenso velocidad de ascenso es:
e . V= 2mg cos©®
ASC,
Este punto es discutido con mas amplitud en el capitulo 5
L : ) - “Propulsion” debido a que es necesario hacer intervenir
Sumando fuerzas en la direccién de | expresiones para el empuje del motor de acuerdo a la hélice y
vuelo y en direccién normal: combustible utilizado.
T—~D—mg-sen® = ma
L-=mg-5en® =0
4) Vueltas La suma de fuerzas verticales y horizontales da:
summaclon total det ata
con - NG et L-cosg~mg=0 p?
inclinaci6n p de donde: |tang=—_| ..(D)
: i Lsend = m s gR

o Se.define al factor de carga (N) como N = L7 mg = sec 4] m (rn

Con la |denud d trigonométrica sec? =1+ tan?® ¢

-V l..am

Tabla 2.9. Resumen de maniobras consideradas durante el vuelo.
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Para una referencia rdpida es necesario durante la competencia contar con graficas para
delimitar las condiciones posibles de operacion del aeromodelo por lo que se grafican los
resultados arriba obtenidos:

1) Para vuelo estable nivelado la grafica de la velocidad de pérdida para diferentes
densidades (o alturas) se muestra en la figura 2.22.

Velocidad de pérdida

N O =

S S

[—1.0xg/m"3]
——1.024 [kg/m*3)
1.204 [kg/m*3]

:

P
i
|

Ll
I A

Velocidad de pérdida [m/s]
oNbMDI®DONBA

0 O 0 0 0 C o o o ©Q O
M T N0 O ~ 0 O ©Q = N ™M
= - =

Sustentacién [N]

Figura 2.22. Grdfica de la velocidad de pérdida para diferentes densidades y
sustentaciones (pesos) para un vuelo horizontal estable.

2) ‘Es util ‘conocer la minima velocidad de descenso (Vs) para operaciones de aterrizaje
- principalmente. Tales parametros se muestran en la tabla 2. 10,

Crw | Cor| L | *Cp se obtiene de dividir la Velocidad ,(CD )/(CLIV +5:C,p )3/ 2 s
N/ ecuacion 2.22 entre [m/s] : [m/s]
0.5pV°S
0.4 |0.69| 100 0.0584 26.85 0.1264 2.1458
0.6 [0.83|100 0.0645 21.92 0.0842 1.4296
0.8 10.98| 100 0.0731 18.99 0.0651 1.1052
1.0 |1.12]100 0.0841 16.98 0.0555 0.9417
1.2 |1.26| 100 0.0976 15.50 0.0501 0.8504
1.4 | 1.40]| 100 0.1135 14.35 0.0470 0.7980
1.6 |1.54|100 0.1317 13.43 0.0452 0.7674
1.8 [ 1.68]| 100 0.1525 12.66 0.0443 1).752]
2.0 | 1.82)|100 0.1758 12.01 0.0439 0.7457

Tabla 2.10. Velocidades de descenso para diferentes coeficientes de sustentacion.

* Para obtener con exactitud el coeficiente de arrastre para todo el avién, son necesarias
pruebas en nineles de viento del tamaiio del modelo.
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3) Para las vueltas con inclinacién, se grafica a continuacién, el radio de giro en
funcién de la velocidad V para diferentes factores de carga V.

Al finalizar la construccion se realizé una prueba de aeromodelo en condiciones semejantes
al lugar del evento. Como se puede aprecia en las siguientes fotografias.

——— |
s i v % t
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= L
igura 2.24. Despegue del aeromodelo durante las pruebas |
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2.5 Presentacion

antes de la competencia, la segunda fase consiste en una presentacxon oral en el lugar del
evento. En el reporte se extracta lo presentado en la tesis por esto no se incluye al finalizar

la tesis a manera de anexo, ademas de que este se encuentra en mgles. Esta tesis también
sirve como otro recurso de presentacion. .

}
H
i
i
i
3
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Capitulo 3 Troen deo Aterrixzaje

3.1 Introduccion

El tren de aterrizaje es una parte muy importante en un avién, es por esto que como parte de
la sintesis del disefio se tiene un capitulo entero para tratar este punto.

El tren de aterrizaje de una aeronave con propulsién mediante hélice, tiene dos funciones
principales; la primera es proveer un adecuado claro entre las puntas de la hélice y el piso,
la segunda, y no menos importante, es la de facilitar la rotacién del avion tanto en despegue
como en aterrizaje. La citada segunda funcion permite al avidn rotar facilmente de manera
que su angulo de ataque del ala, sea cercano al angulo de ataque de perdida del perfil. En
dicho angulo de ataque, el ala esta cercana al coeficiente de sustentacion maxima del perfil
(CL max). Esto permite las velocidades de aterrizaje y despegue minimas que la aeronave es
capaz de proporcnonar Una adecuada determinacién del angulo de ataque para el despegue
y aterrizaje, requiere considerar las siguientes cuestiones:

e Las caracteristicas del perfil y los niimeros de Reynolds (Re) a las velocxdades de’
alemza_;e y despegue. :

El impacto del efecto de suelo.
El dangulo de ataque propio del ala cuando esta en vuelo mvelado. Si dxcho angulo es
de 3 grados y el dngulo de despegue es de 12 grados, el avién tendré que rotar soélo
9 grados para alcanzar los 12 grados en despegue y aterrizaje.

Para aviones pequefios se tienen dos configuraciones para el tren de aterrizaje estas son: de
triciclo o de nariz (figura 3.1) y de cola (figura 3.2). El primer tipo tiene el tren principal
de aterrizaje justo detras del centro de gravedad (CG) y un tren secundario de direccién en
la nariz. El segundo tipo tiene el tren principal de aterrizaje adelante del CG y una pequeiia
rueda de direccion en la cola. En ambas configuraciones, la rueda de direccion es
controlada con los mismos controles del timén. Por muchos aiios el tren de aterrizaje de
tipo cola fue el unico existente, por esta razon con frecuencia se le considera obsoleto.
Probablemente el tren de aterrizaje de tipo de cola fue tan popular porque es facil de
manufacturar e instalar, pero sobre todo preferido tanto por su peso como arrastre reducido.
El tren de aterrizaje de cola tiene la desventaja de que complica las operaciones de
despegue y aterrizaje. Con el CG detras del tren principal. un impacto prematuro durante el
aterrizaje causa que el avion rote a un angulo de ataque mayor resultando en un incremento
en la fuerza de sustentacion, lo que lo hace regresar al vuelo. Las anteriores desventajas del
tren de aterrizaje de cola pueden ser eliminadas con la configuracion del tren de nariz o de
triciclo. En este caso el CG esta adelante del tren principal y ejerce un momento
estabilizador que tiende a reducir el dangulo de ataque del ala, produciendo una disminucién’
en la sustentaciéon. En esta configuracion, el tren delantero tiende a soportar impactos

considerables por lo que tiene que ser robusto y por ende pesado. Al mismo tiempo

contribuye a una componente importante en el arrastre total.
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Carrera en despegue o aternzaje

/ Friccion por las llantas —
nercia del avion haa—
R / — - i
———

-~

Figura 3.1. Tren de aterrizaje de tipo nariz, ala izquierda se muestra el comportamiento
de éste cuando la aeronave estd en movimiento en tierra. Con el centro de gravedad
adelante del tren principal, la inercia del avién tiende a mantener, junto con la friccion de
las llantas una trayectoria recta.

Carrera en despegue o aterrizaje

>4 ———
In}ia delxavién [, - —

Friccion por las llantas

~

Figura 3.2. Tren de aterrizaje de tipo cola, a la derecha se muestra el comportamiento de
éste cuando la aeronave esta en movimiento en tierra. Una vez que la rueda trasera se
despega del piso, la inercia del avion y la friccion de las llantas aumentan cualquier
desviacion de una trayectoria recta.

3.2 Dindmica de los trenes de aterrizaje de tipo . nariz v
de tipo cola B S

de despegue,
la figura:3.1
'héli_cc ‘en .

Para la configuracion de tipo triciclo, " ya sea en la carrera de aterrizaj
con el CG delante del tren principal, la configuracién como se puede v
auto corrige su direcciéon. Ademads, el tren delantero o de direccion pi
caso de un movimiento que incline la nariz del avion hacia delante.” "/

Cuando un aeroplano rota en tierra con el tren trasero como su eje, la cola puede rozar el
piso y mas atin si no se toman las precauciones pertinentes, el CG puede rotar hasta quedar
detras del eje de las llantas, lo que haria que el aeroplano permanezca ‘¢0n~,}la cola abajo, sin
tener posibilidad de corregir su posicién. Para prevenir esto, se ubica al eje de las llantas
un 5% del centro acrodindmico del ala (AC) detras del CG del avion® ver figura 3.3.

e 0
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10° | 5% AC_|
to 159
——

i [ f Figura 3.3. Locahzauan del tren
trasero.

>

La mayoria de los aviones con la configuraciéon de tren de nariz, permanecen
perpendiculares, con respecto al piso. Un dangulo de nariz de 2 a 3 grados, como lo muestra
la figura 3.3, es sugerido para que en el aterrizaje este angulo de nariz acerque al ala a su
angulo de cero sustentacién y evite que el aviéon regrese al vuelo. Es también
recomendable dar un angulo a la cola, de esta manera se reduce la longitud necesaria de las
patas del tren de aterrizaje trasero, sobre todo en aviones que requieran de un angulo grande
de despegue.

En el caso del tren de configuracién de cola, tan pronto como la velocidad en despegue
permite a la llanta trasera separarse del piso, el avién se torna inestable en cuanto a
direccién se refiere. La inercia del avién y la friccién en las llantas hace un par que
ocasiona que se exagere cualquier desviacion de la linea recta, haciendo necesario el uso
del timoén para proporcionar direccidn tanto en aterrizajes como despegues. Otra desventaja
de esta configuracion es la tendencia a girar hacia delante, lo cual dafia a las hélices.

3.3 Disciio del tren de aterrizaje trasero y delantero

Por las razones anteriores se selecciond el tren de aterrizaje de configuracién de triciclo
- para ser utilizado en el aeromodelo; esto es, por su mayor maniobrabilidad. A continuacién
se citan los pasos seguidos para el disefio del tren de aterrizaje trasero y del tren delantero.
Cabe destacar que los aspectos que deben considerarse para un buen disefio son la
resistencia, ligereza, manufactura sencilla, simplicidad en los componentes, bajo arrastre (lo
que implica una reducida drea frontal) y una configuracién que permita absorber energia
para asi amortiguar y evitar en la medida de lo posible saltos en el momento del contacto.
Especificamente para el tren trasero, las patas deben ser de una pieza continua de llanta a
llanta, de manera que las cargas ocasionadas por el impacto, no sean absorbidas por la
estructura del fuselaje, sino que sean contenidas en el tren de aterrizaje

Se tomaron las siguientes consideraciones:

e Diseiio por mecanica de sélides: tomando en cuenta las fuerzas y momentos a
la que esta sometido el elemento de interés, considerando un factor de seguridad
de 2 (F.S.=2). Este andlisis es necesario para analizar las secciones criticas del
elemento en donde se tienen mayores esfuerzos, dimensionar y seleccionar el
material adecuadamente para asi evitar una deformacién permanente o inclusive

una fractura.
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e Disciio por anilisis de elemento finito: Este paso es deseable para contar.con
una visualizacién grafica-numeérica necesaria para reforzar los elementos en las
regiones de mayores esfuerzos, asi como también la_eliminacién de matenal ‘en.
zonas de bajos esfuerzos, con el propédsito de aligerar al tren de” atemza_]e.
Como introduccién a este analisis se hace una validacién de un elemento S|mple,
de seccion cuadrada, sometido a esfuerzo normal y de ﬂexmn para-asi tener un
punto de comparacion.

e _Anilisis por vibraciones mecdnicas: Como se vera mas adelante, del analisis

por elemento finito, las deformaciones por ser eldsticas, son muy pequeiias tanto
en desplazamiento lineal como angular. Por lo anterior es posible realizar un
analisis por vibraciones mecanicas. Este proceso nos brinda informacidn acerca
del comportamiento que presenta el tren de aterrizaje trasero como un elemento
amortiguador.

Es importante sefialar que el impacto a que se somete al tren de aterrizaje puede variar
significativamente de acuerdo a la maniobra en el aterrizaje, por lo tanto varia de acuerdo a
la altura, velocidad y el angulo al cual el aeromodelo es aterrizado por el piloto. Sin
embargo es posible tomar un valor representativo, producto de la experiencia, tomando en
cuenta que el aeromodelo no necesariamente tocara el suelo con sus dos llantas al mismo
tiempo y en un dngulo perpendicular al piso; lo cual seria un caso ideal.

Figura 3.4. A la izquierda se tiene el tren trasero antes utilizado y a la derecha un croquis
de la configuracion ahora propuesta.

En aeromodelos anteriores realizados por equipos de la Facultad de Ingenieria, se usaba un
tren de aterrizaje principal que funcionaba exclusivamente a flexién; para el presente
aeromodelo se utiliza una configuracion que permite torsion y flexién de manera que
presenta las ventajas de tener mas material para disipar la energia y que la llanta
permanezca siempre perpendicular al piso (figura 3.4).
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3.4 Especificaciones del tren de aterrizaje trasero

La figura 3.5 muestra un diagrama con literales en sus dimensiones de interés del tren de
aterrizaje trasero, algunas de las cuales estan dictadas por la geometria del fuselaje, el
diametro de Ia hélice, el didmetro de la llanta, etc., Otras dimensiones se determinaron por
los resultados obtenidos de un andlisis de mecanica de sélidos principalmente; la geometria
final se refiné con la ayuda del andlisis por elemento finito. Solo se muestra la mitad del
tren, esto es por simetria respecto al plano vertical, y debido a que el tren estara anclado en
la parte central del tubo. El tren de aterrizaje trasero consta de un tubo de 40 cms. de largo,
30 mm de diametro mayor y un didémetro menor de 26 mm con dos patas soldadas en sus
extremos de largo de 17.5 cms., todas las partes son de aluminio comercial. Se determiné
manufacturar esta parte en aluminio, debido sus propiedades mecanicas (por su relacién
resistencia-peso), maquinado sencillo y a la capacidad de ser soldado para unir varios
componentes. Las propiedades mecdanicas de este aluminio se muestra en la rabla 3.1, asi

como las dimensiones ya conocidas.

La fuerza de impacto se toma considerando la carga, acelerada a 2.5 veces la aceleracién de
la gravedad Este valor para la ﬁjerza es 1gual a:

Masa del avion + carga ~ 30 [lb]= 13.6 [kg]
Acelerada a 2.5 veces la aceleracion de la gravedad:
P'=ma =13. 6(2 5)(9 8]) =333.7[N]

Para esta parte se consndera un factor de seguridad FS = 2, por esto para los célculos se

traba_]a con una fuerza de:
P =2P"=667.4[N]

Propiedades mecanicas
Médulo E = 73 [6Pa)
Eléstico
Mdédulo al = 27.6 [GPa]
Corte
. Densidad p = 2769 [kg/m3]
Do Esfuerzo o, = 303.8 [MPa}
Secclén A ; o Normal de
Cedencia
Detalle de la seccién Esfuerzo de T = 172 [MPa]
Seccion G i w o cedencia al
| 1 Pyl corte
! l_l g | ';’ i Numero de v=0.33
| & ; Poisson
L S Dimensianes
L=02[m] [ 1=0175[m]
Do =0.03[m] | Di=0.026 [m]

Figura 3.5. Diagrama de la mitad del tren de aterrizaje Tabla 3.1. Propiedades
trasero a la derecha se muestran las propiedades 'y Yy dimensiones.
dimensiones del elemento.
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3.5 -aluac

Anilisis v ¢

caso de un impacto lateral, caso indeseable

sion del trentr : ; e
Se estudian dos casos, el caso de un aterrizaje con las llantas: perpendiculares al'piso'y el

asero -

pero probable La sxgulente tabla- resume. el

analisis por mecanica de s6lidos en cada seccion.

Caso 1. Aterrizaje normal

Caso 2. Impacto lateral

M=PL T = Pt cos45*

El esfuerzo normal por flexion esta dado por:
— Aty PLD,I2
o, = = L
1, 1,

Sustituvendo valores :

o = 667.4(0.2)(0.03/2)
* 7 7/64(0.03' —0.026° m
El esfuerzo cortante por torsion esta dado por:
.= Ta _ —Plcos45%(D,/2)
o n32(D%-DY
sustituvendo valores :
_ —667.4(0.175)(cos 45°)(0.03/2)

: 7.32(0.03* - 0.026%)
[r. = =35.7[APa]]

El radio para el circulo de Mohr y los esfuerzos
prmcnpalcs se calculan como:

2
R= (‘:) er? =(”55“) (= 357)x

R =67.9 [AMPa)

o, =02+ R=125.67 A Pda]

= 2-R=-10.13[AMPd]

c,=0

Utilizando el criterio de fluencia dc, Von Mises:

Ho-oF +o-af +loray)

sustituyendo valores:

T,

Y=

y= a2ser 10137 + 02567 + c10.037]

} .03 [MPa
Valor que es menor a4l esfuerzo de cedencia,

Y

e

x
M = Plcost7* F =P coe73°
El esfuerzo normal por flexion esta dado por:

- My _ —PLcosl7°y
o, = - =
1, 1.

Slls'il""e"do Vﬂl()res M
~66740.2)e0s1 7003/ 1 oo
- 10.49(AMP
“: 77/64(0.03* Z0.026") Adthal

El esfuerzo por compresion esta dado por:

F — Pcos73°
o == -
= T4 #/ADIZDH
sustituyendo valores .

—667.4c0s73°

—1.11[A1P,
% = n4(oos’—0026’) :

Debido a que los dos esfuerzos anteriores estdn en la
misma direccion y por ser los dos: esfuerzos de
compresion (signo negativo) el esfuerzo to(nl sera la
suma de estos dos esfuerzos.

o = —111.6 [MPa]

Valor que es menor al esfuerzo de cedencia y por
lo tanto es aceptable,
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Scccién B. Sujeta a flexién y compresién Seccién B. Sujeta a flexién y compresién.

Detalle de la seccén

=N i

El esfuerzo normal por flexién estd dado por:
TAMy _ - Plycos73®

EI esfuerzo normal por flexién esta dado por:

oMy _ - Plvcosds® oo
7 !/ - 7
sustituyendo valores : sustituyendo valores :
o= - - 667.4(0. l75)(0 015)cos 45° — | o= —(667 4)(0 l75)(0 005)((;05 73o)
2—(o 01)(0 005)" + 2(0.005)(0.01)(0.0125)* +—-(o 005)(0.02)’ _%_  (0.005)0.0 1y + (o 002)(0. 005);
g = 6463 [MPa] [==-1993814Pa] |
El esfuerzo p?’ compresion estd dado por: El esfuerzo normal por compresxén esta dado por:
- Pcos45
=— —Pcosl7° : .
. o=
sustituyendo valores . A

~ 667.4(cos45°) sustituyendo valores :

% = 5(6:005)(0.01) + 0.03(0.005) ~ 2>tHPal —667.4(cos17°)

Sumando los dos anteriores términos para el esfuerzo a= 2(0 00'5)(0 01) +0.02(0.005)
normal de compresién tenemos: P_ =—3.19 [/”P‘q

o, 0 \J . .
La suma de los anteriores términos da como

resultado:

Valor que esta por debajo del esfucrzo de cedencia. [P 203.01MPa]

Valor aceptable, por estar debajo del esfuerzo de

cedencia.
Seccion C. Sujcta a flexién y compresién.

Seccién C. Sujeta a flexién y compresién

Se toma la seccién “C” como la seccién ubicada a la) Se toma la seccién “C” como la seccién ubicada a
mitad de la distancia de la pata del tren de aterrizaje. la mitad de la distancia de la pata del tren de

El esfuerzo por flexi6n serd la mitad del arriba obtenido, | aterrizaje.
mientras que el esfuerzo por compresién se mantendra | El esfuerzo por flexién sera la mitad del arriba
constante. obtenido, mientras que el esfuerzo por compresién

se mantendra constante.

o =103.13(MPa} ]

F‘ =34.68 [MPa] ]

En la figura 3.5, se indican las secciones de interés para su estudio “4” y “B” en donde los-
esfuerzos seguramente serdn los mas grandes y la seccién “C” con fines de adelgazar la
pata del tren de atern'zaje para disminuir peso, ya que el momento de flexién de la pata‘es
maximo en la seccién “B” y disminuye linealmente’ hasta el centro de la llanta, lugar del

impacto.
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3.6 Ana’rli sis pon “cle ment() hnlto

Analo;,amente a la ecuacion. ch =f= Oque representa’ el comportamlento de un- resortet :
con rigidez &k al cual se'le apllca una fuerza f (ﬂgura 3 6), para el anahsns por elemento
finito, se utiliza un metodo matrncxal : SR

=)

Donde [A] representa la matriz de rigidez, {u} es la matriz de desplazamientos y {p} la
matriz de fuerzas externas. Un analisis estético lineal asume que el esfuerzo es proporcional
a la deformacion (los materiales siguen la ley de Hooke) para toda la historia de la
deformacion'®

Sélido de 8 Nodos!

Figura 3.6. Resorte sometido a una fuerza.
Actuando como un elemento finito unidimensional. Figura 3.7. Elemento utilizado
para el andlisis de FEA.

El elemento utilizado para el estudio realizado de los trenes de aterrizaje, es como el
mostrado en la figura 3.7. Este estd formado por 8 nodos, uno en cada esquina; un nodo se
define también como puntos de malla, en este punto el elemento se uno con otros elementos
en las esquinas para formar la geometria total de la pieza. Una malla es la divisién en
muiltiples elementos del componente en estudio, esta division se lleva a cabo a lo largo de
tres ejes coordenados (X,Y,Z para un sistema cartesiano).

El programa utilizado (COSMOS mddulo estatico de analisis por elemento finito) se basa
en el estudio de un analisis estdtico, las cargas estdticas no varian con el tiempo. El andlisis
lineal se refiere a que no considera efectos de plasticidad, grandes deformacnones defectos
en el material, etc. ;

A continuacién se presenta una. vnga d¢ e : rada de-5:centimetros por lado y 25
centimetros de largo; empotrada en:el: extremo (en vbladlzo) sometida a compresién y a
flexion a manera de comparacién de: resultados ‘tedricos cohtra resultados obtenidos por el
programa de FEA utilizado, ver figuras 3.8, 3 9, 3 10 3 11 'y 3 12,
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Figura 3.8. Viga en voladizo de seccion cuadrada (5 X 5 cms.) y una longitud de 25 cms. a
compresion y a flexion respectivamente. Resultados en Pascales.

Viga sujeta a compresion

Viga sujeta a flexién

¥e§u!tado _F 360N | iurpa) | o = Mo _ 36OINT-0.25[m]:0.025[m] — 432[ MPa]
edrico A 0.0025[m*] 7 %2 (0.05)*[m*]

Resultado o =140[kPa] o = 4. MPa)

con el

programa

En las figuras siguientes se muestran los resultados graficos del analisis por elemento finito
del tren trasero para los casos I y II. También se muestra los resultados del desplazamiento

lineal que se utiliza en la siguiente seccion.

Figura 3.9. Caso 1.

esfierzos en [Paj] calculados por el criterio de Von Mises .
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Figura 3.10. Caso 2. Graficacion del resultado del andlisis por elemento finito de los
esfuerzos en [Pa] calculados por el criterio de Von Mises..

Figura 3.12.
Pascales.

Andlisis por elemento finito modificado Tren trasero. Resultados en

Por 1ultimo al encontrar que en el extremo el brazo no presentaba esfuerzos considerables se
hizo una ranura con el objeto de reducir peso en esta parte. Se verificd que con esta nueva
geometria no se excediera el esfuerzo de cedencia (figura 3.12). e -
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3.7 Analisis por vibraciones mecanicas del tren trasero

El anidlisis por vibraciones mecédnicas proporciona informacién de c6mo se comporta el
tren trasero como un elemento que absorbe energia mecanica en el momento del impacto en
el aterrizaje.

A pesar de que el tren de aterrizaje trasero para el acromodelo no contiene ningiin sistema
resorte-amortiguador, debido a la necesidad de peso y arrastre reducido, es preciso recordar
que la suposiciéon que comiinmente supone que los metales presentan un comportamiento
lineal en la grifica esfuerzo-deformacion, es una aproximacién. De hecho, los elementos
estructurales actian simultineamente como resortes, masas y amortiguadores. Los
materiales soélidos, particularmente los metales, presentan lo que se le conoce como
amortiguamiento estructural " Este tipo de amortiguamiento es debido a la friccidon
interna en el material provocada por el movimiento relativo entre planos internos que
ocurre durante la deformacién. El resultado es un atraso en la respuesta entre la aplicacion
de la fuerza y la deformacion producida. Esto es posible de ver en lo que se le conoce como
curva de histéresis figura 3.13, el area encerrada es la pérdida de energia por ciclo de
carga. Si un elemento fuera perfectamente elastico, y siguiera la ley de Hooke
" exactamente, la aplicacién de una carga seguiria la misma trayectoria durante el proceso de

descarga.

Una medida de esta pérdida de energia es el coeficiente de
_histéresis . H, el cual se define como la energia disipada por
“ciclo; se expresa. como ‘el cambio de energla entre  la
maxlma energla al pnncxplo “del clclo 12,

E J ciclo h (3. ])

Figura 313 Curva de hiSléresi&

Con el propésito de estudiar el comportamiento del amortiguamiento estructural en un
sistema masa-resorte, sea X el maximo del desplazamiento al principio del cicloy X+ &X
el maximo desplazamiento al final del ciclo, lo anterior se combina con la definicién de H

como sigue:

(kX2/2) k(X +8X)% /2

i ~(3.2)

Debido a que el amortiguamiento estructural también llamado por histéresis es pequefio, se
puede escribir: X << X . Desarrollando la ecuacion con la consideracién antenor tenemos
como resultado que:

X =— 5 .(3.3)

' «Applied Mechanical Vibrations”, David V. Hutton, Mc Graw Hill, 336 pp.
12 »Vibration and Impact, Ralph Burton”, Addison Wesley, E.U.A.
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Algunos valores representativos® para H de algunos metales se presentan en la tabla’3.2:
g p p A la;

Metal Tratamiento Miximo . H
esfuerzo al o
corte ciclico
Acero 1045 SAE | Rolado al frio 30,000 psi 0.014 ;5 4.
Acero con| con tratamiento 30,000 psi 0.003:
Manganeso térmico Ll
Acero con| sin tratamiento 30,000 psi 0,007
Manganeso térmico L o
Aluminio sin tratamiento 12,000 psi 0.0025
térmico i

Tabla 3.2. Valores de H para varios metales.

En la figura 3. 14 se presenta un diagrama de cuerpo libre de la mitad del tren trasero sujeto
a la fuerza producida durante el aterrizaje y sus reacciones en la estructura debido a la
flexion y otra a la torsidén. Las constantes para la torsién k7 y la constante para la flexién
kr, se toman de la analogia para una constante de un resorte ordinario, se sabe que F=kx,
por lo tanto k=F/x, en donde x es la deformacion producida al resorte, F es la fuerza
reactiva y k es la constante del resorte.

Para una viga en voladizo sometida a flexion tenemos que:

3
s =P8

De donde la constante equivalente de flexién ks esta dada en [N/m]:

i 3EI
=k, =—~| ...(3.4
Para una barra de seccton ‘uniforme y circular sujeta a torsién, se tiene: T = %‘ie

De donde se obtlene la constante equivalente de torsién dada en [Nm/rad]

(3.5 ',

plantean como :

(3 6)
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'r (0-A0)
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kf (Z'AZ) AN '29

Figura 3.14. Diagrama de cuerpo libre para el estudio de.vibraciones mecdnicas. @ es un

angulo pequeiio de deformacion que es ocas:onado por la fuerza de impacto en el extremo
de la pata del tren de aterrizaje trasero. SorE i ;

: ‘rjlrtrb”’de"gravedad del brazo del

Las ecuaciones de movimiento para el caso dm A
tren resultan:

DR =(rt2+nr(56); jkj(»szkz)',--,‘mg'f-'ﬁ_z,-f"?(ggj
= R Ny
ZMA=1A9+n1-2—-z; o ;—‘kr(er—Ae)—-mg 5 =1A6f+_m;2

Comparando las ecuaciones 3. 6 con las anteriores 'y presentandolas de forma candnica, se
obtiene el sistema de ecuaciones dlferencxales ordinarias de segundo orden de coeficientes

constantes:

vk
z+—f—z+é¢9=0

m
. (3.7)
6‘+/—c£¢9+in—1—z=0
IA A

Ahora se proponen formas de soluciones que satisfagan las ecuaciones 3.7 para todos los
valores del tiempo a51 como las condxcxones iniciales. Se asumen las solucxones de la

forma:
O(t) = A sen(wt + @)
z(t)=A sen(a)t + ¢)

Donde A,y A; son las respectlvas amphtudes ) es la frecuencna cxrcular y ¢es ek kangulo‘
de fase Abhora la. labor se. concentra en encontrar. los valores para A., Az, 3 y ¢ quea

sustltuyendo en el sxstema de ecuaciones diferenciales (ecuacxones 3. 7) da
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[(—(u +-{‘~)A2—iw A }sen(a}l+¢) =0
m) o2

[[— o+ ~I}:7'—JA, - 5—I~w Az]san(wt + ¢) .0
S : E R PEN -

Como se. buscan soluclones que sean mdependlentes del tiempo, se puede ignorar los
. lermmos del seno para obtener

.(3.8)

N (02"‘5?' 4, - ml w? |4, =
: & ) 21, o 5
Acomodando mamonalmente para encontrar la solucién de A. y Az, tenemos que:

Cprytl o ml 4] 0

4 21,

El sistema representado por la ecuamon (3 9) tendra una: solucxén no . trivial solo si el
determmante de la matnz de coeﬁclentes es ldentlco a cero S|mbohcamente°

| L2 —0?+-L

l L -m =0

;—a)2+-k——’~ ;V:mI 2|

| 1,4 ;21,’, \ :

Al determmante antenor se le conoce .como . determmante caractenstlco “del “sistema.
Expandlendo el determmante y agrupando térmmos.

= 20 ek D kkge
wa[i"_’__l){.’ia,i)wz ST 2 0(0.(3.10)

I, m mli,

A la anterior ecuacion se le llama ecuacidn de frecuencias del sistema. Matematicamente
existen cuatro valores de @ que satisface la ecuacion de frecuencias, como los valores para
la masa, constantes de resorte y momento de inercia son positivas, solo la frecuencia
positiva tiene un sentido fisico. A la solucién de la ecuacion anterior se la conoce como las
frecuencias naturales del sistema. Tanto @, como @; satisfacen la ecuacién de frecuencias,
y representan dos modos distintos con el que el sistema puede oscilar. ;

Para este punto cabe recalcar que el modelo anterior para la vibracién del sistema se obtuvo
considerando que el tubo es el que se comporta como un resorte a flexién y a torsion, no asi
la pata que por su reducida longitud y elevado momento de inercia en el eje XX (ver f gura
3.14) se supone totalmente rigida. .
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Enla sxgu:ente tabla se presentan los valores numéricos para las constantes involucradas en .
la ecuac1on de frecuencias del sistema. ,

Valor numérico

) Expresion utilizada §
Lkl UG (w/32)(DE - DG k= 4782.81[Nm/ rad] ===
- k.,=A,L.=V,. AT
e 3EI 3E(x/64)(D} —D}) k, =474382 (N/m]
g k, = i ="V R T : . ’
1 -6 ..
A I, =3L2p7rL(Do2—D,.2)2 ‘ ] ;_2728XI0 —[k,g, m J o
e = pv =0171_[kg]

Sustituyendo en la ecuacion 3.6: B 5
4( 0.171(0.175)> _]]+( 47828 474382 _ ;474382(4782 8 _
4(2.728x107%) 2.728x10° 471/ 0°0.171(2.728x107°)
478.9188w" + 1755999970'19w , 735x1015 0

Las raices reales para el polmomxo anterior: son m|=l357.25 y @;=-1357.25 [rad/s}], se
toma la frecuencia positiva. Una vez determmada la frecuencia natural, es posible regresar
a la ecuaciones 3.8 para obtener - ‘las plltudes A; y Az . Por supuesto que no se pueden
obtener valores numéricos para A. y.As de éste sistema de ecuaciones homogeneas, sin
embargo, si podemos poner Az en funcxén de A, De cualquiera de las ecuaciones 3.8:

Las correspondientes ecuaciones de desplazamiento con la anterior amplitud resulta:

8(t) = A,sen(1357.251 + §) 3 11)'
z(t) = 0.1734,5en(1357.25t + $) (344

Los valores para A, y para el angulo de fase son determinados por Ias co diciones lmclales
En la figura 3.11 se puede observar que el desplazamiento del centro de gravedad es de

z(0)=2.81x107[m] 'y el angulo de O(0)= o93°—1 624x10‘2[rad] Con lo que las
ecuaciones .11 resultan en: . Lo i o

o) = 0.0l6243sen(1357.251 + g)

z() = 0.0028‘l.sjen(l 357.25¢ +%) '

se puede expresar como

B(I)H o)

T [6(1) ..(3.13)

0 =00~ 0%
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Donde el segundo término disminuye a la funcién original en cada ciclo. En la figura 3.15
representa la grafica de como disminuye el desplazamiento angular con el tiempo. El factor
de histéresis se aplica a cada ciclo por separado.

Desplazamiento angular vs. tiempo

0.0200

Figura 3.15. Variacion del desplazamiento angular con el tiempo aplicando el factor de
histéresis a cadu ciclo.

3.8 Especificaciones del tren delantero

La geometria propuesta para el tren de aterrizaje delantero se muestra en la figura 3./6.
Igualmente que el tren trasero, el tren delantero estd maquinado en aluminio.
Para el tren delantero se siguié una metodologia de disefio parecida a la anterior presentada

para el tren de aterrizaje trasero. Sin embargo, para el tren delantero se consideran los
casos:

e CASO I el impacto desde una altura h, a la cual queda el avién después de que el
tren trasero toca el piso.

e CASO II: cargas frontales producidas por iﬁ"eg\’il’a‘ridddés en la pista, esto implié;é
como condicién limite, la reduccién des}de‘ una velocidad de trafico en tierra hasta

una velocidad nula.

Estas posibles cargas son ilustradas en la ﬁgura ‘,'3.1.7.,":,‘Por supuesto que también es

probable cualquier combinacién en la direccién' de aplicacién de las cargas, pero ‘aqui -

solamente se muestran dos casos en los que es mas probable que el tren reciba impactos.
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Secclon B\

Seccién A\

Figura 3.16. Croquis del tren de aterrizaje delantero (dimensiones en mm.)

Figura 3.17. Caso I y caso Il, que se consideran para el diserio del tren delantero de

aterrizaje.

3.9 Analisis por mecanica de sdlidos del tren delantero

Para el primer caso, se considera que el avion cae desde una altura ## = 0.1 fm/ con su
peso W (incluyendo la carga son 134 [N]) apoyado como lo muestra la figura 3.18 . Asi
pues la fuerza estdtica R4 tomada para el cdlculo con el tren de aterrizaje delantero es Ry =
W/10. Por lo anterior Rs ~13.4 [N]. Considerando un factor de seguridad de 2, la carga de
disefio es P = 26.8 [N]. Para el segundo caso se considera que el avién viaja en
operaciones en tierra con una velocidad de disefio para este fin de: v = § fkm/nj, y

10T

subitamente. se detiene debido a una irregularidad en la
pista, provocando que toda la energia cinética del avion
sea absorbida por el tren de aterrizaje. Es posible
utilizar una relacion aproximada para calcular una
fuerza equivalente de impacto'?, producida por la caida
de un peso W desde una altura # y desde una velocidad
inicial V; hasta el reposo como se ilustra en la figura
3.19.

Figura 3.18. Diagrama de cuerpo libre para el calculo
de reacciones.
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Si una masa m cae desde una altura b la
relacion de la fuerza dmamxca ala fuerza
estatica por el metodo d nergla sera: | — S e e a

desde una allura

Si una masa m se deshza con una veloc1dad inicial V; la relacién de la fuerza dinamica a la
fuerza estatlca serade:

F_ |

w g6,

we(3.15) Donde:

F; es la fuerza producida por el impacto

W es el peso del objeto que es dejado caer desde una altura o deslzzado con una
velocidad V;

& es la deflexion estdtica

V; es la velocidad inicial de la masa

g es la aceleracion de la gravedad

I es la altura a la cual se deja caer la masa.

En la siguiente tabla se resume los cilculos de resxstencxa de materiales para las secciones
A y B, sometidas a las cargas calculadas ‘con ‘las’ ecuacnones 3.14y 3.15, para’los casos Iy
II respectivamente. . .

Caso | Caso 11

F_ [
R
E:I’[l+ ’l+§’—'} V,=5km/hr ~1.4[m/s)
" P =26.8[N]

h=0.1]m]
P=268{N]|
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Seccién A

5 —_Pl___ 268(0.065)
A E 0.0003(73x10%)
5,, = 0.08 [ um]

2(0.1)
0.08x10°°

=42401.33[N]

F =26.8[l+ 1+

F,

i

En la seccién A se tiene un esfuerzo de compresion
de:

Seccién A
P 26.8(0.065)

O =367 = 33 10°J{>ko.015)0.02y°
5., =3.36[um]

1.42
F =268 |
9.81(3.36x10°%)

F, = 6535.2[N]

El esfuerzo por flexion en la seccidn se encuentra
como:

o.=294.1 [Mpa]

Seccién B
Para la seccion cuadrada B, tomando la fuerza

anterior de 67026.8 [N] se tiene un esfuerzo de:

a=_i=_4%‘£‘i3__8480[Mp,,]

A (0.025)(0.02)

Seccion B
Tomando la fuerza anterjor:

12 0.02540.02)*

16535.2(0.065K0.0) _ 5, S[MPa]

3.10 Analisis por elemento finito del tren delantero

En esta seccion se presentan los resultados obtenidos del
analisis del tren delantero por medio de elemento finito.
Debido a la complejidad en su geometria de la llanta, se
aprovecha para estudiar en conjunto a la llanta unida al tren
delantero y al eje del mismo. La llanta fue manufacturada

con nylamid®, se maquiné por medio
programa se incluye en el anexo.

de CNC, el

Figura 3.20. Llanta maquinada por medio de CNC en nylon.

Se model6 al tren delantero en el programa comercial COSMOS con las mismas cargas y
restricciones mencionadas en la seccnon antenor (impacto frontal y vertical), pero también

se incluyd a la llanta.
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Figura 3.21. Andlisis por FEA para el caso 1 del tren delantero con la llanta incluida.
Resultados en Pascales.

Figura 3.21. Andlisis por FEA para el caso 2 del tren delantero con la llanta incluida.
Resultados en Pascales.

Se puede observar de las figuras 3.20 y 3.21, que los esfuerzos rebasan el esfuerzo de
cedencia del material en algunas regiones (aluminio comercial con un esfuerzo de cedencia
de 300 MPa). Por lo cual es recomendable usar otro material mas resistente y a la vez
ligero. Sin embargo, para el presente aeromodelo se utilizé aluminio comercial por la
disponibilidad del mismo y que no se encontraba tan facilmente un material sustituto.
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Capituwuleo €
Analigsis estructural del aviéon

En el presente capitulo se hace el analisis estructural del ala, estabilizador y fuselaje del
aecromodelo, de modo que se puedan diseiiar estos de acuerdo a las necesidades de
resistencia mecdanica y ligereza. Al igual que en el capitulo anterior, se hace un analisis
primero por mecanica de sélidos y luego con la ayuda del elemento finito, con la finalidad
de eliminar peso en las zonas de esfuerzos mecdnicos reducidos.

4.1 Analisis estructural del ala

Como se discutio en el capitulo segundo, la distribucion de presion en el ala a lo largo de
la envergadura, no es rectangular. La distribucién de presion y por lo tanto de carga varia
de punto a punto de forma aproximadamente eliptica, como lo muestra la figura 4.1. Siendo
mayor la fuerza en la raiz del ala y disminuyendo hasta cero en las puntas. Es comiin ajustar
una ecuacién como la mostrada en la figura 4.1 para aproximar la distribucion de carga a la
deseada y facilitar los calculos'®,

Figura 4.1. Distribucién de fuerza en el ala con una aproximacion sinoidal.

Se toma a la funcidn de la distribucién de carga debida a la sustentacién se toma como la

funcioén aproximada:
w(@.1) TESIS

FALLA D s

Sabiendo que la fuerza resultante de una carga distribuida es igual al drea del diagrama de
carga y que su resultante pasa a través del centroide de drea, se puede calcular el valor de ¢,

de la expresion:

De donde la constante /.5 resulta de suponer media sustentacion (media ala) multiplicada
por un factor de seguridad de 3.

M “Introduction to Mechanics of Solids™; Lardner T.J., R. R. Archer, Ed. Mc. Graw Hill. E.U.A. 1994.
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Para una longitud de media envergadura L = 1.2 fm] y la sustentacion = 20[ibf] = 89 [N],
con la ecuacion 4. 1y resolviendo para ¢,

_ 1.5(sustentacion) _ 1.5(89) 1335 oaas [J_V_]

T :Jcos(;—n;;)dx ) chos( —(fi)) ) 2”4 sen( gf)

m

Con lo que la ecuacion 4.1 queda como:

La resultante de la carga distribuida pasa por el centroide de érea de la dxstrlbumén de
carga:

fxda ljxq(x)dx .
’x‘c«=, = _0436[m]>
: Iq(x)dx e

Con lo que la: fuerza cortante V(0) y el momento ﬂexnonante M(0) en el ongen son
respectwamente . pER

: V(O).-—R :-—1335 ¥ v S
G j M(O) xCV(O) 0.436(133.5) = 58.206 [N/m] Rl

La expresxones para la fuerza cortante y el momento ﬂexxonante en cualqmer punto alo
largo del ala son presentadas a continuacién.

@ =v© - faeax = v(0)- 224 sen(% %) ()

M(x)= M(0)- jV(x)dx

Sustituyendo valores y simplificando las ecuaciones anteriores se encuentra que la fuerza
cortante y el momento flexionante en un punto x del ala se encuentra como:
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Graficando las ecuaciones anteriores se tiene una mejor idea de los valores en cada punto
del ala, ademas, calculando el momento de inercia de la seccidn de la estructura, es posible
calcular el esfuerzo maximo de tension o compresion en dicha estructura con la ecuacion
4.7. En la figura 4.2 se muestra de manera grafica la fuerza cortante, momento flexionante

y esfuerzo de compresién (parte superior del ala).

yo— v——

Fuerza cortante, momento flexionante
y esfuerzo de compresién

—-Mc
o== w(d.7) N -
i
: S | [—V(x)
Donde 7 es el momento de _g'ig‘r;a (x) X1045
inercia de la- seccién de la -
estructura y se encontré de: -

7=7343 [em*]

Figura 4.2. Grdfica de la fuerza cortante, momento flexionante y esfuerzo en la fibra mds
alejada del eje neutro.

La madera balsa utilizada en la parte central del ala tiene una densidad de 10 Ib/ff con lo
cual se tiene un esfuerzo a la cedencia de 7000 psi = 6.9 [MPa/ por lo que el ala resiste los
esfuerzos mecanicos considerados aqui.

TESIS COP
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Figura 4.3. Andlisis por
elemento finito del esfuerzo
de compresion en la parte
superior del ala.
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4.2  Analisis estructural del fuselaje

El fuselaje se disefio estructuralmente simplificindolo como una viga apoyada
simplemente en los puntos del tren de aterrizaje delantero y trasero. El diagrama de cargas

se presenta en la figura 4.4 y se describen en la tabla 4.1. Todas las cargas se obtuvieron
aplicando un factor de seguridad de 3.

Pa Pe
Pm
—de
-YP—EIJP_,_,.*-,_ wilL
F_r__—____‘___g‘/\}\wxxiw u“ HH“) Ly J
| ; !
| [K | B
IO = | : Ra | Rb
- k2 ! l “
-—t3
‘ L4
L5
L6
Figura 4.4. Diagrama de carga del fuselaje
Donde:
= Peso del ala P, =44.145 [N] L,=0.03 L=117[m]
P,, =Peso del motor | P, =23.544 [N] L,=0.20 Le=0.20 [m]
P. = Peso de la P. =400.5 [N] L3=0.30
carga p .=2002.5 [N]
w = peso del W = 32,404 [N] +=0.40
uselaje w =27.7[N/m]
P, = peso del P. =7.36 [N] Ls=1.11
estabilizador ]
Le=1.15"

Tabla 4.1. Cargas y longitudes para el ﬁlselaje v

Las reaccionesen 4 yen Bson: R, =5021 [N] y R =5.82 1Y

Como se tiene un sistema complejo de dlstnbucwn de cargas, se emplea el metodo de
obtencién de la fuerza cortante y momento de flexién por medio de célculo operacnonal
con la ventaja de tener una sola expreswn para todo lo largo de la viga.

g(x)=-wx)" = P, {x—L,)_ l—P(x—-L“)“ -'p:

: (x"'L2> —{x-L,)° )+RA(x L), +RB(x Ls ‘
V(x)—w(x) +PM(x L) +P(x L)'

(=LY = (e = L))~ Ry(e = L) = Ry(~ L,)" +P°(x Z L)

> (-

L) —(x L) )+R,,(x—L,) +Ry(x— L) — P.(x— L)'
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Al conocer la distribucion de la carga q(v) la fuerza cortante y el momento de ﬂexlon se

V
obtuvieron con: E{d; =—q(x) y —=-V()

A continuacién se grafican las expresnones anteriores correspondlentes a ) la fuerza cortante

y momento de flexidon para contar con una idea de las regiones del fuselaje en‘donde se
podra eliminar material para aligerarlo. Luego de esto se hace un breve andlisis: por-
elemento finito para apreciar las zonas exactas donde se puede remover material. El
material fue removido en la zona central (cerca del eje neutro) para no reducir demasiado el
momento de inercia de la seccidn.

Fuerza cortante Figura 4.5.
Fuerza cortante en el
Sitselaje.
[(m) Momento flexionante

Figura 4.6. Momento de flexion en el

Suselaje.

[m]

Con la figuras 4.5 y 4.6 es posible ver donde tiene mayores esfuerzos el fuselaje con la
ayuda de la ecuacion 4.7, de esta manera, se quité mayor material en las zonas alejadas del
tren de aterrizaje trasero para eliminar peso innecesario. El analisis de elemento finito

realizado se puede apreciar graficamente en la figura 4.7.
TESIS CON

FALLA D - LBH

Figura 4.7. Con la ayuda de un
andlisis de elemento (finito, se
removio material preferentemente
en las zonas de bajos esfuerzos
mecanicos.




4.3 Analisis estructural del estabilizador

El tipo de construccion del estabilizador se describe con mayor detalle en el capitulo 6.
Este esta construido con costillas de madera balsa de alta densidad y recubierto con chapa
de madera balsa, Como es légico el momento de inercia cambia de seccidon a seccion
(donde hay y no hay costillas) por este motivo, se realiza un andlisis por elemento finito
para estimar la distribucion de esfuerzos en el estabilizador. La distribucion de fuerza
utilizada es de la forma de la ecuacion 4.1. -

Utilizando una carga de disefio uniformemente distribuida suponiendo una sustentacién de
84 [N], repartida a lo largo de todo el estabilizador. Se obtuvieron los resultados
presentados en manera gréfica de la figura 4.8 y 4.9. Al igual que en el ala principal solo se
toma medio estabilizador por presentar simetria con respecto al fuselaje.

oty s

Sty

Clyfy ?

T

“fyly 7

tyty T

Sty T

Sty

R ST N0TJ]

Figura 4.8. Andlisis por elemento finito del estabilizador sin forro de chapa de madera
balsa.

Con el propodsito de comprobar la conveniencia de colocar chapa de madera balsa en el
exterior de la estructura se agregd a la configuracién de la figura 4.8 forro, que provee las
siguientes ventajas:;

La forma del perfil se conserva mejor entre costilla y costilla

El momento de inercia aumenta en zonas donde no existen costillas.
Se distribuyen los esfuerzos de una manera mas homogénea.

No se aumenta considerablemente el peso.
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Figura 4.9. Andlisis por elemento finito del estabilizador con la misma estructura interna
de la figura 4.10, pero ahora forrada con una chapa de madera balsa.

Como se puede apreciar, los esfuerzos maximos son menores para la configuracion del
estabilizador forrado con madera balsa. Es por esto que se decidié colocar este forro, €l cual
no contribuye significativamente con peso extra debido que apenas cuenta con un espesor
de //16”. Los esfuerzos son menos de la mitad en las zonas mas criticas para la segunda
configuracion. Cabe destacar que para ninguna configuraciéon aqui estudiada se sobrepasé
el esfuerzo de cedencia de la madera balsa de alta densidad supuesta (ver tabla 4.2). Por lo
que si fuera necesario por exceso de peso se podria prescindir de esta parte.

Por otro lado, de ser necesario, se puede reforzar externamente con algtin material
compuesto: fibra de vidrio, fibra de carbono, kevlar, etc. y resina en la parte mas.cercana
del estabilizador al fuselaje.

Modulo eldstico £ =2 [Gpa]
Esfuerzo de cedencia ) oy = 50 [Mpa]
Densidad L =248 [k&/m"]
Modulo al corte G = 9 [MPa]

Tabla 4.2. Propiedades de la madera balsa utilizadas para el andlisis de elemento Sinito.
Dichas propiedades son conszderando que la madera trabaja a lo Iargo de su fibra y no
transversalmente. =
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4.4 Propuesta para estabilizador construido en poliestireno
expandido.

En esta ultima seccidn del capitulo se hace una propuesta de un estabilizador con miicleo
de unicel. La forma de construir este estabilizador esta descrita mas ampliamente en el
capitulo sexto. Aunque no es tan resistente como la configuracion estudiada en la seccién
anterior, las ventajas de una manufactura sencilla y rapida hacen merecer su consideracion.

Debido a que el niicleo de unicel se usa primordialmente para proporcionar forma y soporte
durante la operacién de forrado con algiin material compuesto y a que tiene un resistencia
muy baja y no homogénea, no se consideran sus propiedades mecanicas. Por lo que la tarea
de esta seccion es seleccionar el material adecuado que soporte los esfuerzos presentados
por esta configuracién (cascarén exclusivamente). Teniendo en cuenta la disponibilidad de
dicho material, asi como una manufactura sencilla.

Esta configuraciéon no es utilizada para el presente aeromodelo, pero se propone para su
utilizacion por parte de futuros equipos.

Figura 4.10. Andlisis por elemento finito del estabilizador construido con un cascaron de
material compuesto.

La siguiente tabla lista algunos de las propiedades de materiales compuestos. De acuerdo a
esta lista se puede seleccionar el material mas resistente y a la vez ligero. Las propiedades
varian de acuerdo al niimero de capas de la matriz, del tipo de resina, de la direccién de la
fibras, con el tiempo, etc... Por lo que cada vez que se hace un material compuesto no
podran lograrse propiedades mecdanicas idénticas. Sin embargo en la tabla 4.3 se muestran
algunos materiales simplemente a modo de comparacién.

!
i
i
H
i



(RT) (E) 3
(GE) Resistencia Médulo de Indices
Gravedad a la tension elasticidad comparativo®
Material especifica  Ib/pulg.? (MPa) Ib/pulg.? (GPa) RT/GE E/GE
Accro bajo-C 7.87 50,000 (345) 30 x 100 (207) 1o 1.0
Acero aleado 7.87 500,000 (3450) 30 x 10" (207) 10.0 1.0
{tratado térmicamente)
Aleacién de aluminio 2.70 60,000 (413) 10 x 10" 169) 3.5 1.0
(tratada térmicamente)
FRP: fibra de vidrio 1.50 30,000 (205) 10 x 10° (69) 34 1.7
en poliéster
FRP: Carbono en 1.55 220,000 (1500) 20x 100 (140} 223 3.4
epéxica®
FRP: Carbono en 1.65 175,000 (1200) 31 x 10" (214) 16.7 1.9
epoxico”
FRP: Kevlar en 1.40 200,000 (1380) 11 % 10" (76) 225 2.1
matriz epoxica

Tabla 4.3. Comparacion de propiedades tipicas de pldsticos reforzados con fibras y

aleaciones meltdlicas representativas.

Como se puede apreciar en la tabla anterior, el mejor material en cuanto a resistencia a la
tension en funcion de la gravedad especifica es el kevlar en matriz epéxica. Los materiales
compuestos con frecuencia no son faciles de conseguir al menudeo por lo que de no
encontrarse kevlar se puede usar también fibra de carbono que tiene una relacién RT/GE de
entre 16.7 para fibras de alto mddulo de elasticidad hasta de 22.3 para fibras de alta

resistencia a la traccion.
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Capitulo &
Banco deo pruebas para hélices

5.1 Introduccion

Un avion en vuelo requiere de potencia para producir sustentacién y para vencer el
arrastre asociado al impacto del aire con el aeroplano. Si se trata de una operaciéon de
ascenso o de una vuelta se requiere de potencia adicional.

La fuerza ejercida por un sistema de propulsién sobre el avion (empuje = T) es una
reaccién debida a la aceleracion causada al aire circundante. La segunda ley de Newton
establece que el empuje es igual a la cantidad de masa ‘por unidad de tiempo expulsada por
el sistema de propulsién multiplicada por la veloc:dad que el aire experimenta T =mv .’

La propulsnon ‘de un avién consiste de dos partes
e El ‘motor que convierte una ﬁlente de energla como lo es el combustlble para
) trabajar y. i
e . .La’parte del sistema de propulsxon que convierte el trabajo del motor en trabaJo al
medlo circundante para producir propulsién.

La potencna se define como la tasa con que se consume o produce energia o trabajo. A la
potencia que el motor produce y es entregada a la hélice se le denomina porencia del motor
(Pay.. A la. potencia que realmente se convierte en propulsion se le llama potencia de
propulsiéon (Pp), que es igual al empuje producido por la velocidad del aeroplano P, =7v.
La potencia de propulsién siempre es mas pequefia que la potencia del motor debido a las
ineficiencias. A la diferencia entre la potencia del motor y la potencia de propulsién se le
llama potencia perdida.

La figura 5.1 muestra como el empuje y la potencia de propulsiéon varia con la velocidad.
Como el empuje es la potencia dividida entre la velocidad y la potencia de propulsién no
puede aumentar indefinidamente, significa que el empuje suministrado por la hélice
disminuye con la velocidad. A pesar de que el empuje disminuye al aumentar la velocidad,
la potencia de propulsion se mantiene aceptablemente en el rango de velocidades del avién

Figura 5.1,
Potencia de
- ~ . Potencia de p)‘Opu[Sitjny

N propulsién empuje como
» JSuncion de la
velocidad para un
sistema de
propulsion de

U hélice.
Velocidad

Motor de piston

-
e
L T
.-.
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El objetivo de un sistema de propulsién es producir la potencia requerida tan eficientemente
como -sea posible.. Existen dos dreas basicas donde los sistemas de propulsion pierden
eficiencia. El primero es en la conversion quimica del combustible a la potencia del motor,
esta es la llamada eficiencia del motor. Las perdidas se deben principalmente a la
combustion y a la friccion entre elementos. La energia mecanica es utilizada también en el
motor para abastecimiento de combustible, lubricacion y obtencion de energia eléctrica.
Una vez que el motor transformé la energia quimica en mecinica, se debe convertir ahora
esta a propulsién. Al cociente entre la potencia de propulsién y la potencia del motor se le
llama eficiencia de propulsion. La eficiencia toral del sistema es el producto de la
eficiencia del motor y de propulsion.

La energia cinética transferida al aire por el ala ( o mv ) representa una pérdida de energia

para el avion. Para un vuelo mas eficiente se requiere de producir la sustentacién necesaria
mientras que se transfiere tan poca energia como seca posible al aire. De ahi que. es
recomendable desviar todo el aire como sea posible a una velocidad baja. Esto es el porque
la eficiencia de un ala aumenta con su tamafio. Una eficiencia de sustentacién reqmere de
un incremento de aire desviado y no un incremento en la velocidad del mismo. '
Los sistemas de propulsion producen empuje y entregan su potencia a el medio clrcundante
en una manera similar a un ala. De ahi que para una propulsiéon mads eficiente, se requiere
que se acelere la mayor cantidad de aire posible a una velocidad baja.

5.2 Heélices

Una hélice es simplemente un ala giratoria. En la figura 5.2 se puede observar las
rebanadas de una hélice. Los perfiles de la hélice son claramente parecidos a los de un ala.

Para vuelo a baja velocidad, un sistema de
propulsién a base de hélice es el método
mas eficiente. Se tienen eficiencias de
hasta 85% de la potencia del motor se
puede convertir en propulsion®.

Una hélice de gran diametro serd mads
cficiente que una mds pequefia debido a
que puede empujar mas aire. Para obtener
el mismo empuje, una hélice mas pequeiia,
tendria que acelerar menos aire, pero con
una velocidad mayor, haciéndola menos
eficiente.

Figura 5.2. Foto de wuna hélice
seccionada.

4

Understanding Flight”, Anderson F. David, Eberhardt Scott. Ed. Mc Graw Hill E.U.A. 2001
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El tamafio de la hélice y su velocidad de rotacidén estin dictadas por varios factores;
primero, una hélice grande que gire a baja velocidad, no sera practica debido a que podria
rozar con el piso, ademds, el motor no podra alcanzar su éptima velocidad de operacion y
por lo tanto no podra entregar su potencia completa a la hélice. Es necesario mantener a
Ia punta de la hélice con una velocidad por debajo de la velocidad del sonido (por
razones de ruido y pérdida adicional de potencia).

Por otro lado, si la hélice es muy pequeiia, la carga en el motor serad baja y este tendera a
sobre revolucionarse. Lo que puede dafiar al motor.

Fuerzas de arrastre se resisten al movimiento rotatorio, produciendo un momento de
reaccion en contra del eje del movimiento. El avién experimenta esta reaccion como un
momento que lo tiende a hacer girar alrededor del eje de balanceo, un ajuste en el alerén es
necesario para contrarrestar este efecto. Como en el caso de un ala, la fuerza de arrastre se
debe a dos componentes, el primero es el arrastre inducido y el otro es el arrastre de forma

del perfil.

En el disefio de una hélice se deben tomar en cuenta los enormes esfuerzos mecdanicos a laf

que esta sometida, ocasionados por la alta velocidad de rotacién; esfuerzos que debe de

soportar sin distorsionarse significativamente. Las secciones de una_  hélice ' van.

' adelgazandose a medida que se alejan del centro, esto es por razones estructurales.

5.3 Caracteristicas de las hélices

El paso de una hélice es una caracteristica andloga a el angulo de ataque de un ala. Una
hélice de paso constante, tiene el angulo de las aspas fija con respecto a su direccién de
rotacién. El angulo de ataque aparente de una hélice estd dado por el paso de la hélice, la
velocidad de rotaciéon y la velocidad del avion. Entre mas rdapido viaje el avién, maés
pequeiio sera el dngulo de ataque aparente (figura 5.3). Por esto, es que la hélice desvia
menos aire produciendo en consecuencia menos empuje y requiriendo menos potencia del

motor.

Es claro que para un paso tnico de hélice, la eficiencia es éptima unicamente dentro de un.

rango muy estrecho de velocidades del avién. Debido a esto, una hélice debera tener un
paso grande para un desempefio aceptable en un rango amplio de velocidades del avién
(figura 5.4). Es por esto que una hélice de paso constante serd en el mejor de los casos un
compromiso entre eficiencia y velocidad, para el rango de trabajo del avidn.

Angulo de ataque

Flujo de aire debido a la
velocidad del avién

Direccion del aire debido a la
rotacion

Figura 5.3. Angulo
de ataque de wuna
hélice en rotacion.
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Figura 5.4. Eficiencia de
hélices a una velocidad
angular constante para
varios pasos en funcion de la
velocidad del avion.

Velocidad del avion

Convencionalmente cuando una hélice de aeromodelismo se mide utilizando un sencillo
dispositivo para dngulos como el mostrado en la figura 5.5, la parte inferior del perfil es
utilizada como referencia, una estacion radial ubicada al 75% es tomada, lo que indica el
paso nominal de la hélice’. Si el perfil tiene curvatura, entonces el paso medido serd menor
al paso geométrico real del perfil.

angulo de cero sustentacion

Paso geométrico

p

Seccion de
hélice

Paso nominal

Figura 5.5. Medida del paso nominal de una hélice.
5.4 Scleccion de hélice

El seleccionar una hélice de acuerdo a la potencia del motor y para un aeromodelo en
particular, es principalmente una tarea de experiencia y experimentacién. Pruebas de
motores con diferentes hélices son llevadas a cabo y publicadas en diferentes revistas
rclacionadas, estas muestran un rango de hélices que sirven como una guia para la seleccién
de una hélice adecuada. Las pruebas reportan resultados de potencia vs. velocidad angular
(RPAM). Una ecuacion cominmente utilizada para estimar el didmetro de la hélice es:

we(5.1) rﬂ*ﬁ ,
FALLS

Para un diametro D en centimetros.

% “Model Aircraft Aerodynamics™, Simons Martin, Ed. Nexus. UK 1999
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También existen nomogramas que facilitan la seleccién

Paso de la helice
RPM X 1000 VelocidagMPH de una hélice como el de la figura 5.6.

N AR "' ‘4 Sin embargo el paso y el diametro de la hélice no son_ .

: 1] o8 las tinicas caracteristicas fisicas de la hélice también
5 [ P ull intervienen factores como el material de la misma, el

% : €so la distribucion de su peso. Es por esto que

- - 48 [} p Y . . .
s : N aunque el mismo fabricante pueda producir la misma
- C ol 11y hélice, con el mismo paso y diametro, pero en diferente

. ] : 1, material (nylon, madera o fibra de vidrio) estis
N -{ 0 | seguramente se comportaran diferente. Es por esto que
an ] : ke en la siguiente seccién se muestra el banco de pruebas
» : N de hélices utilizado para evaluar diferentes hélices
n H -] me " § recomendadas por el fabricante del motor.
a0 : |
Bl | = e
] : - "
ot i .| rsa 1w
- E H 388 N s
T e (- . . e7s
- n j " H 4 Figura 5.6. Nomograma para seleccionar una hélice.
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g Esta grafica permite

estimar la velocidad
g *] maxima del
aeronave.

5.5 Banco de pruebas de hélices

El banco de pruebas de hélices construido por el equipo AERODISENO 2003 consta de
un carro al cual se le limita a rodar sobre dos rieles, con dos barras de seguridad en la parte
superior. El motor se colocé en el carro y se probaron diferentes tipos de hélices. La prueba
llevada a cabo consistié en variar la velocidad angular del motor hasta alcanzar las RPM
maximas medidas con un tacémetro digital contra la fuerza experimentada, medida con un
dinamémetro de resorte (V). Esto con el combustible especificado para el concurso

(nitrometano al 10%).

. /. Tacometro digital
Figura 5.8. Banco de prucbas para
hélices.

i

T :
88 lu"L { O“f !

FALLA D¥ ORIGEI |




Es importante balancear a las hélices para que el motor funcione correctamente, esto se
logra usando el dispositivo de la figura 5.9. De no estar’ balanceada una hehce, esta-se -
balancea ya sea lijando de un lado o agregando peso del otro. . .*

Los resultados obtenidos “de ‘la“ prueba - para
diferentes hélices se resumen en la figura 5.10.

i

H

i ——Master 13X6 Madera

Master 11X7.5 Nylon
—-—- APC 11X6 Nylon
—=— Master 12X6 Nylon

Empuje [N]

——TF 11X6 Madera
—— Master 12X6 Madera

TF 12X5 Madera
APC 12X6 Fibra de vidrio
RPM \__ TF11X7.5 Madera

—e— APC 13X6 Fibra de vidrio :

—e— APC 12X7 Fibra de vidrio ;

|——APC 12X8 Fibra de vidrio !

1
{

Figura 5.10. Grafica comparativa para la seleccion de hélice.

Con la prueba se selecciond a la hélice APC 11X6 esta, presentd un empuje maximo de 25
[N] a 13,000 RPM. Es probable que otra hélice tenga un desempefio mejor, sin embargo, la
prueba realizada se llevo a cabo con las hélices disponibles en el mercado.

Especificaciones del motor O.S. 0.61 FX

Desplazamiento 0.607 [in"]

Potencia 1.90 [BHP]

Rango de RPM 2,000-17,000

Carrcra 0.772 [in]

Peso 1.475 [Ib]

Dimensiones Longitud = 3.31 {in]
Ancho = 1.69 [in]
Alto = 3.96 [in]

Figura 5.11. Motor de dos tiempos O.S. 0.61

FX
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5.6 Teoria de propulsion
La teoria se basa en el concepto de un’disco

infinitamente delgado de area § que no presenta
resistencia al aire que pasa a través de él. El aire
que pasa por el disco recibe energia en forma de
presion, la energia se afiade de forma uniforme en
toda el area del disco, también se asume que la
velocidad del aire es constante en el area del disco §
y que toda la energia del disco es suministrada al

aire.

Figura 5.12. Disco ideal en el flujo de propulsion.

Si se supone que el aire adelante del disco estd circulando con una velocidad ¥y tiene una
presion de Pp Las lineas curvas exteriores representan las lineas de flujo que separan el
fluido que pasa a través del disco de las que no lo hacen. A medida que el fluido se acerca
al disco la velocidad aumenta a ¥y y la presién decrece a P;. En el disco la presién se
incrementa hasta P>, detras del disco, el aire se expande y se acelera hasta que su presion
retoma el valor de Py, cuando su velocidad es V..

La masa de fluido que pasa a través del disco por unidad de tiempo = aS¥Vy
Por lo que el incremento en el momentum de esta masa o dicho en otras palabras el empuje .

€s:

disco como:

El flujo se estudia en dos secciones en la figura 5.11 en 1 y 2, aplicando la ecuaci6n de
Bemoulll en estas regiones:

1 1 1
po+ 5 PV = pit o oV y P2+ 5 PVS = pot, PVI
Restando las dos ecuaciones anteriores se puede probar que: e (5.4)
Combinando las ecuaciones (5.4) y (3.3): 5 pS(Vf - V2)= osvy(V, V), que
simplificando. es 1gual a:
L (5.5)

Lo que muestra que la velocxdad en el disco es la media aritmética de las velocidades
adelante 'y detras del disco. ¥V, frecuentemente se escribe como ¥, =V(1+a) o bien

v, =v(Q+ Za) Donde a a se le conoce como factor de flujo. El cambio de energia cinética

del fluyjo (o. 5mv ) comparandola aguas arrlba aguas abajo es:

(5:6) TESIS CON }
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Esta tasa de incremento de la energia es de hecho, la potencia suministrada al disco. Si
ahora- se imagma que el disco entero se estd moviendo de derecha a izquierda a una
velocidad . en'un flujo estacionario, el trabajo 1til esta dado a una razén de TV. Asi que la
eficiencia del disco como un sistema propulsor:

Esta es la llamada eficiencia ideal de propulsidn o la eficiencia de Froude. En la prictica el
papel del disco la estaria jugando la hélice, que viola algunas de las suposiciones tomadas,
cada discrepancia de la situacion ideal llevara a la reduccién en la eficiencia. Es por esto
que la eficiencia real siempre es menor a la eficiencia de Froude. Es de especial interés la
ecuacién 5.8 en la cual se puede apreciar que al aumentar ¥V disminuye la eficiencia del
sistemna de propulsion.

Direccién de vuelo Direccion de ratacion de la hélice

Disco de propulsion

i
Flujo acelerado

Flujo acelerado

Figura 5.13. Patrén de vortices formado por una hélice

Como en un avién con configuracion canard, en que el estabilizador trabaja en la zona de
flujo perturbado del ala; en la hélice pasa algo similar. Cada pala de la hélice trabaja en el
flujo perturbado de la pala anterior. Esto es mds pronunciado en hélices de tres, cuatro o
mads palas y tiende a reducir la eficiencia de la hélice.

En una hélice como las puntas se mueven en una rotacién y también hacia delante, el patrén
de vértices se forma de una manera helicoidal detras de la hélice. Se producen dos vértices
externos que se asemejan a los de la figura 5. 13.

o - ﬁfm mw J‘
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5.7 Curvas de potencia

La potencia requerida (Pg) puede ser considerada como: el prdducto del arrastre total
veces la velocidad. Cuando esto se grafica, la curva resultante es de la forma siguiente. Esta

es la llamada curva de potencia.

Potencia disp

/ Potencia

1o r- requerida

Velocidad
Figura 5.13. Potencia disponible y requerida. Se muestra en linea punteada una potencia
del motor de 200 caballos de fuerza.

La figura 5.12 muestra un valor constante de 200 hp para la potencia del motor, pero la

potencia disponible es menor debido a las eficiencias de la hélice, resultando en la curva

para la potencia disponible Pp . En el punto en que la potencia requerida y la potencia
disponible se intersecan, se tiene la velocidad maxima de vuelo nivelado. Por arriba de esta
velocidad, mds potencia que la disponible se requiere, por lo que esta velocidad
simplemente no se alcanza. Al drea entre las dos curvas se le denomina exceso de potencia.
La habilidad del avién para operaciones de ascenso también es determinada por las curvas
de potencia. Mientras que en un vuelo nivelado, se requiere solamente igualar la potencia
requerida, en un ascenso, se requiere de potencia adicional. El exceso de potencia, también
llamado diferencial de potencia AP, no se requiere para un vuelo nivelado, este, es
utilizado para operaciones de ascenso. La tasa de ascenso a cualquier velocidad, es
proporcional a la cantidad de exceso de potencia AP e inversamente proporcional al peso.

La tasa de ascenso se puede tomar simplemente como el cociente entre el exceso de
potencia y el peso'®. Como la potencia del motor esta comiinmente dada en caballos de
fuerza (hp), las unidades resultantes son 4p/N para convertir esto a m/s se utiliza el factor de

167.64.
(5.9

Debido a la forma de las curvas de potencia, el exceso de potencxa vana"con la velocidad.
Donde el exceso de potencxa es maximo, se tiene la maxima tasa de.ascenso. A la velocidad

!5 «The Illustrated Gyide to Aerodynamics”, Smith, H.C. Ed. Mc. Graw Hill. EUA 1992
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asociada en este’ punto se le denomma -V, en las especificaciones de comportamiento del

avion.

La figura 5.14 muestra u- e_jemplo de una grifica de la tasa de ascenso que se determina
calculando para cada punto 4P 7El punto méximo de esta curva representa la maxima 74 y
ocurre en V. Con este tipo de graficas también se define la mejor tasa de ascenso, que es
la mayor altitud que se puede obtener en una cantidad de tiempo (ocurre a V}), y el mejor
dngulo de ascenso que da la mayor altitud para una distancia horizontal viajada (ocurre en

V).

Tasa de ascenso m/min
— 1000

| 500

Charmem e e &

60 80 100
i 3 — 1 —
X
Velocidad m/s

El mejor dngulo de ascenso puede obtenerse dibujando una
recta del origen hasta el punto en donde se-vuelve tangente a
la curva. En este punto el cociente entre velocidad vertical a
velocidad horizontal es maximo. Esto significa que en esta
condicion, el avién ascenderd mas rdpido en proporcion a la
distancia viajada con respecto al piso.

Figura 5.14. Grdfica de la tasa de ascenso en funcion de la .
velocidad, mostrando la mdxima tasa de ascenso en-V,y el
maximo dngulo de ascenso en V.

A continuacion se calcula y grafica la potencia requerida por el aecromodelo en estudio,
que se obtiene multiplicando la ecuacidn 2.22 para el arrastre total por la velocidad del
avion. Para calcular con exactitud como varia el empuje y la potencia disponible
(Pp=TVp) con la velocidad, es necesario pruebas en tuneles de viento de la hélice
seleccionada (como la presentada en la figura 5.15. Ya que es necesario conocer la
velocidad Vo bien V5. Sin embargo, se sabe que las curvas tomarén la forma de la figura

5.1. El maximo para el empuje serd cuando la velocidad del avion o bien la velocidad
relativa del viento al avidn sea cero.

Potencia [W]

Potencia requerida L=125 [N]

1500 -

3|

1000 -

500 -

| —— Potencia

0 HUITTemeene

»’ | requerida L=125
-m*" LN

e L

1 5 9 1317 212529 33
Velocidad [m/s]

T

Figura 5.15. (a) Curva de potencia requerida para una sustentacion L = 150 [N]. (b)
Pruebas de una hélice de acromadelismo en un tiinel de viento. ) s e
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Capitulo G
Manutactura del asromodelo

En el presente capitulo, se enlistan algunos de los métodos de manufactura utilizados
para la construccion del aeromodelo. Solo se mencionan los que presentan diferencias a los
equipos anteriores, con el objeto de que en un futuro, probablemente, sirvan como guia para
otros equipos de la Facultad de Ingenieria. Por otro lado, hubiera sido muy ttil conocer con
anterioridad que métodos de manufactura resultaron ser inviables en su momento y por que
razones. Por lo cual también se incluye una breve seccioén al final de métodos de
manufactura probados, pero que finalmente no se utilizaron por su dificultad en su
elaboracion, tiempo excesivo para su manufactura o por ser inexactos. De este modo,
futuros equipos podran evaluar, si lo desean, un método de manufactura sobre otro, en
funcién de los resultados finales obtenidos por equipos previos, ahorrdndose asi tiempo y
recursos materiales. De otra forma tendrian que empezar desde cero por desconocer lo

realizado por equipos anteriores.
Algunas ilustraciones fueron fotos tomadas del mismo aeromodelo, otras fueron obtenidas

de la bibliografia nimero 16.

6.1. Manufactura del ala

La plataforma seleccionada para el ala es del tipo rectangular, esta presenta considerables
ventajas en cuanto a la fabricacién se refiere. Para empezar toda la seccién es uniforme
reduciendo asi el ntmero de piezas diferentes en el ala. También, las plantillas,
herramientas o mediciones para verificar que el perfil aerodinamico se cumpla, son tinicos.
El tiempo de manufactura es mds reducido que en un ala con cambio de seccién transversal.
El ala es mas ripida y sencilla de reparar, entre otras ventajas. El método de construccién

que se siguio para el ala es el siguiente:

1) Se ajusto una forma para la estructura aproximada al perfil aerodinamico (figura 6.1), con
hojas de madera balsa de seccién rectangular.
2)

Madera balsa de Madecera balsa de alta
baja densidad. densidad.

Figura 6.1. Seccion transversal del
ala mostrando la estructura y la
parte exterior de madera balsa de
baja densidad para dar solamente la

Jorma.
3) Se realizaron ensambles cntre piezas. de manera que quedaran complctamente empatadas,

ver figura 6.2. Posteriormente se pegaron con pegamento epoxico.

Figura 6.2. Se utilizaron ensambles entre las
partes de la estructura del ala. A la izquierda
ensamble de dos piezas con rebajo y sesgo. A la
derecha union de dos piezas a inglete con liston
de refuerzo.
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3)

4)

5)

6)

Es necesario_ escoger piezas de la misma densidad y colocarlas simétricamente a ambos
lados del ala de lo contrario esta no quedara balanceada. Asi mismo, se debe colocar la
madera balsa de mayor densidad en la raiz del ala (cerca del fuselaje) debido a que los
esfuerzos mecanicos son mayores en esta zona, y a que la resistencia de la madera aumenta
al aumentar su densndad como lo muestra la figura 6.3.

. Vanaclén del limite de cedencia con
Figura 6.3. Variacion del limite de | la densidad
cedencia con la densidad para la | _ .
maderabalsa. " Estos valores son | 2 2000 A e Limteds ]
proporcionados por los fabricantes de B — 1500 | =] cedencia a lo
madera balsa a8 - i largodela fibra
4 . © 1000 /./ '
S 500 {-=7 ' Limiteala
3 [ i N I | cedencia
perpendicular a
8 9 10 1112 13 14 | [
densidad [Ib/ft3]

Con los resultados del andlisis del capitulo 4, se aprecia que es posible remover peso de las
puntas del ala. Por otro lado, se reforzé con tela fina de fibra de Vldl'lO Y. resma epoxnca el
centro del ala. o
Para dar la forma final al perfil, se cubrié con madera balsa de baja. densndad ala estructura
Luego se 1ijo con el dlsposmvo elaborado para tal fin mostrado. en la f gura 6 4. Dando
primero forma a la parte superior del ala y después a la inferior.

Figura 6.4. Montaje provisional - realizado
para dar forma del perfil deseado al ala
principal. Este estd conformado  por ‘una
plantilla con lija que se desplaza por dos
guias.

El centro del ala o soporte se construyé de manera que fuera lo mds angosto posible para no
reducir innecesariamente cl area efectiva de sustentacién del ala, asi mismo este soporte
central proporciona el diedro adecuado a las dos mitades del ala. Es indispensable utilizar
bloques de una altura conocida de acuerdo al diedro deseado, en el momento del armado
final, como por ejemplo el utilizado en la figura 6.5.

Figura 6.5. Bloque de referencia para dar el
diedro deseado al ala durante la union del ala
con la parte central.
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7) Finalmente, se cubrié con pelicula plastica conocida comercnalmente como MONOKOTE
para dar una superficie lisa y protegida del medio ambiente (humedad combustlble etc.).
Esta pelicula tiene las ventajas de que se adhiere con calor, ademas de e encogerse para dar la
forma descada sin presentar arrugas, como se puede ver en Iafgura 6 6 R S

Figura 6.6. Aplicacion de la pelzcula plastica . al ala
mediante la aplwac:on de calor con una secadora

6.2 Manufactura del estabilizador

El estabilizador por estar menos cargado que el ala principal, se construyé con una
estructura mas ligera. La estructura estd formada de costillas unidas con tres vigas
localizadas en el borde de ataque, centro aerodindmico y en el lugar donde se une con el

elevador mediante bisagras figura 6.7.

Figura 6.7.
Armado del estabilizador.

1) Las costillas fueron cortadas en triplay (parte central del estabilizador) y madera
balsa (puntas del estabilizador). Mediante una plantilla se cortaron de manera
aproximada y luego agrupandolas se lijaron para que todas tuvieran el mismo
perfil, esto con cuidado de no sobrepasar el contorno deseado del perfil
aerodindamico (figura 6.8).

Figura 6.8. Lijado en u)njumo de las costillas del estabilizador.
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2) Una vez terminadas las costillas se comenzaron a
pegar a una distancia conocida, tomando como
referencia constante los planos de construccion. Con
la ayuda de un bloque de madera cortado a escuadra
con la separacion deseada el cual se utilizdé como
herramienta para pegar una costilla a la vez, ver
Sigura 6.9.

Figura 6.9. Blogue utilizado para dar una separacion um’forme entre costillas.

3) Por ultimo, se forré la estructura con chapa de madera balsa’ de 1/322 pegandola con
pegamento instantineo (cianoacrilato). Al igual que el ala pnncxpal»se recubno con
pelicula pldastica marca MONOKOTE. : o

6.3 Fabricacion de la llanta

La llanta fue maquinada mediante control numérico, tras realizar un dibujo en dos

dimensiones, éste se exportd al programa MasterCam, para generar el codigo de corte
en el ambiente de la fresadora VMC100 del laboratorio de manufactura avanzada del
Centro de Disefio y Manufactura. El cddigo se enlista en el anexo A.
Los puntos tomados en cuenta para su fabricacién fueron la resistencia, ligereza y una
geometria sencilla. Ademas se maquind la pieza de un solo lado debido al error que
implicaria desmontar la pieza y encontrar de nuevo el cero pieza, lo que causaria un
desfasamiento entre la parte superior e inferior de la llanta. ’
Una vez concluido el ciclo de fresado la pieza fue terminada en un torno convencnonal
Finalmente se le agreg6 un buje colocado a presion y un recubrimiento de hule en’el
contorno para evitar que patinara con el piso. El hule utilizado fue una seccién de
manguera ligeramente mas pequefia que el diametro de la llanta para que este quedara
ajustado, esta seccidén de hule fue pegada con pegamento instantineo, como se puede
ver en la figura 6.10.

Figura 6.10. Llanta maquinada en CNC y
terminada con torno convencional.: Se: agrego
un buje de bronce y hule en el perimetro de la
llanta.

S v |
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6.4 Fabricacion del fuselaje

El fuselaje fue fabricado en tubo de aluminio de seccién rectangular de 3”2 por.-12’ con
espesor de pared de 1/16”. La intencidn de este fuselaje fue que tuviera resxstencxa llgereza -

y una fabricacion sencilla.
El fuselaje es la estructura que conjunta todos los elementos del aeromodelo”’ ;

estabilizador, motor, carga, elementos de control, tanque de combustlble ‘etc
continuacién se resumen los pasos seguidos para su fabricacién:

I. Reduccién de peso, mediante la eliminacién de matenal en izo
reducidos (hecho con los datos obtenidos en el capitulo 4). ‘ e
2. Soldadura de bujes de aluminio en las partes de empotramlento del tren delantero y :

del motor.

3. Soldadura del soporte para el tren trasero.

4. Sujecién del soporte del ala y del estabilizador. ‘
5. Presentacion del ala, estabilizador, tanque de combustible, motor bateria, receptor 2

antena, servos y mandos. Este punto tiene la intencién de det
e Posible interferencia entre partes
e Adaptaciones adicionales al fuselaje que resulten necesari
e Variacién de posicion del centro de gravedad, con lo

corregir esto para dar la posicién deseada.

Roce entre partes (hélice-ala, hélice-piso, establhzador-llanta motor-ala

etc.) o

6. Armado final

7. Realizacion de ajustes

‘ 'téndﬁ'a”que

Soporte del ala

- Tanque |
Soporte del estabilizador Fuselaje de aluminio Carga -, ¥
: ; : .
Estabilizado | I
"_\ i \ e [ A S -T- IR0
. :a_.,b\ ﬁ_‘{ A I e
& i .
e .
@iﬁ.,\\ Tren trasero

Tren delantero

Figura 6.11. Representacion del fuselaje en color rojo, las demds partes (motor, ala,
estabilizador, etc.) estdn en color negro.
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6.5 Herramientas adicionales

Se recomienda verificar antes de cada vuelo que el centro de gravedad del aeroplano no se

encuentre desplazado” del lugar ~requerido -
(capitulo  2),  para . que ‘este ' “sea
longitudinalmente estable.: Por lo que se utiliza
un localizador del centro de gravedad, como el
de la figura 6.12, para cerciorarse de que este
no ha cambiado de’lugar:producto de una
nueva  distribuciéon"~de=la==:carga +ylo -
combustible. " N

Aunque existen balanceadores.comerciales de
hélices es sencillo construir uno de manera
rapida y econémica (no tan preciso).

Esto se puede hacer fijando dos navajas a una
misma altura, en un bloque de madera y
atravesando un tubo de laton a través de la
hélice, como se puede ver en la figura 6.13.
Luego se observa para que lado estd mas
cargada la hélice para corregirla después.

Figura 6.13. Balanceador de hélices.

Por otro lado, es muy util contar con lo que se conoce como un medidor de incidencia del
ala, que no es simplemente mas que una forma aproximada de medir el angulo de ataque
del ala. Este puede ser comprado o bien construido simplemente con una superficie de
referencia y un transportador que mida mediante un indicador el dngulo del ala. Esta
medicion tiene que ser hecha en una mesa bien nivelada y apoyarse adecuadamente en el
borde de ataque y de salida del ala durante la medicién (figura 6.14).

Figura 6.14. Medidor de
incidencia del ala.
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6.6 Métodos de manufactura alternativos

En esta seccion se resumen algunos métodos de manufactura que se probaron pero que
finalmente no se utilizaron en el presente aecromodelo. Algunos métodos se emplearon en el
aeromodelo anterior, otros se intentaron en el presente pero sin buenos resultados finales.
Lo anterior no quiere decir que el método en particular no presente ventajas, sino que
simplemente no fue viable en su momento.

6.6.1 Corte de costillas con pantéograto para router.

Para la fabricacién de costillas se puede utilizar también el router, que es un cortador para
madera similar a una fresadora. Utilizando un pantografo, para guiar al router, se puede
seguir una trayectoria, y copiarla en otro lugar, a diferente o a la misma escala que la
trayectoria original.

Con este método, el seguidor del pantégrafo se guia con una plantilla méas grande que la
" costilla; el router corta esta trayectoria de manera reducida para el caso de las costillas. Esta
forma de hacer las costillas, aunque requiere de una preparaciéon previa, es muy rdpida y
exacta. El hecho de que la plantilla sea de mayor tamafio (en una escala conocida), reduce
el error en la costilla producida, por tener mas detalle y calidad la plantilla (figura 6.15).

Figura 6.15. Ejemplo de corte en madera con la ayuda de un paniografo para router.
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6.6.2 Molde permanente para el ala

Otro camino probado para la manufactura del ala del aeromodelo ﬁle ‘el de construlr un e

molde permanente para el ala. Este, se construyé con madera y se termmo con’'pasta
termofija del tipo que se usa en la hojalateria automotriz. Este molde ‘de dos mltades,
intrados y el extrados del ala, que al juntarse como lo muestra la f gura 6.16. conforma la¥
geometria total del perfil.

Este método, que finalmente no se utilizoé paraﬁc
siguientes ventajas y desventajas:

nstrun' el ala defmmva,

presento las

Ventajas
e Mayor rapidez en la construccién del
ala
e Se puede usar varias veces para
construir alas de las mismas

caracteristicas : . :
e Bajo costo del ala realizada de esta N o No se puede utlhzar para la
manera. , . " construccion de otro tipo de alas

e Desfasamiento entre la parte superior
e inferior del molde

Se hizo la prueba con el molde para la fabricacién de un ala. Esta prueba se realizé
preparando por separado dos piezas de fibra de vidrio de dos capas cada una. Estas partes
fueron utilizadas después para el intradds y el extradds del ala (parte inferior y superior
respectivamente) y la parte intermedia entre estas dos superficies se rellend con unicel. Se
obtuvieron buenos resultados en cuanto a rapidez y resistencia. Sin embargo, se
encontraron problemas para hacer coincidir la parte superior ¢ inferior de una forma exacta
en diferentes puntos a lo largo del molde provocando un desfasamiento que provoca que el
perfil no sea el deseado.

Figura 6.16. Molde permanente para el ala
Figura 6.17. Prucba realizada para el
ala con este mérodo.
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6.6.3 Fabricacion del ala en poliestireno expandido

Este método es muy practico debido a que es rapido, de bajo costo y exacto. Sin embargo ™~
la resistencia a la flexion de alas fabricadas de esta manera es muy pobre debido a que no

tienen estructura interna.

El primer paso es cortar al nticleo de unicel con la
forma mas aproximada posible. Esto se hace
mediante un alambre de nicromel, que funciona
como una resistencia, a la cual se le calienta con una
fuente de voltaje. Entre dos personas se hace pasar
en cada extremo el alambre caliente de manera que
se corte de manera uniforme el perfil aerodinamico,
guiandose con dos plantillas del perfil en cada
orilla.

Figura 6.18. Preparacion del nucleo de unicel.

El siguiente paso es preparar al nicleo pegando una tira de madera balsa a paiio, en el borde
de salida y asegurandolo con alfileres mientras el pegamento seca, como lo muestra la

Sfigura 6.18.

Figura 6.19. Aplicacion del pegamento de contacto..

Luego de preparar un pegamento de contacto que no ataque a la espuma, generalmente de
base de agua, se afnade un colorante para que sea mas facil de ver el pegamento durante su
aplicacién. Posteriormente este se aplica con una brocha a la chapa de madera balsa y al

nucleo de espuma (figura 6.19).

Figura 6.20. Aplicacion de calor para que el pegamento polimerice.

. M.m_«k_
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Cuando el pegamento haya secado al tacto, las dos superficies son puestas juntas en la
posicidn deseada y se aplica calor con una plancha para que el pegamento de las dos partes
polimerice y se adhieran firmemente, como se muestra en la figura 6.20.

.21. Lijado de cualquier exceso de la chapa de madera balsa. 'Y ¢
borde de ataque.

Se lija cualquier excedente de la chapa de madera balsa. Del mismo modo que se colocé el
borde de salida del ala, se fija el borde de ataque. Teniendo en cuenta de cubrir el ‘espesor
tanto del niicleo de espuma como la chapa de madera balsa (figura 6.21).

Por ultimo se refina la forma del perfil aerodindmico con navaja o con un blogue de lija
para madera, figura 6.22. Una vez terminada el ala, se le puede suministrar calor de nuevo
para aplicarle la pelicula plastica, ya que una vez polimerizado el pegamento éste ya no se
separa tan facilmente.

6.7 Planos del acromodelo

Se presentan a continuacidn los 5 planos que se requieren por los organizadores del
evento. Estos no pretenden ser exhaustivos en todos los detalles de todas las piezas, sino
dar una idea general de la geometria y ubicacion de los diferentes componentes de los
aeromodelos. Sin embargo se trata de ser lo mds claro posible. Otra razén por la que no se
ponen todas las dimensiones es porque cominmente en el aeromodelismo se copian las
caracteristicas de las piezas simplemente llevando a una escala 1:1 e imprimiendo para
después manufacturarlas directamente del dibujo, usandolo como una plantilla.
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Coneclusiones

Se puede concluir con lo desarrollado en la presente tesis, que para-el disefio de un
avion, ain siendo este un avion a escala, se deben llevar a cabo consideraciones y anilisis
que aseguren el buen funcionamiento de la parte, componente o la totalidad del proyecto.
De lo contrario es suficiente una sola falla para que el aeromodelo. no funcione

adecuadamente.

Por la naturaleza misma de la competencia, la definicién’ del problema quedé  bien
delimitada desde un principio en parte por las reglas de los organizadores y por otro lado
por las posibilidades del equipo para la construccién del aeromodelo. Fue evidente que en
el disefio aerodindmico se debian incluir cilculos para que-el avién tuviera una-alta
sustentacioén ademas de que fuera estable y estuviera balanceado de acuerdo a los calculos

presentados en el segundo capitulo.

Fue necesario también un andlisis estructural de las partes criticas, sin las cuales el avién no
funcionaria como era de esperarse. Este analisis permitié la reduccién de peso, asi como el
aseguramiento de que las partes resistirian a los esfuerzos mecdnicos considerados durante
dicho analisis. El anilisis fue llevado a cabo con el programa COSMOS que tuvo buenos
resultados, sin embargo con este programa se complica mucho el dibujo de la pieza en
andlisis (ya que en ocasiones no era posible exportarlo de otro programa), por lo que se
recomienda utilizar otro programa comercial en un futuro para hacer mas rapido el proceso,

este software bien podria ser ALGOR.

La reduccién de peso resultdé ser bastante significativa para algunas partes, como por
ejemplo para el fuselaje represent6 una reduccion del 50% de su peso inicial. Sin embargo,
es posible disminuir mucho mds el peso del avién utilizando materiales compuestos como
la fibra de carbono o el kevlar en un futuro, estos materiales tienen la ventaja de tener una
razon elevada de resistencia-peso. Los materiales compuestos, sin embargo son mas
costosos e implican una preparacion especial asi como de un andlisis mas profundo debido

a que presentan propiedades anisotrépicas.

Cabe destacar que los métodos de manufactura que se utilizaron fueron aquellos que
mantenian la precisién y exactitud requeridas, especialmente para partes como el ala y el
estabilizador. Es por esto, que el método de la manufactura con maquinas herramientas de
control numérico es altamente recomendable. Una dificultad que se puede encontrar en la
utilizacion de una fresadora CNC es que por no estar originalmente disefiada para el corte
de materiales como la madera o el material compuesto, las herramientas asi como los
parametros de corte (velocidad de corte) pueden no adaptarse a las necesidades especificas
de manufactura. Por ejemplo, para el corte de madera se requieren velocidades de alrededor
de 10,000 rpm para evitar que se astille la madera, sin embargo la velocidad angular de
corte de las fresadoras CNC estan por debajo de este valor. El método de corte con liser es
muy conveniente, por no astillar la madera y dejar cortes limpios y sin fibras desprotegidas

en los paneles de material compuesto.
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Existen también talleres de- carpinteria _en “México que  cuentan  con’ rebajadoras
(cominmente conocidas como routers) controlados” por CNC maqumar por ‘este | cammo
también reduce el tiempo de fabricacion en buena medlda. :

Por otro lado el mantener el disefio del avién tan senc:llo como fue posnble para reducnr el
tiempo y trabajo durante la manufactura, trajo venta_| as extras como una mayor faclhdad en
los calculos asi como una reduccién de costos. - - :

También la disminucién del nimero de partes ‘utilizando ™ las. mismas con diferentes
propdsitos simultidneamente como estructura rma; reduce”el trabajo en la etapa de-la-
manufactura, Esto trae consigo también’*que - al: haber menos partes exista una menor -
posibilidad de fallas y también un peso reducxdo B :

Algunos puntos vxables en los cuales se puede meJorar al aeromodelo enel futuro son:

e El ’vuso de programas mas avanzados para el manejo del avidn, estos programasi .
pueden ser introducidos en el transmisor (control remoto) en modelos: mas
actualizados y complejos. En estos nuevos equlpos es posible programar rutmas de
despegue y aterrizaje haciendo mucho menos riesgoso el vuelo.

e - También existen dlsposmvos como el giroscopio que permxten una auto-mvelaclén
del avidn, haciendo mas suave la respuesta del avion sin necesidad de que el piloto
intervenga frecuentemente para mantener el avién nivelado.

e  Otra propuesta es ubicar una cdmara inaldmbrica de tamafio y peso reducido con
transmision UHF o VHF para poder observar desde una televisiéon portatil el punto
de vista del avién. Esto es con el fin de facilitar la llegada a la pista, asi como evitar
la pérdida de la perspectiva que puede tener el piloto a grandes distancias y en el
momento de centrar al avidn con respecto a la pista.

e Como ya se ha sefialado el uso de materiales compuestos para reducir el peso del
avion asi como de facilitar la manufactura de piezas.

e Un aspecto que puede parecer obvio, pero que es necesario recalcar es la
terminacion de la construccién del avidén con tiempo de sobra para estar en
condiciones de realizar pruebas, practicas y estrategias de vuelo, antes de acudir al
evento en EUA,

En resumen con el acromodelo construido y presentado en esta tesis se tuvieron buenos
resultados, sin embargo se recomienda utilizar en un futuro una configuracion de avion
tradicional debido a que la bibliografia estd mas a la mano y los calculos, en especial de
estabilidad se facilitan mas. Ademads, una configuracion tradicional es mas viable porque
los pilotos en general, estdn mas familiarizados con esta configuracién.

Con la experiencia obtenida estimo que en afios posteriores equipos de la Facultad de
Ingenieria de la UNAM podran tener una mejor y mds frecuente participacion en el
concurso de SAE AERODESIGN. Esto consultando las fuentes bibliograficas por equipos
previos, utilizando procedimientos de construccion tiles en ocasiones anteriores y
estudiando nuevos conceptos que permitan mejorar gradualmente el desempeiio del
aeromodelo, utilizando como plataforma el trabajo hecho con anterioridad por equipos de la
Facultad, procurando asi una continuidad.
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anexo A Programa CNC
para llanta

NO760 X-14.271 Y12.01311.0J1.732

%011
NO770 X-12.843 Y12.611 10.012.0
Noots ?ggofi‘:(g':f"; G94 M09 NO780 G02 X—4.5 Y17.428 112.843 J-12.611
N Mo 2000 200 NO790 G03 X-3.0 Y19.365 1-0.5 71.936
N0 M aa 0 0.0 750 NOS00 X-5.0 Y21.365 1-2.0 J0.0
N X0 Floo NO810 X-5.5 Y21.301 10.0 J-2.0
0. NO820 X-15.698 V15414 15.5 1-21.301
NOOGO (O3 X0.0 Y38.0 1-38.0 J0.0 N X s
NOO70 X-38.0 Y0.010.0 380 N Ore =
NOOBO X0.0 Y-38.0 [38.0J0.0 kS0 2y 240 F100
NO0%0 X380 Yoo ¢ 1380 . NOB8O GO3 X-16271 Y14.013 11.427 J-1.401
o100 o0 #* NOE90 X-15.271 Y12.281 12.0 J0.0
N1 oy 2.2.0 F100 NO900 X-14.271 Y12.013 1.0 J1.732
N0 O ot \38.0138.0 J0.0 NOOIO X-12.843 Y12.61110.012.0
N b 0.0 10,0380 NO920 GO2 X-4.5 Y 17.428 112.843 J-12.611
O 138.0 Jo.C N0930 G03 X-3.0 Y19.365 1-0.5 J1.936
NOI70 X0.0 Y-38.0 138.0 J0.0 N30 S a1 268 120400
NO18O X38.0 Y0.0 10.0 J38.0 -5.0 ¥21.365 1-2 D 10.
NO950 X-5.5 Y21.301 10.0 J-2.0
NO190 GOO 75.0
Noato oo NO960 X-15.698 Y15.414 15.5 121.301
NO970 GOO 25.0
N0220 GOI 7-4.0 F100 N e
N0240 (O3 X0.0 Y38.0 1-38.0 J0.0 N0990 Z i 2.6 F100
N2 0500 100 N1020 GO3 X-16.271 Y14.013 11.427 J-1.401
N X80 v00100 1380 N1030 X-15.271 Y12.281 12.0 J0.0
NO280 GOO 450 NI040 X-14271 Y12.01311.0J1.732
e oo N10SO X-12.843 Y12.611 10,0 J2.0
N 2t 260 Fi00 NID6O GO2 X-3.5 Y17.428 [12.843 J-12.611
O o Yoo N3850 1-38010.0 NI070 GO3 X-3.0 Y19.365 1-0.5 11.936
103 X0.0 ¥38.0 -3 10 NI08O X-5.0 Y21.365 12.0 J0.0
NO330 X-38.0 Y0.0 10,0 J-38.0 N80 X S yala0! 100020
NO350 X00 ¥-380 138.0 0.0 NI100 X-15.698 Y15.414 15.5 J-21.301
NO360 X38.0 Y0.0 10.0 J38.0 N0 X a0
N0370 GOO 75.0 NI 000 2
N &30 480 F100 NI140 GO1 Z-8.0 F100
N oy %o o580 1-38.010.0 NI160 GO3 X-16.271 Y14.013 11427 J-1.401
N 0590 10.0 1380 N1170 X-15271 Y12.281 12.0 J0.0
N X00 v-3810 1380 100 NII80 X-14271 Y12.013 11.0 J1.732
N o von 100 1980 NI190 X-12.843 Y12.611 0.0 J2.0
N o0 e (oo™ N1200 GO2 X-4.5 Y17.428 112.843 J-12.611
Notad oao ™ NI210 GO3 X-3.0 Y19.365 1-0.5 J1 936
N0 230 2100 Fl00 NI220 X-5.0 ¥21.365 1-2.0 J0.0
NOSIO GO3 X0.0 Y38.0 1-38.0 J0.0 Ni230 X-5.5 ¥21.301 10.0 }-2.0
N0 380 %0.010.0 1380 NI240 X-15.698 Y15.414 15.5 1-21 301
520 X-38.0 VO.010.0 -0 NI250 GOO £5.0
NOS30 X0.0 Y-38.0 138.0 J0.0 NI230
NOS40 X380 Y0.010.0 138.0 NI270 2&0 4 100 Fi00
N . v15.414 NI300 GO3 X-16271 Y14.013 11.427 J-1.401
N o1 0.0 F100 NI310 X-15271 Y12.281 12.0 J0.0
NO60O GO3 X-16.271 Y14.01311.427 J-1401 N X 1aa M
i ylas 843 V12,611 10.0 J2.
N N1y a43 Y1261 100120 N1350 GO3 X-3.0 Y19.365 1-0.5 J1.936
1R YO R an NI360 X-5.0 Y21.365 1-2.0 10.0
NOGH0 GO2 X—4.5 V17.428 112.843 J-12.611 N X val 301 10.0.1-2.0
NO6S0 GO3 X-3.0 ¥19.365 10.5 11.936 N1380 X-15.698 Y15.414 15.5 J-21.301
NO6GO X-5.0 Y21.365 1-2.0 J0.0 NIo80 X0 Ts0
NOG70 X-5.§ Y21.301 10.0 J-2.0 N13%0 000~
NOGSO X-15.698 ¥15.414 15.5 J-21.301 NId10 20 120 F100
Nog oo =0 NI440 GO3 X-16.271 Y14.013 11.427 J-1.401
N oot 720 F100 NI450 X-15.271 Y12.281 12.0J0.0
N0740 GO3 X-16.271 Y14.01311.427 J-1.401 N1460 X-14.271 V12.01311.01.732
3 X-16 01311 . NI470 X-12.843 Y12.61110.0 J2.0
NO750 X-15271 Y12.28112.0000 . . NI480 GO2 X-A.5 Y17.428112.843 J-12.611

N1490 GO3 X-3.0 Y19.365 [-0.5 J1.936
N1500 X-5.0 Y21.3651-2.0J0.0
NISI0 X-5.5 Y21.30110.0J-2.0
N1520 X-15.698 Y15.41415.5 J-21.301
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N1530
N1550
N1560
NI1580
N15%50
N1600
N1610
N1620
N1630
N1640
N1650
N1660
N1670
N1690
N1700
N1720
N1730
N1740
N1750
N1760
N1770
N1780
N1790
N1800
Ni8lo
N1830
N1840
' N1860
N1870
N1880
N18%0
N1900
NI19t0
N1920
N1930
N1940
N1950
N1970
N1980
N2000
N2010
N2020
N2030
N2040
N2050
N2060
N2070
N2080
N209%0
N2110
N2120
N2i40
N2150
N2160
N2170
N2180
N2190
N2200
N2210
N2220
N2230
N2250
N2260
N2280
N2290
N2300
N2310
N2320
N2330
N2340
N2350
N2360
N2370
N2390

G0o0 Z5.0

X15.414 Y15.698

GOl Z0.0 F100

G03 X14.013 Y16.271 1-1.401 J-1.427
X12.281 Y15.271 10.0 J-2.0

X12.013 Y14.271 11.732 J-1.0
X12.611 Y12.843 12.0 J0.0

G02 X17.428 Y4.51-12.611 J-12.843
GO3 X19.365 Y3.011.936J0.5
X21.365 Y5.0 10.0J2.0

X21.301 ¥5.51-2.0J0.0

X15.414 Y15.698 1-21.301 J-5.5

G00 Z5.0

z3.0

GOl Z-2.0 F100

G03 Xi4.013 Y16.271 1-1.401 J-1.427
X12.281 Y15.271 10.0 3-2.0

X12.013 Y14.271 11.732J-1.0
X12.611 Y12.843 12.0J0.0

G02 X17.428 Y4.51-12.611 J-12.843
GO03 X19.365 Y3.011.936J0.5
X21.365 Y5.010.0J2.0

X21.301 Y5.51-2.0J0.0

X15.414 Y15.698 1-21.301 3-5.5

G00 25.0

Z1.0

GOl Z-4.0 F100

GO03 X14.013 Y16.271 1-1.401 J-1.427
X12.281 Y15.27110.0)-2.0

X12.013 Y14.271 11.732 }-1.0
X12.611 Y12.84312.0J0.0

GO02 X17.428 Y4.51-12.611 J-12.843
G03 X19.365 Y3.011.936 J0.5
X21.365 Y5.010.0J)2.0

X21.301 Y5.51-2.0 J0.0

X15.414 Y15.698 1-21.301 J-5.5

GO0 25.0

Z-1.0

GOl Z-6.0 F100

G03 X14.013 Y16.271 1-1.401 3-1.427
X12.281 Y15.271 10.0 J-2.0

X12.013 Y14.271 11.732)-1.0
X12.611 Y12.84312.010.0

GO02 X17.428 Y4.51-12.611 )-12.843
GO03 X19.365 Y3.011.93610.5
X21.365 Y5.010.0)2.0

X21.301 Y5.51-2.0J0.0

X15.414 Y15.698 1-21.301 J-5.5

GO0 Z5.0

2-3.0

GOl Z-8.0 FI100

G03 X14.013 Y16.271 1-1.401 J-1.427
X12.281 Y15.27110.0J-2.0

X12.013 Y14.27111.732J)-1.0
X12.611 Y12.84312.0J0.0

G02 X17.428 Y4.51-12.611 )-12.843
GO03 X19.365 Y3.011.936 J0.5
X21.365 Y5.010.0J2.0

X21.301 ¥5.51-2.0 J0.0

X15.414 Yi5.698 1-21.301 J-5.5

Goo 250

7-5.0

GOl Z-10.0 F100

G03 Xi4.013 Y16.271 1-1.401 J-1.427
X12.281 Y15.27110.0 J-2.0

X12.013 Y14.27111.732)-1.0
X12.611 Y12.84312.0J0.0

GO02 X17.428 Y4.51-12.611 )-12,843
GO03 X19.365 Y3.011.936 JO.5
X21.365 ¥5.010.0 J2.0

X21.301 Y5.51-2.0J0.0

X15.414 Y15.698 1-21.301 J-5.5

G00 Z5.0

7-7.0
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N2400
N2420
N2430
N2440
N2450
N2460
N2470
N2480
N2490
N2500
N2510
N2530
N2540
N2560
N2570
N2580
N2590
N2600
N2610
N2620
N2630
N2640
N2650
N2670
N2680
N2700
N2710
N2720
N2730
N2740
N2750
N2760
N2770
N2780
N2790
N2810
N2820
N2840
N2850
N2860
N2870
N2880
N2890
N2900
N2910
N2920
N2930
N2950
N2960
N2980
N2990
N3000
N3010
N3020
N3030
N3040
N3050
N3060
N3070
N3090
N3100
N3120
N3130
N3140
N3150
N3160
N3170
N3180
N3190
N3200
N3210
N3230
N3240
N3260

Got Z-12.0 F100

GO03 X14.013 Y16.271 1-1.401 J-1.427
X12.281 Y15.271 10.0 J-2.0

X12.013 Y14.271 11.732 J-1.0
X12.611 Y12.843 12.0 J0.0

G02 X17.428 Y4.51-12.611 J-12.843
GO03 X19.365 Y3.011.936 J0.5
X21.365 Y5.010.0 J2.0

X21.301 Y5.5 1-2.0 J0.0

X15.414 Y15.698 1-21.301 J-5.5

G000 Z5.0

X4.5 Y-17.428

GO0l Z0.0 F100

G03 X12.843 Y-12.611 1-4.5)17.428
G02 X14.271 Y-12.013 11.427 J-1.401
X15.271 Y-12.281 10.0 J-2.0

X16.271 Y-14.013 [-1.0 J-1.732
X15.698 Y-15.414 1-2.0 J0.0

X5.5 Y-21.301 1-15.698 J15.414

X5.0 Y-21.365 1-0.5 J1.936

X3.0 Y-19.36510.0 J2.0

X4.5 Y-17.428 12.0 J0.0

GO0 Z5.0

Z3.0

GOl Z-2.0 F100

G03 X12.843 Y-12.611 1-4.5 }17.428
G02 X14.271 Y-12,013 11,427 J-1.401
X15.271 Y-12.281 10.0 J-2.0

X16.271 Y-14.013 1-1.0 J-1.732
X15.698 Y-15.414 1-2.0 10.0

X5.5 Y-21.301 1-15.698 J15.414

X5.0 Y-21.365 1-0.5 J1.936

X3.0 Y-19.36510.0J2.0

X4.5 Y-17.42812.0 J0.0

GO0 Z5.0

z1.0

GOl Z-4.0 F100

GO3 X12.843 Y-12.611 1-4.5 J17.428
G02 X14.271 Y-12.013 11.427 J-1.401
X15.271 Y-12.281 10.0 J-2.0
X16.271 Y-14.013 1-1.0 J-1.732
X15.698 Y-15.414 1-2,0 J0.0

X5.5 Y-21.301 1-15.698 J15.414
X5.0 Y-21.365 1-0.5 J1.936

X3.0 Y-19.365 10.0 J2.0

X4.5 Y-17.428 12.0 J0.0

GO0 Z5.0

Z-1.0

GOl 2-6.0 F100

GO3 X12.843 Y-12.611 1-4.5]17.428
G02 X14.271 Y-12.013 11.427 J-1.401
X15.271 ¥-12.281 10.0 J-2.0
X16.271 Y-14.013 1-1.0 J-1.732
X15.698 Y-15.414 1-2.0 J0.0

X5.5 Y-21.301 1-15.698 J15.414
X5.0 Y-21.365 1-0.5 J1.936

X3.0 Y-19.365 10.0 J2.0

X4.5 ¥-17.428 12.0 J0.0

GO0O Z5.0

7-3.0

GOl Z-8.0 F100

GO3 X12.843 Y-12.61114.5J17.428
G02 X14.271 Y-12,013 11.427 J-1.401
X15.271 ¥-12.281 10.0 J-2.0
X16.271 Y-14.0131-1.0 J-1.732
X15.698 Y-15.414 1-2.0 J0.0

X5.5 Y-21.301 1-15.698 J15.414
X5.0 Y-21.365 1-0.5 §1.936

X3.0 Y-19.365 10.0 J2.0

X4.5 Y-17.428 12.0 J0.0

GO0 Z5.0

7-5.0

GOl Z-10.0 F100

GO03 X12.843 Y-12,6111-4.5J17.428
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N3490
N3s10
N3520
N3540
N3550
N3560
N3570
N3580
N35%0
N3600
N3610
N3620
N3630

G02 X14271 Y-12.01311.427 J-1.401
X15.271 Y-12.28110.0J-2.0
X16271 Y-14.013 1-1.0J-1.732
X15.698 Y-15.414 1-2.0J0.0

X5.5 Y-21.301 [-15.698 J15.414
X5.0 Y-21.365 1-0.5 J1.936

X3.0 Y-19.36510.0 J2.0

X4.5 Y-17.428 12.0 J0.0

GO0 25.0

7-1.0

GOl Z-12.0 F100

GO03 X12.843 Y-12.6111-4.5J17.428
G02 X14.271 Y-12.013 11.427 J-1.401
X15.271 Y-12.281 10.0 J-2.0

X16.271 Y-14.013 1-1.0 J-1.732
X15.698 Y-15.414 1-2.0 J0.0

X5.5 Y-21.301 1-15.698 J15.414
X5.0 Y-21.3651-0.5 11.936

X3.0 Y-19.36510.0J2.0

X4.5 Y-17.42812.0 J0.0

GO0 Z5.0

X-17.428 Y45

GOl Z0.0 F100

GO03 X-19.365 Y-3.01-1.936 J-0.5
X-21.365 Y-5.010.0J-2.0

X-21.301 Y-5.512.0J0.0

X-15.414 Y-15.698 121.301 J5.5
X-14.013 Y-16.271 11.401 J1.427
X-12.281 Y-15.271 10.0 2.0
X-12.013 Y-14.271 I-1.732 JL.0
X-12.611 Y-12.8431-2.0J0.0

G02 X-17.428 Y-4.5112.611 J12.843
GO0 Z5.0

N3650 23

N3660
N3680
N369%0
N3700
N37i10
N3720
N3730
N3740
N3750
N3760
N3770
N3790
N3800
N3820
N3830
N3840
N3850
N3R60
N3870
N3880
N3890
N3900
N3910
N3930
N3940
N3960
N3970
N3980
N3990
N4000
N4010
N4020
N4030
N4040
N4050
N4070
N4080
N4100
N4110
N4120

0
GOt 2-2.0 F100
GO03 X-19.365 Y-3.01-1.936 J-0.5
X-21.365 Y¥-5.010.0J-2.0
X-21.301 Y-5.512.0 J0.0
X-15.414 Y-15.698 121.301 J5.5
X-14.013 Y-16.271 11.401 J1.427
X-12,281 Y-15.271 10.0 J2.0
X-12.013 Y-14.2711-1.732 J1.0
X-12.611 Y-12.8431-2.0J0.0
GO02 X-17.428 Y-4.5112.611 J12.843
GO0 45.0
Z1.0
GOl 740 F100
GO03 X-19.365 Y-3.01-1.936 1-0.5
X-21.365 Y-5.010.0 J-2.0
X-21.301 Y-5.512.0J0.0
X-15.414 Y-15.698121.301 J5.5
X-14.013 Y-16.271 11.401 J1.427
X-12.281 Y-15.271 10.0 J2.0
X-12.013 Y-14.271 1-1.732J1.0
X-12.611 Y-12.843 |-2.0 J0.O
GO2 X-17.428 Y-4.5112.611J12,843
GO0 75.0
Z-1.0
GOl 7-6.0 F100
GO3 X-19.365 Y-3.01-1.9361-05
X-21.365 Y-5.010.0J-2.0
X-21.301 Y-5.512.0J0.0
X-15414 Y-15.698 121.301 J5.5
X-14.013 Y-16.271 11.401 J1.427
X-12.281 Y-15.271 10.0 J2.0
X-12.013 Y-14.271 1-1.732J1.0
X-12.611 Y-12.843 1-2.0 J0.0
G02 X-17.428 Y-4.5112.611 312.843
GO0 75.0
Z-3.0
Gol 7-8.0 F100
GO3 X-19.365 Y-3.01-1.936 J-0.5
X-21.365 Y-5.010.0)-2.0
X-21.301 Y-5.512,0J0.0
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N4360
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N4500
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N4550
N4560
N4570
N4580
N4590
N4600
N4610
N4620
N4630
N4640
N4650
N4660
N4670
N4680
N4690
N4700
N47i0
N4720
N4730
N4740
N4a750
N4760
N4770
N4780
N4790
N4800
N48I10
N4820
N4830
N4840
N4850
N4860
N4870
N4880
N4890
N4900
N4910
N4920
N4930

X-15.414 Y-15.698 121.301 J5.5
X-14.013 Y-16.271 11.401 J1.427
X-12.281 Y-15.271 10.0 J2.0

X-12.013 Y-14.271 1-1.732J1.0
X-12.611 Y-12.843 1-2.0 J0.0

G02 X-17.428 Y-4.5112.611J12.843
GO0 25.0

Z-5.0

GOl Z-10.0 F100

GO03 X-19.365 Y-3.0 1-1.936 J-0.5
X-21.365 Y-5.010.0 J-2.0

X-21.301 Y-5.512.0 J0.0

X-15.414 Y-15.698 121.301 J5.5
X-14.013 Y~16.271 11.401 J1.427
X-12.281 Y-15.271 10.0J2.0

X-12.013 Y-14.271 1-1.732 J1.0
X-12.611 Y-12.843 1-2.0 J0O.O

GO02 X-17.428 Y-4.5112.611J12.843
GO0 Z75.0

Z-7.0

GOl 2-12.0 F100

GO3 X-19.365 Y-3.0 1-1.936 J-0.5
X-21.365 Y-5.010.0 J-2.0

X-21.301 Y-5.512.0 JO.0

X-15.414 Y-15.698 121.301 J5.5
X-14.013 Y-16.271 11.401 J1.427
X-12.281 Y-15.271 10.0 J2.0

X-12.013 Y-14271 1-1.732J1.0
X-12.611 Y-12.843 1-2.0 JO.0

GO02 X-17.428 Y-4.5112,611J12.843
GO0 Z5.0

G00 Z10.0

GO0 X0.0 Y0.0

GO0 X-9.0 Y16.5

G01 2-2.0

GOl X-6.134 Y19.571 F200

GO3 X-13.883 Y15.098 16.134 J-19.571
GO1 X-13.285 Y14.937

GO02 X-6.294 Y18.973 113.285 J-14.937
GOl X-6.134 Y19.571

X-1.769 Y23.614

GO3 X-19.566 Y13.33911.769 J-23.614
GOl X-12.36 Y11.408

G02 X-3.699 Y16.408 112.36 J-11.408
GOl X-1.769 Y23.614

X2.353 Y26.747

GO3 X0.0 Y26.85 1-2.353 J-26.747
X-24.34 Y11.336 10.0 J-26.85

GOl X-11.193 Y7.813

G02 X-1.17 Y13.6111.193 J-7.813
GOl X2.353 Y26.747

G000 720

230

X-9.0 YIl6S

GOl Z-4.0 F100

X-6.134 Y19.571 F200

GO03 X-13.883 Y15.098 16.134 J-19.571
GOl X-13.285 Y14.937

GO2 X-6.294 Y18.973 113.285 J-14.937
GOl X-6.134 Y19.571

X-1.769 Y23.614

GO3 X-19.566 Y13.339 11.769 1-23.614
GOl X-1236 Y11.408

(02 X-3.699 Y16.408112.36J-11.408
GOl X-1.769 Y23.614

X2.353 Y26.747

GO03 X0.0 Y26.85 1-2.353 J-26.747
X-24.34 Y11.33610.0 J-26.85

GOl X-11.193 Y7.813

G02 X-1.17 Y13.6111.193 J-7.813
GOl X2.353 Y26.747

GO0 Z4.0

210

X-9.0 Y165



GOl 2-6.0 F100

X-6.134 Y1957t F200

GO03 X-13.883 Y15.098 16.134 J-19.571
GOl X-13.285 Y14.937

GO02 X-6.294 Y18.973113.285 J-14.937
GOl X-6.134 Y19.571

X-1.769 Y23.614

GO3 X-19.566 Y13.33911.769 J-23.614
GOl X-12.36 Y11.408

G02 X-3.699 Y16.408112.36J-11.408
GOl X-1.769 Y23.614

X2.353 Y26.747

GO3 X0.0 Y26.85 1-2.353 J-26.747
X-24.34 Y11.336 10.0 J-26.85

GO1 X-11.193 Y7.813

GO02 X-1.17 Y13.6 111.193 J-7.813

GOl X2.353 Y26.747

GO0 Z6.0

GO01 2-2.0

X-18.0 Y-7.5

GO0l X-19.571 Y-6.134 F200

GO03 X-15.098 Y-13.883 119.571 J6,134
GOl X-14937 Y-13.285

G02 X-18973 Y-6.294 114937 J13.285
GOt X-19.571 Y-6.134

X-23.614 Y-1.769

GO03 X-13.339 Y-19.566 123.614 11,769
GOl X-11.408 Y-12.36

G02 X-16.408 Y-3.699 111.408 J12.36
GOl X-23.614 Y-1.769

X-26.747 Y2353

GO03 X-26.85Y0.0126.747 J-2.353
X-11.336 Y-24.34 126.85 J0.0

GO1 X-7.813 Y-11.193

GO02 X-13.6 Y-1.1717.813J11.193

GOl X-26.747 Y2.353

G00 220

3.0

X-180 Y-7.5

GOl Z-4.0 F100

X-19.571 Y-6.134 F200

GO03 X-15.098 Y-13.883 119,571 J6.134
GOt X-14937 Y-13.285

GO02 X-18.973 Y-6.294 114.937 J13.285
GOl X-19.571 Y-6.134

X-23.614 Y-1.769

G03 X-13.339 Y-19.566 123.614 J1.769
GOl X-11.408 Y-12.36

G02 X-16408 Y-3.699 111.408 J12.36
GOt X-23.614 Y-1.769

X-26.747 Y2.353

GO3 X-26.85 Y0.0126.747 J-2.353
X-11.336 Y-24.34 126.85 J0.0

GO1 X-7.813 Y-11.193

G02 X-13.6 Y-1.1717.813J11.193

GO1 X-26.747 Y2353

GO0 74.0

FARY]

X-180 Y-7.5

GOl Z-6.0 F100

X-19.571 Y-6.134 F200

GO03 X-15.098 Y-13.883 §19.571 16.134
GOl X-14.937 Y-13.285

GO02 X-18973 Y-6.294 [14.937 J13.285
GOl X-19.571 Y-6.134

X-23.614 Y-1.769

GO3 X-13.339 Y-19.566 123.614 J1.769
GOl X-11.408 Y-12.36

GO02 X-16.408 Y-3.699111.408 J12.36
GOl X-23.614 Y-1.769

X-26.747 Y2.353

GO03 X-2685 Y0.0126.747 J-2.353
X-11.336 Y-24.34 126.85 J0.0

GOl X-7.813 Y-11.193
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N5700
N5710
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N5730
N5740
N5750
N5760
N5770
N5780
N5790
N5800
N5810
N5820
N5830
N5840
N5850
N5860
N5870
N5880
N5890
N5900
N5910
N5920
N5930
N5940
N5950
N5960
N5970
N5980
N5990
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N6010
N6020
N6030
N6040
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N6060
N6070
N6080
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N6100
Né6l110
Né6120
N6130
Né6140
N6150
N6160
N6170
N6180
N6190
N6200
N6210
N6220
N6230
N6240
Ne6250
N6260
N6270
N6280
N629%0
N6300
N6310
N6320
N6330
N6340
N6350
N6360
N6370
N6380
N6390
N6400
Ne6410

G02 X-13.6 Y-1.17172.813111,193

GOl X-26.747 Y2.353

GO0 Z26.0

Go1Z-2.0

X9.0 Y-16.5

GOl X6.294 Y-18.973 F200

X6.134 Y-19571

GO03 X13.883 Y-15.098 1-6.134 J19.571
GOt X13.285 Y-14.937

G02 X6.294 Y-18.973 1-13.285 J14.937
GOl X3.699 Y-16.408

X1.769 Y-23.614

GO03 X19.566 Y-13.339 1-1.769 J23.614
GO1 X12.36 Y-11.408

G02 X3.699 Y-16.408 1-12.36 111,408
GOl X1.17 Y-13.6

X-2.353 Y-26.747

GO03 X0.0 Y-26.8512.353 J26.747
X24.34 Y-11,336 10.0 J26.85

GOl X11.193 Y-7.813

G02 X1.17 Y-13.61-11.193 J7.813
GO0 Z2.0

Z3.0

X9.0 Y-16.5

Gol Z-4.0 F100

X6.294 Y-18.973 F200

X6.134 Y-19.571

G03 X13.883 Y-15,098 1-6.134 J19.571
GOt X13.285 Y-14.937

GO2 X6.294 Y-18.973 1-13.285 J14.937
GOl X3.699 Y-16.408

X1.769 Y-23.614

G03 X19.566 Y-13.339 1-1.769 J23.614
GOl X12.36 Y-11.408

G02 X3.699 Y-16.408 1-12.36 J11.408
GOl X1.17 Y-13.6

X-2.353 Y-26.747

GO03 X0.0 Y-26.8512.353 J26.747
X24.34 Y-11.33610.0 J26.85

GOl X11.193 Y.7.813

G02 X1.17 Y-13.61-11.193J7.813
GO0 240

Z1.0

X9.0 Y-16.5

GOl Z-6.0 F100

X6.294 Y-18.973 F200

X6.134 Y-19.571

G03 X13.883 Y-15.098 1-6.134 J19.571
GOl X13.285 Y-14.937

GO2 X6.294 Y-18.973 1-13.285 J14.937
GOl X3.699 Y-16.408

X1.769 Y-23.614

GO3 X19.566 Y-13.339 1-1.769 123.614
GOl X12.36 Y-11.408

GO2 X3.699 Y-16.4081-12.36 J11.408
GOl X1.17 Y-13.6

X-2.353 Y-26.747

GO03 X0.0 Y-26.8512.353 26,747
X24.34 Y-11.336 10.0 J26.85

GOl X11.193 Y-7.813

G02 X1.17 Y-13.61-11.193 37.813
GO0 26.0

GO0l 2-2.0

X16.5 Y9.0

GOl X18973 Y6.294 F200

X19.571 Y6.134

G03 X15.098 Y13.883 1-19.571 J-6.134
GOl X14.937 Y13.285

G02 X18.973 Y6.294 1-14.937 J-13.285
GOl X16.408 Y3.699

X23.614 Y1.769

G03 X13.339 Y19.566 §-23.614 )-1,769
GOt X11.408 Y1236

G02 X16.408 Y3.699 1-11.408 J-12.36



N6420
N6430
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N6460
N6470
N6480
N6490
N6500
N6510
N6520
N6530
N6540
N6550
N6560
N6570
N6580
N6590
N6600
N6610
N6620
N6630
N6640
N6650
N6660
N6670
N6680
N6690
N6700
N6710
N6720
N6730
N6740
N6750
N6760
N6770
N6780
N6790
N680C
N6gI0
N6820
NG6R30
N6840
N6850
N6860
N6870
N6880
N68IO
N6900
N6&91Io
N6920
N6930
N6940
N6950
N6960
N6970
N6980
NO6YO
N7000
N7010
N7020
N7030
N7040
N7050
N7060
N7070
N7080
N7090
N7100
N7110
N7120
N7130
N7140
N7150

GOl X13.6 Y117

X26.747 Y-2.353

GO03 X26.85 Y0.0 1-26.747 J2.353
X11.336 Y24.34 1-26.85 J0.0

GOt X7.813 Y11.193

G02 X13.6 Y117 1-7.813 J-11.193

Goo Z2.0
Z3.0
X16.5 Y9.0

GOl Z-4.0 F100

X18.973 Y6.294 F200

X19.571 Y6.134

GO3 X15.098 Y13.883 1-19.571 J-6.134
GOl X14.937 Y13.285

G02 XI18.973 Y6.294 1-14.937 J-13.285
GOl X16.408 Y3.699

X23.614 Y1.769

G03 X13.339 Y19.566 1-23.614 J-1.769
GOl X11.408 Y12.36

G02 X16.408 Y3.699 I-11.408 J-12.36
GOl X13.6 Y117

X26.747 Y-2.353

GO3 X26.85 Y0.0 1-26.747 J2.353
X11.336 ¥24.341-26.85 J0.0

GOl X7.813 Y!1.193

G02 X13.6 Y1.171-7.813 J-11.193
GO0 24.0

Z21.0

X16.5 Y9.0

GOt z-6.0 Fl00

X18.973 Y6.294 F200

X19.571 Y6.134

GO3 X15.098 Y13.8831-19.571 J-6.134
GOl X14.937 Y13.285

G02 X18.973 Y6.294 1-14.937 J-13.285
GOl X16408 Y3.699

X23.614 Y1.769

GO3 X13.339 Y19.566 1-23.614 J-1.769
GOl X11.408 Y12.36

G02 X16.408 Y3.699 1-11.408 J-12.36
GOl X13.6 YI.17

X26.747 Y-2.353

GO03 X26.85 Y0.01-26.747 J2.353
X11.336 Y24.34 1-26.85 J0.0

GOl X7.813 YI11.193

GO02 X13.6 Y1.171-7.813 J-11.193
G000 76.0

GOl 2-2.0

X0.0 YO0.0

GOl X1.18 F200

G03 X0.0Y1.181-1.1810.0

X-1.18 Y0.010.0J-1.18

X0.0 Y-1.18 11.18J0.0

X1.18 Y0.010.0J1.18

GOl X435

G03 X0.0 Y4.351-4.35J0.0

X-4.35 Y0.0 10.0J-435

X0.0 Y-4.3514.35 J0.0

X4.35 Y0.010.0 J4.35

GO0 7220

Z3.0

X0.0

GOl 7-4.0 FI100

X118 F200

G03 X0.0Y1.181-1.18J0.0

X-1.18 Y0.010.0J-1.18

X0.0 Y-1.1811.18J0.0

X1.18 Y0.010.0J1.18

GOl X4.35

G0O3 X0.0 Y4.35 1-4.35 J0.0

X-4.35 Y0.010.0 J4.35

X0.0 Y-4.3514.35J0.0

X4.35 Y0.010.0 J4.35

Goo Z4.0
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N7160
N7170
N7180
N7190
N7200
N7210
N7220
N7230
N7240
N7250
N7260
N7270
N7280
N7290
N7300
N7310
N7320
N7330
N7340
N7350
N7370
N7380
N73%0

21.0

X0.0

GOl 2-6.0 FI00

X1.18 F200

G03 X0.0 Y!1.181-1.18J0.0
X-1.18 Y0.010.0 J-1.18
X0.0 Y-1.1811.18J0.0
X1.18 Y0.010.0 J1.18

GOl X4.35

GO03 X0.0 Y4.351-4.35J0.0
X-4.35 Y0.0 10,0 J-4.35

X0.0 Y-4.35 14,35 10.0
X4.35 Y0.010.0 J4.35
GO0 Z-6.0

M09

G00 Z20.0

GO0 X0.0 Y0.0 MOS
T0303

M03 $1000 F120

G00 X0.0 Y0.0 Z5.0

G81 P3=1.0Z-12.0 M09
G00 Z10.0 MOS

M30



Anexo B.
Tablas atmosféricas

Propiedades del aire a presion atmosférica

Temperatura Densidad Viscosidad Viscosidad Velocidad del

T [°C] P [kg/m"’] i [Ns/m?] cinemitica sonido

v [m?/s] ¢ [m/s]
-30 1.452 1.56 X 107 1.08 X 107 312
-20 1.394 1.61 1.16 319
-10 1.342 1.67 1.24 325
0 1.292 1.72 1.33 331
10 1.247 1.76 1.42 337
20 1.204 1.81 1.51 343
30 1.164 1.86 1.60 349
40 1.127 1.91 1.69 355
50 1.092 1.95 1.79 360
60 1.060 2.00 1.89 366
70 1.030 2.05 1.99 371
80 1.000 2.09 2.09 377
90 0.973 2.13 2.19 382
100 0.946 2.17 2.30 387
200 0.746 2.57 3.45 436
300 0.616 2.93 X 10° 4.75 X107 480

112




anexe C.
Graficas de los pertiles
aecrodinamiceos empleados

Pertil S1223

1
FS'IZ}‘J Y Tirwshh i
e = 10 000 + Re = 250.000 R O
Re = 150 000 + Re = 300000

+  Re = 200.000

ppler 214

TESS COF |
13 FALLA D <::.-1'<iGEN},




Anexo D.

Propiedades de la madera balsa. Una interpolacidn lineal se tom¢ para valores intermedios.

Densidad Modulo Esfucrzo de | Esfuerzo de Esfuerzo | Modulo al { Resistencia a la
p (kg/m?) clastico cedencia cedencia | de cedencia corte compresion
EL (GPa) Sy . (MPa) Sy (MPa) al corte GL (MPa) SycL (MPa)
Sy 1. (MPa)
248 2.000 12.000 0.535 0.357 9.000 13.729

Propiedades mecdnicas para el
aluminio
Modulo de E =73 [GPa]
yount .
Modulo al G =27.6 [GPa]
corte
Densidad | p = 2769 [kg/m?]
Esfuerzo de | o,=303.8 [MPa]
cedencia
Esfuerzode | <,= 172 [MPa]
cedencia al
corte
Numero de v=0.33
Poison
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