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RESUMEN
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Fotografia de la maqueta del ACR desarrallada en #f laboratorio de ingenieria aerospacil montado ‘
on ia estructura de soporta de la rampa de lanzamiento.

En este trabajo se presenta gl disefio de un sistema da lanzamiento por medio de rampa
(catapulta) para aviones de control remoto (ACR) de hasta 60 Kg. de peso total, selecciondndose
un sistema neumatico como generador del impulso necesario para afectuar el lanzamiento. El
disefio se basa en el modelado dindmico del sistema de lanzamiento, las especificaciones
funcionales, caracteristicas de la aeronave, recursos y la infraestructura con que se cuenta para
aste proyecto. Se discuten los criterios de seleccién utilizados para discriminar entre las
diferentes opciones de sistemas de lanzamiento. Se presentan los calculos realizados para
diferentes elementos del sistema, asi como el disefo de detalle. Finalmente se concluye sobre el
trabajo y se realizan las recomendaciones pertinentes.
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PROLOGO

Uno de los deseos més grandes que el hombre ha tenido, es la posibilidad de poder volar. Desde
el siglo 2 A.C., en el medio Oriente, existieron personas que intentaron lanzarse con ingeniosos
artificios desde lugares altos para asl, deslizarse en el aire; aunque sus pruebas no fueron
exitosas. Esta ambicidn se generalizd en muchos pueblos del mundo, en especial en Europa. A
finales del siglo XIX se realizaron vuelos en planeadores, y a principios del siglo XX se logré el
primer vuelo controlado con motor,

Con el desarrollo del vuelo controlado, se did un avance impresionante en la aviacion mundial,
siendo los principales promotores de este desarrollo los conflictos armados que han involucrado a
las grandes potencias mundiales, como son la primera y segunda guerras mundiales, los
conflictos de Vietnam, Corea, del medio Oriente, asl como la guerra frfa entre los Estados Unidos
de América y lo que fue la Unidn de Republicas Socialistas Soviéticas. Otra fuente de desarrollo
se ha dado en aplicaciones civiles, en especial en el transporte, tanto a medianas como a
grandes distancias, donde es necesario tener costos de operacidn que hagan factible el uso de
aeronaves, Un dltimo promotor de desarrollc ha sido la industria espacial, que ha forzado el
desarrollo de diversos sistemas y tecnologias que han sido aprovechados por la aviacidn,

La "avidnica” (electrénica para la aviacién}, ha permitido también que las aeronaves militares
ademds de sus complejos sistemas de armamento, pudieran contar con otros sistemas para
controlar su vuelo, es decir, volar sin la necesidad del piloto por medio de instrumentos , 0 mas
aun, operados a control remoto,

Por otro lado, la necesidad de informacion de distinta indole se ha incrementado conforme los
horizontes de la humanidad se han ampliado. Las otrora grandes limitaciones para el monitoreo u
obtencién de datos e imdgenes han sido superadas, debido a la puesta en Orbita de satélites de
drbita baja.

La aviacién ha ayudado a la obtencidn de gran cantidad de informacidn del medio ambiente en
que vive el hombre, siendo la percepcidn remota una de las formas de adquisicidn de informacidn
tanto militar como civil més utilizadas.

Los suefios de poder volar de las antiguas civilizaciones han sido, por mucho, superados por la
realidad actual; en donde el hombre por medio de la tecnologfa ha podido extender las fronteras
de su mundo hacia el firmamento infinito, buscando informacién de diversas indoles, desde la
que permita saber el origen del universo, hasta la que permita la posibilidad de que el hombre
viva en otros planetas. Esto ha sido posible gracias al trabajo y el ingenio de muchos hombres
que han creldo en sus ideas y las han realizado.

Vil
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1. INTRODUCCION

El desarrollo del quehacer humano, necesita de la disponibilidad de informacién segun el interés
particular de cada drea. Es por ello que la recoleccion de diversos tipos de datos referentes a la
observacién del medic ambiente (tanto en la superficie como en la atmdsfera) es esencial para la
planeacion y toma de decisiones en las comunidades y su entorno.

El desarrollo de una aeronave de control remoto para su aplicacién an el campo de la percepcién
remota es una opcién para la adquisicion de informacidn Util para el desempefio de las diferentas
actividades humanas,

Desde 1988, al Institutc de Ingenieria de la Universidad Nacional Auténoma de México, en
colaboracién con otras institucionas, ha impulsado el desarrallo de este sistama (nombrado ACR},
que incluye: una aeronave teladirigida, una unidad terrena de mando, una unidad de lanzamiento
y una de recuperacién, Dicho sistema no serd dependiente de la disponibilidad de un terreno para
poder operar, sino que serd posibie utilizarlo en cualquier lugar con un minimo da espacio. El
disefio del sistema de lanzamiento cobra gran importancia para que sea factible el uso de la
aeronave telediridida.

El presente trabajo tiene como objetivo el diseiiar un sistema para dar el impulso inicial (sistema
de lanzamiento) a una aeronave de bajo peso dirigida a control remoto (ACR/ para que emprenda
el vuelo sin necesidad de una pista de despegue, sin sufrir dafio alguno durante el lanzamiento,
de fécil operacién, minimo mantenimiento, y de bajo costo, tanto en la operacién como en la
fabricacion.

El disefo de un sistema con las caracteristicas antes nencionadas se debe realizar tomando en
cuenta los avances y trabajos anteriores que se han realizado en aste campa, manteniendo como
criterio de disefio: el no ser esclavo de la tecnologia, asl como tomar en cuenta el hecho de que
tanto su operacién como su mantenimienta no serdn realizados por ingenieras, sina por
operarios, Es importante recordar que el diseiio debe ante todo, funcionar satisfactoriamente,
por lo que debe entenderse que “lo mejor es a veces enemigo de lo bueno”’

" Filosoffa de disefio”



aviones piloteados. Al contrario, en lsrael, se incrementd el desarrollo tecnoldgico para la
aplicacion efectiva en el campo de batalla.

A partir de 1970, se retoma el hecho de que usando ACR s, se puede tener una "herramienta”
que puede desarrollar diversas tareas militares que siendo dificiles y peligrosas no pondrian en
juego la vida humana. Por ello, tanto en América como en Europa, los principales paises
avanzados en materia militar como Estados Unidos, Canadd, Unién Soviética, Inglaterra,
Alernania, Francia y Bélgica implementaron programas para el desarrollo de estas aeronaves con
el fin de impulsar la industria de los aviones radiocontrolados.

En 1974 los E.U.A. ponen en funcionamiento el proyecto Aquila, que quizd ha sido uno de los
mas significativos para el desarrollo de los ACR en ese pais. El avion (ala volante) se utilizarfa en
al futuro como aeronave de reconocimiento, ademds de disparar hacia blancos preprogramados.
El Aquila se lanza desde una catapulta hidraulica ensamblada en el campo montada en un camion
de cinco toneladas. Después del lanzamiento y del vuelo, se recupera con una red gigante
montada en dos postes cuya estructura descansa en otro camion, también de cinco toneladas.

Varios aftos después, el avance israell se vio culminado durante la invasion a Libano en 1982,
Los dos ACR utilizados, el Mastiff y el Scout llevaron a cabo importantes misiones, sobre todo en
la localizacion de las estaciones de radar enemigo, para luego destruirlas con misiles
teledirigidos, marcando este hecho el importante papel que los ACR jugarian en las guerras
posterioras,

Durante |a guerra del Golfo Pérsico (1991) se puso especial intarés en las misiones de los ACR.
El Pioneer fue usado como avién de reconocimiento y como medio para encontrar la posicién de
los comandos iraquies. Esta aeronave vio su primera aplicacion efectiva después de siete afios de
iniciado el proyecto binacional entre Estados Unidos e Israel. El avidn se lanza desde una
catapulta montada en un barco. Lleva un cohete en su parte inferior para el impulso inicial y
después de la operacién es recuperado por una red también montada en el barco que se arma
rdpidamaente sobre la catapulta de lanzamiento al ser desarmada asta Ultima,

De la guerra del Golfo Pérsico surgieron nuevas propuestas para el desarrollo de los ACR, debido
a que se encontraron nuevas exigencias que debian cumplir los sistemas. En los afios de 1989-
1994, el presupuesto para la industria de sistemas ACR aumentd considerablemente en varios
pafses, siendo alrededor de un 150% en los EUA. A nivel mundial existe ya un avance
significativo, sobre todo en las pruebas de vuelo y en la reduccién del riesgo que implica la
inversién inicial, ya que las necesidades, la direccién de proyectos y los fondos se mantienen
estables.

El futuro de los ACR dependerd de factores como el avance en la electrénica y la computacién,
de las caracteristicas futuras de las misiones a cumplir @ inclusive de la situacién politica a nivel
mundial y de los conflictos existentes.

2.2.2 Aplicaciones en el campo civil.

La tecnologfa ha permitido que los ACR puedan ser aviones ligeros de tamafio reducido que
pueden volar por largos perfodos, horas y hasta dos o tres dias en casos excepcionales cubriendo
gran cantidad de terreno, disponiendo de una electrénica capaz de proveer imdgenes u otra
informacidn con gran precisién. Esta tecnologia puede ser utilizada en aplicaciones en el terreno



2. ANTECEDENTES

2,1 INTRODUCCION

La consideracién de los origenes del problema y de las soluciones generadas con anterioridad nos
facilita el desarrollo de la idea sobre la cual se basa nuestro disefio. En ei caso de los ACR, su
desarrollo histérico ha generado una gran cantidad de proyectos de diferentes caracteristicas, 105
cuales han aportado diversas soluciones al mismo problema, fas cuales funcionan mejor segun
sea las cualidades del proyecta en general.

2.2 SISTEMAS ACR Y SU UTILIDAD

2.2.1 Resefia histérica

Los términos RPV (Remotely piloted vehicles) y UAV {(Unmanned aerial vehicles) se refieren a los
vehlculos autopropulsados y teledirigidos que poseen autonomia de operacion, careciendo de un
piloto dentro de la misma aeronave (Aviones a Control Remoto ¢ ACR}. Se debe aclarar que los
proyectiles o misiles no se consideran en esta clasificaciéon ya que, ha diferencia de estos
ultimos, un ACR debe ser recuperado para su posterior utilizacion,

Los ACR han sido desarrollados principalmente con fines militares, y sélo aplicdndose
recientemente como apoyo en la resolucién de problemas de indole civil,

El desarrolio de los ACR empieza en 1913, cuando un hidroavién Curtis de la Marina de los
Estados Unidos vold sin piloto utilizando un girdscopo estahilizador. Este dispositivo sirvié de
base al primer piloto automdtico. El avién fue wutilizado principalmente como blanco para
entrenamiento de pilotos de aviones de caza y para probar armamento antiaéreo.

Durante la segunda guerra mundial (1939), se utilizaron aviones como el Queen Bae, el cual
despegaba por medio de una catapulta de los portaaviones ingleses para servir de entrenamiento
a la defensa antiaérea, y con suerte era regresado para realizar su aterrizaje en la pista. Este
avidn era un biplano de tamanio natural.

En 1943, Alemania desarrollé la bomba V1, la cual contaba con un control teledirigido, fus usada
para interceptar proyectiles en el espacio aéreo, y mas tarde, para atacar a sitios
predeterminados. También disefiados por los alemanes, los aviones Mistel S1, S2 y S3 se
cargaban con explosivos y eran lanzados desde el aire desde un bombardero que los guiaba hasta
su destino, ‘

A mediados de la década de los sesentas los ACR tuvieron un desempefic importante; de 1965 a
1976 los E.U.A llevaron a caho 3435 misiones de reconocimiento en el sur de Asia. Durante la
guerra de Vietnam (1968-1973), se disefaron los ACR tipo Firebee construidos por los
estadounidenses; estos aviones se usaron como sefiuelos para las armas contrarias y como un
medio para 18 transmisién de informacidn, Eran impulsados por un cohets en su parte inferior vy
despegaban desde una catapulta. '

Despuds de Vietnam, la milicia norteamericana perdid interés por los ACR, principalments porque
la Fuerza Aérea insistid en que eran inferiores en su funcionamiento en comparacién con los
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Fig 2.1 Esquama de operacion de un sistsma ACR

Es asf que la facilidad de transporte del sistema permite que se pueda desplegar en cuestion de
minutos todo el equipo en cualquier tipo de terreno al que tenga acceso la unidad mdvil, evitando
el uso de una pista de despegue que no se encuentra disponible en cualquier lugar.

La clave para el éxito del sistema ACR, radica en la carga interna del vehiculo, como cémaras de
video, infrarrojas, fotogréficas, sensores, elementos para el guiado de la aeronave, computadora
y equipo de comunicacidn; los cuales deben ser instalados dentro del fuselaje o cuerpo de la
aeronave, Dado el avance en la electrénica y la programacién para su funcionamiento, los ACR
pueden llevar a cabo una amplia gama de misiones,

2.4 SISTEMAS DE LANZAMIENTOS DE LOS ACR

Existen varios métodos para poner en vuelo un ACR, los cuales son usados segun las
caracter(sticas del vehiculo. Podemos clasificarlos de la siguiente manera:

» Lanzamiento a mano: se usa cuando los aviones son de poco peso, menores a 4 o 5 kg. Estas
aeronaves llevan equipo ligero y se elevan con su propio medio de impulsién y con el empule
dado con la mano.

* Despegue desde pista: normalmente las aeronaves llevan su tren de aterrizaje acoplado ala
estructura, pero también son usados los esqufs. Se requiere una pista de asfalto, de pasto o
de tierra.

» Despegue desde catapulta: la catapulta es el método més usado para dar el impulso inicial a
los ACR. Pueden estar montadas en una unidad mévil (camidn), directamente sobre el terreno



civil, existiendo varias actividades que se pueden optimar con el uso de los ACR, como las
siguientes:

1. Desarrolio _de la aerondutica.- Con los ACR se pueden hacer estudios de aerodindmica,
sistemas de control, sistemas de propulsién, de control remoto e innovaciones que ademds de
resuitar mas scondmicos disminuyen el riesgo del piloto.

2. Monitoreg_y fotogrametria.- Con el fin de estudiar el aire y la contaminacién, localizar
incendios o tormentas, vegetacidn, migraciones del mundo animal, estudiar la poblacién y el
crecimiento de las ciudades.

3. Exploragién.- Busqueda de personas o vehiculos , yacimientas minerales, peces, insectos, etc,

4. Prevencién.- Aviso a la poblacidn civil sobre catastrofes, obstrucciones en las vias terrestres y
sistemas de comunicacién, asi como alteraciones del entorno por diversos fenémanos.

5. Transporte.- Los ACR pueden transportar, por ejemplo, medicamentos u objetos que ayuden a
la poblacién civil en caso de desastres o emsergencia en lugares poco comunicados, Pueden
usarse como fumigadores 0 sembradores o para controlar incendios. También para correo.

Ciertamente muchas de estas aplicaciones padréan ser utilizadas normalmente hasta que los
programas para el uso civil demuestren total eficiencia y un costo relativamente bajo, ademads ds
la aceptacidn por parte del gobierno y empresas de los palses del mundo. Se estima que para el
ario 2000, el 50% de las ventas de sistemas ACR serdn con fines militares y que el otro 50% se
use con fines civiles, as/ mismo,para el aiio 2010 se prevé que la aplicacién civil llegard al 70%
de los aviones fabricados.

La ventaja en el uso de los ACR a nivel civil se obtiene del hajo costo del sistema, comparado
con los aviones piloteados, y de su facil transportacién a lugares poco accesibles. La desventaja
puede recaer en el riesgo que implica el vuelo de la aeronave sobre la poblacién donde un
accidente serfa de consecusncias lamentables,

2.3 DESARROLLOS ACTUALES.

Dependiendo de la misién, del sistema de lanzamiento-recuperacidn, de la carga, del alcance,
altitud etc., se han diseflado una gran cantidad de ACR’s, ya sean de la configuracién
convencional, de tres alas o canard; asf como configuraciones no comunes. -

La aeronave en sl representa solo una parte del sistema ACR, La otra parte radica en el control,
es decir, que ademds de la importancia de la misidn realizada, resulta igualmente critico el
control desde la estacién en tierra, normalmente localizada en una unidad mdvil manejada por
tres o mas operadores. El tipico sistema consiste en una estacién de contro!, posiblemente dos
estaciones de control portdtiles y dos estaciones de recepcién remota; un lanzador de la
aeronave asl como el recuperador, el equipo asociado al sistema y dos o més ACR.



0 en la plataforma de un barco, generalmente son desmontables y se pueden transportar
facilmente.

Las catapultas tienen rieles por donde corre el avién al despegar. La distancia de los rieles
varfa desde 0, hasta 7 u 8 metros, y siempre tienen un dngulo sobre la horizontal, entre 10 y
30 grados que varia segun la velocidad y el dngulo de desplome de la aeronave. En este caso
el despegue por catapulta es el que concentra nuestra atencién por razones obvias.

Existen varios tipos de catapultas:
0 Catapulta hidraulica: se disefia con base en un sistema hidraulico que impulsa a la aeronave.

0 Catapulta de vapor: utiliza un sistema de vapor de agua a presién para su funcionamiento. Es
usado basicamente para aviones grandes en portaaviones.

0 Catapulta neumaética: consiste en un sistema neumdtico a base de aire a presion,

0 Catapulta bungee: es un sistema que consta de un elemento que acumula energfa potencial
por medio de un elemento eldstico; es el caso de una liga que se acopla a la aeronave para
dar el impulso inicial.

0 Catapuita de motor eléctricolwinch); consiste en un motor que tiene acoplado un cable largo.
Este cable se conecta a la aeronave que es jalada hasta elevarse,

¢ Lanzamiento desde una aeronave en vuelo, (Nodriza): en este sistema se pone en vuelo el
ACR desde una aeronave mayor (tripulada), la cual libera al aparato en la altura a que se ha
de efectuar el vuelo, :

¢ Despegue en carro.: (Vehiculo en movimiento).: en este sistema el ACR se instala en la parte
superior de un vehlculo con propulsién auténoma, el cual se acelerard hasta la velocidad de
despegue del aparato. Al alcanzar esta, se libera el avién y este tendrd la velocidad necesaria
para mantener el vuelo.

- 2.5 CONCLUSIONES

El uso de los. daferemes sistemas de lanzamiento dependen de varios factores, entre los que
destaca la finalidad de uso del ACR y sus dimensiones f(sicas necesarias (Peso, alturas, ancho,
largo, etc), por lo ‘que no existe una solucién general para todos los sistemas, teniendose que
analizar las restricciones y caracter(sticas del proyecto. :



3. ANALISIS COMPARATIVO DE LOS SISTEMAS DE
LANZAMIENTO

3.1 INTRODUCCION

El comparar las ventajas y desventajas de los diversas sistemas de lanzamiento nos permite una
mejor seleccién del sistema conceptual a desarrollar, tomando en cuenta la experiencia previa de
otros proyectos similares.

3.2 VENTAJAS Y DESVENTAJAS DE LOS SISTEMAS DE LANZAMIENTO
Como anteriormente se ha visto, las formas de impulsar al vuelo a los ACR son multiples, que

~varfan segun la finalidad y las caracteristicas del avién, por lo cual la eleccién de un sistema de

lanzamiento para un ACR deberd basarse en el peso que se le den a los diferentes factoras que
influyen, como lo son el costo de fabricacién, el tiempo de preparacién, la complejidad del
manejo, el espacio disponible y la facilidad de transporte.

De esta forma, se dabe tomar en cuenta para la seleccidon del sistema tanto las ventajas como

las desventajas del mismo. A continuacién se mencionan los sistemas actuales y Sus
caracterfisticas:

-Lanzamiento a mano: este sistama es practicamante el mas barato, ya que no necasita la ayuda
de aparatos para llevar a cabo su accién, su tiempo de preparacion es corto y la operacién es
sencilla. £l mencionado sistema tiena como principal desventaja el peso de la aeronave, ya que

al ser lanzado por un ser humano el ACR tiene que ser muy ligero, por lo que no es factible
utilizarlo en aeronaves con mucha carga.

-Pista de asfalto: este sistema tiene la gran ventaja de tener un tiempo de preparacién
sumamente corto, asl como tener un costo de operacién bajo. En contraste el sistema. requiere
de una inversidn inicial aita, ademds de requerir una superficie grande para su instalacién, que

serd permanente. En adicién a esto, el uso de este sistema puede mcrementar el peso de la
aeronave debido al uso de trenes de aterrizaje.

-Pista de tierra o pasto: este sistema tiene las ventajas del sistema anterior ademas de que el
costo inicial baja substancialmente y, por supuesto, las mismas desventajas.

-Catapuita de vapor: este sistema es utilizado cominmente en los portaaviones, y puede dar
grandes cantidades de energfa para la aceleracién. Su principal desventaja es el tamaio de la
instalacién necesaria para su uso, por lo que no es factible su utilizacién en un sistema que se

caracteriza por su movilidad. La operacién del sistema es bastante compleja en comparacién con
lo demés sistemas.

-Catapulta Hidrdulica: su principal desventaia s el alto costo de fabricacidn.,
-Catapulta Neumdtica: el uso de este sistema es 'muv axtendido en los sisternas ACR, ya que

permite tener una facilidad de transportacién aceptable, ademds de tener un tiempo de
preparacion relativamente corto. Su principal desventaja es el precio de fabricacién.



-Catapulta Bungee: este sistema tiene grandes ventajas sobre el resto, ya que su costo de
operacién es relativamente bajo, tiene una gran facilidad de movilizacién y su tiempo de
preparacion es corto, su precio, si bien no es bajo, es mas barato que las catapultas neuméticas
8 hidrdulicas. Su principal desventaja es la adquisicion del material para su fabricacién debido a
las caracter{sticas de los elementos eldsticos que hacen el trabajo.

-Motor eléctricolWinch): este sistem  es relativamente paco usado. Su desventaja radica en la
complejidad del sistema para la tra~smisién de energia del motor al avién. Por otro lado, su
operacion puede tener un costo bajo

-Catapulta de longitud cero: con este sistema se pueden lograr lanzamientos en muy poco
espacio. Su tiempo de preparaciéri es corto, ademas de ser fdcilmente transportable. Sus
principales desventajas son los costcs, ya que tanto en la fabricacién como en la operacion estos
son bastants altos. Los motores para este sistema se pueden adquirir en palses como Francia.

“-Lanzamiento desde una nave nodriza: este sistema nos permite lanzar cualquier ACR desde
cualquier altura y posicién. Su principal desventaja radican en gue es necesario la utilizacién de
una aeronave mds grande para poder realizar el lanzamiento, ademds de necesitar
invariablemente una superficie para el despegue y aterrizaje de esta.

-.Despegue en carro (Vehiculo en movimiento): su costo de operacién es por lo regular bajo,
aunque estd limitado a un recorrido en Iinea recta bastante largo para el vehiculo, el cual deberd
acelerarse y posteriormente frenarse.

-V-TOL: la principal ventaja es la no utilizacién de sistemas externos a la aeronave para su

despegue en espacios reducidos, aunque el empleo de este sistema aumenta los costos de
fabricacién y operacién del avién, ya que los mecanismos para su funcionamiento son bastants
complejos. :

3.3 GRAFICAS DE FRECUENCIA DE USO

Con base en una recopilacién bibliografica, se obtuvo una lista de los diferentes proyectos
realizados en varias partes del mundo, con sus caracteristicas tanto fisicas-como de opseracion.
En esta lista {(ver apéndice) estdn incluidos los sistemas de lanzamiento que usa cada uno de los
proyectos y su uso.

*Con la lista antes mencionada se grafica la frecuencia de uso de cada uno de los sistemas de
lanzamiento,

Gordftca de uvo de frecuantle

Salaayip e,
lenghe

Calopult
AsuUMm dtig
Nidreulic

Cstapulta

Nadeits

Qcurtrencla de usoi%) Matodo
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3.4 SELECCION DE CASOS CON LAS MISMAS CARACTERISTICAS DEL PROYECTO
ACR

Las caracteristicas propias de cada sistema ACR dsfinen el tipo de lanzamiento que ha de
usarse, por lo que se realizd una discriminacién de los datos de la lista del apéndice segin los
siguientes pardmatros:

Pesa total: Hasta 150 kg

Velocidad: Mayor a 85 km/hr y menor a 240 km/hr.
Tipo de propulsién: Por hélice

Tacho: 4000 m.s.n.m,

De dicha discriminacidn se tiene la siguiente tabla,

SISTEMA tPaisANG IPESO[PESO JVEL  [SIST. LANZ, [(EMPRESA ENV. [LONG.
CargallTatal
e [ 1Kgy B0 "h) m) ()
ALTAIR USA aof 99 150[CATAPULTA LOCKHEED K IR
BA, STABILEYE Juk T 1980f 28] 80 MOHCATAPULTA uanmsu AEROSPACE 3 2.9
NEUMATICA
[Evma uk [ 1984] 250 708 CATAPULTA BUNGEE ﬁevme ENTERPRISE 231 0.7
[FALCON usaf 1975 1" Heman HOVER CRAFT z.aﬂ 1.8
lseanmﬂ lux 1681] 45 140] 126§CATAPULTA nsmamﬂ DEFENSE SYS 440 14
NEUMATICA
FR ASAT,RAVEN JUuK ]| 1983 4 \sI lzﬁﬁPISTAICATAPULTA IFR GROUP PLC a2
lUSA 1981 sel 105JCATAPULTA AIR FORCE ROCKET PROP. LAB. 3 3
NEUMATICA
|ML SPRITE lux 1983 af 3ol injv-toL ML. AVIATION COMPANY
[OSCAn Jusaf 1991 91 " IPisTA , ,
IPARTNERSHIPS USA 3 22 1esiPISTA ' IPARTNERSHIPS LIMITED INC. a3
lmseus CAN] 50| AURORA FLIGHT SCIENCES
: CORP.
lnﬂowx UK 2 CATAPULTA GEC AVIGNICS
NEUMATICA
lscour MASTIFF [iSR 40| CATAPULTA IMAZL'AT/IAI
SHADOW 200 [u.n 1993 zal 1 100JCATAPULTA USA/AAL 3.9
NEUMATICA , , ~
TASUMA lux 1990, 101 9SJCATAPULTA BUNGEE 3.2l 18
TRACTEL ESA aﬂ 20.4 TRACTEL CORPORATION 3} 2.2
TTL BANSHEE UK | 1983] 10§ ICATAPULTA , TARGET TECHNOLOGY 28] 2.8
[XRA! 1.2 UK mal 175 CATAPULTA BUNGEE [[ROYAL AIRCRAFT 270 2.4
JESTABLISHMENT :

NOTA: En los aparatos, en los cuales no se encontré el dato del peso total, pero si el de carga,
se tomd este ultimo como 2/3 del peso total,

3.5 GRAFICA DE FRECUENCIA DE USO EN LA CLASIFICACION USADA

Con base en las tablas de informacién analizadas (ver apéndices) se pusde notar un uso ‘amplio
de los sistemas de catapulta en el espectro restringido por las caracteristicas del proyecto. La
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frecuencia de uso de estos sistemas estd representada en la gréfica #2. En ella podemos
apreciar que los sistemas mas utilizados son (en orden decreciente):

Catapulta Neumética

Catapulta Bungee

Grafica de ocurrencia (2)
Catapulta
Neumaética

Catapulta

T Catapulta Bungee  Pista

Ocurrencia(%) Método

No obstante, es recomendable que en la seleccién del sistema de lanzamiento se tomen en
cuenta otras opciones como lo es el motor eléctrico (Winch), ya que estas pueden cumplir con
los requerimentos del proyecto. :

3.6 CONCLUSIONES

Al realizar el andlisis comparativo de las diferentes opciones, se aprecia claramente ia tendencia
de utilizar catapultas para sistemas con caracteristicas similares a las que presenta el proyecto
ACR. : :

Para la decisién final de cual sistema es el mads adecuado a nuestras necesidade:s, se hacen una
serie de consideraciones de disefio, mismas que se describen en los capltulos siguientes.
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4. DISENO CONCEPTUAL Y DE CONFIGURACION DEL SISTEMA
DE LANZAMIENTO

4.1 INTRODUCCION

El diseflo conceptual y de configuracién es una j:arte importante en el proceso de diseflo, ya que
es en esta etapa donde se delimita el funcionar .iento deseado del ingenio proyectado por medio
de las especificaciones y restricciones del priblema, asi mismo es donde se establece la
configuracion bésica de dicho dispositivo sobre i3 cual se desarrollardn los siguientes pasos del
disefo.

4.2 DESCRIPCION DEL PROYECTO

4.2.1 Especificaciones

1. F4cil operacién

2, Fécil traslado

3. MInimo mantenimiento

4, Capacidad de operacién en cualquier terreno

5. Masa méxima de lanzamiento: 60 Kg.

6. Velocidad de salida de la asronave 85 Km./h (£20%)
7. Altura de operacién hasta 4000 m.s.n.m,(£20%)

4.1.2 Restricciones

1. Longitud de la rampa de despegue no mayor de 8 m.
2. Aceleracién maxima permitida para el ACR +'6g

3. Tiempo méximo de preparacién del sistema: 1 hr.

4. Area mdxima de lanzamiento: 20m x 20m  °

4.3 CONFIGURACION DEL SISTEMA DE LANZAM!EILT

Tomando en consideracién las especificaciones y restricciones se eliminan varias de las
opciones normalmente utilizadas (pistas, lanzamientos a mano,  V-TOL, vehiculos en
movimiento, nodrizas), quedando las opciones de catapultas, que son las que de cumplen con
los pardmetros establecidos.

De esta forma, la configuracién bésica del sistema de lanzamiento cuenta con los siguientes
elementos:

1. Rampa de despegue: es la guia de direccién durante el lanzamiento de la aeronave, con un
dngulo de elevacién respecto a la horizontal.

2. Sistema de transmision: por medio del cual se transfiere la energia desarrollada por el sistema
de traccién a la géndola donde se coloca el ACR con el fin de impulsarlo,

3. Sistema de traccién: provee de la energia necesaria para poner en funcionamiento todo el
sistema de lanzamiento durante el despegue.
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La distribucién de estos elementos en una configuracidn general para sistemas de catapulta se
muestra en la figura 4.1.

, T ~ Rampa de
/ T lanzamiento

-m=Nistema de Lransmision

w T sy — Sislema de traccion

(Flg 4.1 Diagrama da la configuracion bdsica,)
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5. MODELADO DINAMICO DE LAS OPCIONES DE SISTEMAS DE
LANZAMIENTO

5.1 INTRODUCCION

Para conocer el comportamiento del sistema es necesario establecer el modelo dindmico del
mismo. La representacién del comportamiento del sistema por medio de sus ecuaciones de
movimiento nos permitird estudiar las opciones de lanzamiento a trevés de los modelos
matemaéticos de la fuerza de traccién.

Para establecer las expresiones mateméaticas de dicho sistema se elaboran 2 diagramas de
cuerpo libre; en el primero se muestran las fuerzas actuantes sobre el cuerpo y en el 2°, se
representan los impulsos generados en el sistema.

5.2 MODELADO DE LAS FUERZAS E IMPULSOS DEL SISTEMA

5.2,1 Diagrama de cuerpo libre (Fuerzas)
En el primer diagrama se consideran las siguientes fuerzas:

+Peso (W). Este incluye el peso del ACR y de la plataforma, considerando que estéd aplicado a
un punto G (origen del sistema de coordenadas). Dicho punto estd situado en el centro de masa
del conjunto. Las dos componentes que conforman esta fuerza dependen del 4ngulo de
lanzamiento (&) que se use (Wx=W sen a. Wy=W cos a),

+Arrastre (D). Esta fuerza se compone de 2 partes: arrastre inducido y pardsito, donde el
primero se debe a la sustentacién generada y el segundo a multiples factores relacionados con la
forma y la textura del cuerpo. En el arrastre parésito, la mayor componente es debida a la textura
de la superficie del cuerpo (Skin friction drag) que se representa como e} 4rea equivalente de una
placa plana inmersa en el fluido en forma paralela a! flujo.

Para simplificar el modelo , se considera que el arrastre permanece constante, y que es igual al
arrastre del conjunto del cuerpo cuando la gondola tiene la velocidad méxima alcanzada en la
rampa de lanzamiento (Vi =24 m/s)

El punto de aplicacién de la fuerza de arrastre (llamado centro de arrastre) lo definiremos como c,
el cual no necesariamente se encuentra en el ala, ya que depende del arrastre de las diferentes
partes del avién (fuselaje, empenaje, etc.) dicho punto esté localizado por el vector c.

+Traccién (T). Para lanzar (acelerar) el ACR se aplica una fuerza externa en el punto e
(localizado por el vector e) ubicado en la plataforma. Esta fuerza de traccién serd la que acelere
de Vi (0 m/s) a Vi {24 m/s) al aparato. El modelado de dicha fuerza se discute posteriorments.

+Normales (N1 y N2). Se generan por la existencia de una componente del peso en la direccidn
del eje y, localizdndose en los puntos de apoyo r y g, que es donde el conjunto hace contacto
con la rampa. La suma de N1 y N2 es igual a la componente en y del peso del conjunto ACR-
Plataforma.
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+Reacciones (Rr y Rq). Aparecen al generarse una tendencia al giro (tendencia indeseable) ya
que la traccién no estd aplicada en la Inea del centro de gravedad. Esta tendencia al giro sobre &l
eje 2 se cancela restringiendo la trayectoria de los puntos de apoyo r y q a lo largo de la rampa.
De esta forma solo se pueden mover en la direccién del eje x. La tendencia al giro se toma con
respecto al punto G, por lo cual las reacciones Rr y Rq tienen sentidos opuestos, Al encontrarse
el punto de aplicacién de la traccidn (e) por abajo del punto G, esta tendencia serd en sentido
positive {s.c.m.r.) por lo que Rq se dirigird en sentido negativo y Rr en el sentido positivo. La
magnitud de ambas reacciones varfan con respecto al tiempo.

Fricciones (uN1, uN2, pRr y pRq)

Al encontrarse en contacto los puntos r y q con la rampa, se generan fuerzas contrarias al
sentido de desplazamiento del conjunto ACR-Plataforma; dichas fuerzas son proporcionales a la
magnitud de las reacciones Rr y Rq y de las normales N1y N2, Las normales son constantes en el

tiempo, no asf Ias reaccionss.

Para simplificar el diagramna, se considera que las fuerzas en direccidén z son simétricas, no
afectando al sistema, asfl como también se considera que no existen giros alrededor de los ejes y
6 x.

DIAGRAMA #1

Diagrama de
cuerpo libre
(fuerzas)

Fig. 5.1 disgrame de cuerpo libre (fuerzas)

§.2.2 Diagrama de cuerpo libre (Impulsos)
Para el segundo diagrama se utiliza la definicién de impulso lineal, la cual se expresa como

J=[EF dt=m (V2-V1)
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como el sistema estudiado tiene condiciones iniciales t =0 seg.; Vi=0 m/s y masa (m} constante,
se puede reescribir como:

J=[LF dt=m V2
Si se emplea una notacién vectorial la ecuacién queda:
I=£ Fdt=m V2

Para evaluar el impulso resultante se incluird el efecto de todas las fuerzas que se aplican sobre
el cuerpo, de lo cual se obtiene utilizando el diagrama de fuerzas (Fig 5.1):

fZ F=(T) + W(-senoi-cosog) + (D) + (N1} + (Ng) + (Rg) + (-Rg) + (-uN1) + (-uN2) + (-uRe) + (HRa)

De aqul, aplicando la definicién de impulso lineal se obtiene el siguiente diagrama:

DIAGRAMA f/22

Diagrama de y e -\/\(’) ¢
cuerpo libre
(impuls-os)

Fig 8.2 diagrama de cuerpo libre limpulsos) No. 1

Del diagrama se obtiene:

m V=JE Fdt =/Tdt: + taW(-senci-cosay) + ta(-D) + tal-pN1 + N1} + ta(-uN2i + N2) + f(uRa+ Ryddt  +Ji-
PRg +Rg) dt e (5.1)
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Donde se define ta como el periodo de tiempo {At) de lanzamiento del ACR (Es el tiempo
necesario para alcanzar la velocidad final)

Factorizando la expresién anterior:
m V= [Tdt+ taW(-sena-cosa)-D ta + N1tal-ju 4} + Natal-pi +j) + JRedt(-pu+j) + [Radt(-py)
Teniendo en cuenta que:
it = [T dty; Srr = [Redt; JRe = fRq dt,

asl como:

Jr=1Jm,

Jw= tdW(-s8nai-cOS),

Jo=-D td,

N = Nitalp+)

N2 = Natal-p+),

JRe= SReli+)),

JRq= JRal-pi7).

La ecuacién (5.1) se puede reescribir como:

M V= Fr4 Jwe Jod NI+ N2k TRk JRg e (5.1a)

De aqul, el diagrama de impulsos queda de la forma mostrada a continuacion, donde:
o~ dngulo de lanzamiento respecto a la horizontal,

¢- vector al centro de arrastre,

e -vector al punto de traccion,

q y r-vectores a los puntos de apoyo, ¥

G- centro de gravedad del conjunto ACR-plataforma
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DIAGRAMA #3

Diagrama de impulsox

simplificado (G

Fig 8.3 diagrama de cuerpo libre (impulsos) No, 2

§.3 ECUACIONES DE MOVIMIENTO DEL SISTEMA
Utilizando el diagrama (5.3) se obtiene el impulso angular total del conjunto.

Se define el impulso angular alrededor del centro de gravedad como:
: IZMn dt =Hg-Hg,

donde: _
H=rxm V
Dadas las caracteristicas de este sistema:
ent=0 = H,;=0
entonces:
Ho=[EM; dt e (6.2)

Considerando al conjunto ACR-plataforma como un cuerpo rigido, los vectores de posicién en
cada punto son constantes. Esto nos permite utilizar la definicién del momento M, de una fuerza
respecto a un punto. _ _ ; :
Mi=rx F '
reescribiendo la expresién (5.2) como: o
_ He=fZ rx F,dt
siendo 1, constante, por lo que: o
‘ Ho=Zl rx/ F, dt)
Empleando la definicion de impulso lineal se tiene que:
Ho=% r x4,
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del diagrama de impulsos se obtiene: L
He= B8 X 5+ C X 3o + rxiN.+ qx dat rX

Realizando los productos vectoriales:
9X Jr—(Bao 8y) X Ji= 8, b
CX l’o—(cat'l-Cy) x{Dtid=c1 Dt
'x Jm"( P TIXNG (-ptj) ta=(rmpn N, tak
fX Jm"( Pty dal=pik ) ta= (-rpmpr M b
qx Jm-—(q;» XN ) =10 raIN, t 4
QX Jag = (G- QyXngd-) o= R G,

Substituyendo en la suma
Ho= @ dh+Cy D th={ry+ puridNy ty k(0,4 pry ) b+ (Qapay IN, ty k(g + 1q Mpg £

suponiendo que N, =N,, por lo que, reagrupando términos:

Ha= &) hh+C, D td-pf Ny tor do) to b <0 Nu e didry b { Nyt Jadp) gp b - Ny tedndquk
el trmino p{ N, t- &) q, siempre es mayor & igual a cero, al ser un momento generado por una
fuerza de friccidn que se opone al movimiento, por lo que (manejando una ecuacion escalar):

Ho= 8 i+ D tirptl Ny ty+ dod v =UNy e+ Jodre + UNy b didi) G2 ‘NI N, td- JuQIQs

Ha (Momento angular alrededor del centro de gravedad) se define como:
Flp,= E}wn&
donde |, es el momento de inercia del conjunto.
o, 8s la velocidad de gire del conjunto respecto a G

Dadas las caracterfisticas del sistema, el con;unto no gira, ya que su mowmnento es restnngtdo.
L 0=0 = Hq—o
entonces la expresion (5.2a) queda como

0= 8,5 +C/D topl Ny tys i) 1y < (N, tyr Judtz + ( Nyty- \'nn)}l) qQz 'HI N\ t anIQl

Utilizando la ecuacidn (5.1a) y las definiciones respectivas: :
M Vei=4i-D ty W ty (sen o i+cos o )+ Nyt (- +;) +N, tdl- w+,)+3n.( lu+,)+Jm,( Hir)
Separanda componentes: :
en el eje x
M Ve, =80 W ty sen a-Ny tp-Notj-da -yt - “eremes=(5, 3)
en ol eje y ; :
0= (‘W cos o + Nl + Nz)ta'f‘x’n,"n’uq 20 eeeeenenaess (5-4)

Como las normales son debidas a la componente del peso sobre el eje y:
, ’ = W cosa=N,+N,
la acuacién (5.4) queda: )
‘ 0= fu-dna = R T e {5.6)

Si se agrupa en la ecuacion (5,3) a sus términos por punto de aplicacién;

M Vo, =0-D t,-W t, s8n o= (N o+ h)peIN, to+ Jndpt o
pero ¢on N2 td y Jrq de sentido opuesto, por lo que su efecto en el arrastre no se suma, el
t8rmino (N, te+ S 1 0 reascribimos como (N, tydu)it.
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Este término se opone al movimiento de! aparato, reescribiendo:
M Vg, =h-D t,-W t, sen a-(Ny t,+ 5 )p- l N, td"gllq' [ (5.3a)

SiN,+N,=Wecosay Ny=N, = Ny =N,=(Wcosa)/2
(se debe recordar que se simplificéd el modelado de!l sistema de 3 dimensiones a 2, por lo que
solo se considaran 2 puntos de apoyo?)

Substituyendo las consideraciones anteriores en la ecuacién (5.3a)
m VQ‘=|’|'D tll'W tll sen a'(Nl td+"R|)“'l NI tll"’ﬂl l “‘
Para el sistema existen 2 casos:

* Primer caso:
N1 t,> pm
la ecuacién queda:
m Ve, =4-D t,-W t, sen a-2N, t, p
Pero W cos a= 2 N,, por lo que:
m Ve, =4-D t,-W t, {(sen a- i cos o)
Las ecuaciones de movimiento quedan:

H= M Vg, + D ti+Wt(Sen a4+ | COS 0)uuniiiiniiniriansy momsmesees (5.6)
Vo, =[-D t;-W td(88n c+ p COS a)]/Muveveiiiiniiimmmneiiniaiis memmeenes (6.7
AGe=([T-D-W(sen a + it €os a)]/M..uiniennen. Ferrerrsnssrrnanaapgmemmmamas (5.8)
Seu=(lI7 dt ta®(D+Wisen o +W cos a))/2]/m  ereeeee (5.9)
 Sequndo caso:

JRr>N1 td

la ecuacién queda:
M Vo, =J1-D t,-W t; sen a-20,p  w=eeeeme (5.10)
Para obtener el valor de §, utilizamos la scuacién (5.2b) donde se substituye § =&, N1=N2y
>Nty
3 8,4 Dt Co-pINGt, 40 I (NGt i )rs + (Nyted, )G Bl N )Gy = 0
los puntos de apoyo r y q estan en la misma distancia sobre el eje y a partir del centro de
gravedad, por lo que r, =q,. Al substituir en la ecuacién y factorizar:
J|9|'D t C|'(2Hf| +,[2 +q:)(’m + Nyta(qrrz) =0
Despejando J.:
e =0y -Dtye, +Nty(a, - 1)
2ppy +1y +Q,

Substituyendo en la ecuacion (5.10):
[syeq- Dtgcq+Nyty(ay-1)]

mVg, = - Dty - Wseno. - 2p|. 20+ 15 0y J
6
2ue 2pc 2ucosa(q, - f
mVg, =&~ ————E—L——~) + Dyl - -—-——-—“—-‘-—-———) - Wt (sena + 2ucosalg, - )
un 4+ + 0, 2un + 1, +q, 2un + 1+ q,
? Vid Supra
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Las ecuaciones de movimiento quedan:

2 24, - 2 i}
o1, 2 o )
Vax ={”‘“‘E;Tr','zfiz'l??{)"‘d(o('"ﬁ&?‘w“en“m)}%
Aax ={T(I B zllrnzr:l’f% ~bil- 2y, z:lrcz'*% )V Wena + 22;::::?(:2’:(:2) ]J—
[Iﬁv 2“,'2:‘: - - %z—(D(I ‘Eﬁ%’" Wisena +%—Z—’-’ }5'1—

No se espera que la reaccién &, sea mayor que la normal en una operacién tipica, por lo que se
considera que siempre J, <N,, y por ello se utilizan las ecuaciones del primer caso.

Es de particular interés observar el comportamiento del sistema en cada instante para conocer
sus pardmetros de operacién (velocidad, aceleraciéon y. posicion), aparte de otros valores
referentes a los requerimientos de energfa.

Se definié ta como el intervalo de estudio del comportamiento del sistema, el cual se establecié
que es de t=0 seg. a t=t, Si el periodo de estudio lo consideramos de t=0 a t=t (en donde
te(0..ty)), entonces definimos t,=t, por lo que las ecuaciones de movimiento (basadas en las
ecuaciones 5.7, 5.8 y 5.9) quedan:

Vo, = [0-D t,-W ty(sen a+ |1 €08 a)]/Muiviniiiiviiiivsnrereninnismmmse=sss (5.7a)
Ag,=[T-D-Wi(sen a +H c0o8 o)]/M.uuiieriiiennnniiniionnienn, vesgemenmanans {(6.8a)
Se, =1/t dt -t2(D+Wisen & +W cos a))/2)im  eeeeeeees {6.9a)

donde J; = §,(t), T=TI(t).

Ambas funciones se obtienen a partnr de J, |.=.‘ =J,,.valuada en la ecuacién (5.6), lo que se trata
a continuacién,

5.4 MODELOS MATEMATICOS PARA LA FUERZA DE TRACCION.

Las opciones de sistemas de tracciéon a emplear se representan por medio de los modelos
matemaéticos que se describen en esta seccién,

Las condiciones iniciales y finales del sistema son: t=04,=0 yen t=t, (V=V)), § =7,

De la ecuacién (5.6) se obtiene el valor J11 dada una V, y t,. Ya que conociedo el valor de JT, y el
tiempo en que se alcanza (t,) se establecen los modelos para la fuerza de traccién.

Primer ¢aso:
F=cte.

Este caso es el ideal, 6ptimo para el funcionamiento del sistema, en el cual existe una fuerza
constante durante el trayecto.
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La definicién de impulso lineal es: J=/F dt
Por lo que si F=B=cte, §=/Bdt, .. §=Bt + C

Con condiciones iniciales y finales:
h=0=0 = C=0
N=u=JiTt = IT=8td; B =iri/td

De lo cual se obtiene:
F= %-’1 = %‘(Jll t/ty)

F=d,/t «--- Primer modelo de fuerza.

] :

F=kt (ent=0; F=0)

Este caso, al igual que los 3 siguientes son sistemas que en t=0; F=0; como motores 0
electroimanes.

Sustituyendo en la ecuacién de impulso: J=fk tdt, . i=kt¥2+C
con condiciones iniciales y finales:

o =0 = C=0

heu=dy = Sr=kty2 k=247

De lo que se tiene:
F="3, th? «--- Segundo modelo de fuerza

j [ ] ]g[ggr gag?;
f F=kt {en t=0; F=0)
Sustituyendo en la ecuacién de impulso: J={ik t?) dt, . =k t%/3 +C
con condiciones iniciales vy finales:
um0=0 = C=0
| hemy=dy =k t3 = k=331t
; Por 1o que:
F=30, t%/1° «--- tercaer modelo de la fuerza

| Cuattocasg,

F=kt

De la definicién de impulso fineal: 4 =fk t"2 dt, » =2k t"2+C
con condiciones iniciales y finales:
ent=0; =0 = = C=0
ent=td &= = d=2kt'
k=42t
quedando la expresién de la fuerza:
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F=4 1% 2¢,'? «--- cuarta expresioén de la fuerza.

¢ Quintg caso:
F=kt'?
De la definicién de impulso: §,=fk t"2 dt, - 4, =2 k t¥%/3 +C

Con condiciones iniciales y finales:

ent=o0;, §=0 = C=0

ent=t; b=d, = d=2kt>?
k=34, /21,7

Por lo que:

F=34 1772 «--- Ba expresion de la fuerza.
* Sexto caso:

F= A-Bt enT=0, §=0; ent=t, F=0

Este caso y el siguiente, presentan en t=0, F=Fmax, existiendo una acumulacién de energfa
previa al inicio del funcionamiento y descarga total del mismo (Ej. Resortes, sistemas
neumaéticos).

De la definicién de impulso lineal: 4 =J(A-Bt)dt, . S=At-Bt*/2 +C
con condiciones iniciales y finales: ’

enT=0; =0 = C=0

ent=t; i=d,;F=0 = 0=A+Bt,

A=B ts
V" =Bt t- t.,’lz
Ju=t B/2

B= 24, It? = A=24N
El modelo de fuerza es:
F=2 8, /ty- 2) t /t.,2
F=2J, (t-t)/t «--- s8xto modelo de la fuerza

. :
F=A-Bt? {en t=t; F=0)
de la definicién de impulso: I =J(A-B t})dt, . st=At-B t*/3 +C
Con condiciones iniciales vy finales:
ent=0; ) =0= C=0
ent=t; &=, F=0
0=A-Bt/} =  A=Bt?
=Bt t-Bt3
In=B(2t,Y/3).
B=3 42t

Por lo que la expreéién de la fuerza es:
F =Bt B t*
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F=34, (tf—t2)/(2 T séptimo modelo de fuerza.

¢+ Qgtavo caso:
F=A-Bt"
Este caso es una variante (generalizacién) de los dos anteriores, pero con una descerga parcial
de ia energfa, representada por un decremento.
De la definicién de impulso lineal: &, =/t A-Bt"dt, » §, =At-Bt" in+ 1) +C
Con condiciones iniciales y finales:
t=0; =0 = C=0
t=ta; Jy=4; F=F,
en t=0; F=Fmax

introduciendola en el modelo de la fuerza:
A= qu'a‘o)n
A= F.,
ent=t, F= qu‘dec Fuuu
F= F..l1-dec)
donde dec = ‘Fm.x'Fnu)/ Fum
qu(“ ‘deC) = anl'B tdn
B= {- F,ul1-dec)+ F,.- )/td"
B =dec Fou/td"

an condiciones iniciales vy finales
3= Fouts Fandec " 10+ 1) te”
Sy == Fy, (t-dec (a"“/(n-v MW,
dy= Fow t1-dec/in+ 1)) = F,, tidn+ tdec)/in+ 1)

Despejando F,,,
an ={n+1 ¥ Ity (n+ 1-dec)

Substituyendo en el modelo de fuerza;
(n+0h  (n+ 1)y dec t”
tn+1-~dec) tyn+1-decit]

Simplificando: :
(n+ )4, (I dec-t")

" 4yn+1-dec) 3

Expresién general del octavo modelo de fuerza.

De este modelo se estudian 2 casos:

n=1
ke 2 'l_dec't]
“t2-deol t
n=2
£o 3 (l_dec-t‘)
" ty(3-dec)\ t]
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estas dos expresiones nos permiten elegir el decremento de la fuerza del sistema. Si dec—O0;
F_)j” /ta":Cte

¢ Nyveno caso:
En un pulso, la transferencia de energia se realiza en un periodo de tiempo muy corto. Dicho
sistema lo podemos aproximar por la funcién:

h=a Qk“'"”

+C

donde t4 es el intervalo de tiempo para el lanzamiento del ACR, siendo a, k y ¢ constantes.

Evaluando con las condiciones iniciales y finales (t=0, §=0; t=ty, h= J, ), se tiene que la
funcién del impulso queda:
Kt (oKt
=q'e (g™ - 1)
4 o
Derivando, la funcién para la fuerza es:
“ kek(l"‘n
F=cmgg— «--- (noveno modelo de la fuerza)

e —|

5. 5 SIMULACIONES DEL SISTEMA SEGUN LOS DIFERENTES MODELOS DE FUERZA

En base a las ecuaciones de movimiento del sistema y a los modelos de la fuerza de traccién se
realizé la simulacién del comportamiento del sistema por medio del programa Matemdtica. Dicho
pagyete esta destinado al cdlculo de ecuaciones, en especial aquellas cuya complejidad requerirfa
de una gran cantidad de tiempo resolviendolas sin el auxilio de una computadora. Puede realizar
simplificaciones y operaciones de integracion y derivacién tanto de forma algebraica como
aritmética, asl como crear gréficas y tablas de los resultados de las expresiones deseadas.

En dicho paquete se manejaron los siguientes parametros de operacién;

t,=1.0 Tiempo de despegue en segundos.

W=m 9.81 Peso en [N], m la masa en Kg y 9.81 la aceleracién en
Vo,=24 (m/s?)

A=1 Velocidad final del centro de masa en el eje x en [m/s]
Ci=.8 Area frontal del avién en [m?]

p=0.102 Coeficiente de arrastre

m =60 Densidad del aire en [Kg/m®]

V=V, Masa del conjunto géndola- avién

D=CylA p V3)/2
Cj=|2

6,=0.19

fz=-5

q:=.3

p=.05

Velocidad del centro de masa en el gje x en [m/s]
Fuerza de arrastre en [N]

Distancia en eje del centro de masa al punto ¢ en [m]
Distancia en eje  del centro de masa al punto 8 en [m]
Distancia en eje del centro de masa al punto r en [m]
Distancia en eje del centro de masa al punto ¢ en [m]
Coeficiente de friccién dindmica gondola-rampa
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Se analizaron los 10 modelos de fuerza (Ver apéndice), de los cuales se presentan los resultados
generales en la siguiente tabla;

TABLA 5.1 Modslos de la fuerza de traccidn y sus comportamientos

MODELO | EXPRESION tiempo empleado (1) | acelaracién méx(g) | distancia necasarialm)

1 & 0.7 3.5 8
1 0.5 4.75 6

2 2t 1.0 >5 8
1l 0.9 6 7

3 3_3@_(1 1.5 >6 8
1y

4 It 0.8 7 >>10
2 thZ

] 341 0.8 =5 <8
2 '; an

6 13,_,1;_,-_(1 0.8 >6 >>10
A

7 3l 0.7 5 10
2t 0.6 =6 ~8

8 Q1 dect] 0.6 <5 <8
ty(2-dec) 4 dec=30%

9 Uy dects) |06 4.6 <8
t,(3-dec) ¢ dec = 30%

10 dr ke _gdul 0.8 10
e‘i d 1

Se puede ver que los modelos 1, 5, 8 y 9 son los que presentan un comportamiento mas acorde
con las necesidades y restricciones de nuestro sistema. Las grédficas y tablas de su
comportamiento se presentan a continuacion:
Modelo:

&

ta ’
En este modelo se usa un tiempo de despegue de 0.6 seg., obteniéndose los siguientes
resultados:

Velocidad (m/s)
Fuerza N Aceleracion (g)
1), AR

743,

[LTN 4 v

1), )

"
0.1 0.2 0.3 0.4 040

0.1 02 03 04 0% 0, " tiempo (seg)
. llempo seg e tereb bt bt e,
- ol 0.y 0) w4 0. o
tiempo (s)
Gréfica de fuerza de treccidn Gréfica da aceleracisn Gréafica de velocidad
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Posicién (m)

0.1 0.2 01
tiempo (s)

0.1 (U] 0.

Gréfica de posicién
Tabla 5.2 tvs.F,a,V,SyP

Potencia (W)

1090
Lnnn
4000
o0
20001

1000

tiempo (s)

Gréfice de potencia requerida

Tiempo = Fuerza Aceleracién Velocidad Posicién Potencia
) N) {mie")/9.81 {mis) {m) W
0 2743.29 4.07747 0. 0 0
0.1 2743.29 4.07747 4 0.2 10973.1
0.2 2743.29 4,07747 8 0.8 219486.3
0.3 2743.29 4,.07747 12 1.8 329194
0.4 2743.29 4.07747 16 3.2 43892.6
0.6 2743.29 4,.07747 20 5 54865.7
0.6 2743.29 4.07747 24 7.2 65838.9
Modelo:

4

1112

21, 312

En este modelo se usa un tiempo de despegue de 0.8 seg en el proceso de simulacién, del cual
se obtienen los siguientes resultados.

Tabla 5.3 tvs.F,a,V,SyP

Tiempo. - Fyerza Aceleracién Velocidad Posicion Potencia

(o) N} (mish) {misy {m) w

0 0 0 0 0 0
0.1 1136.66 1.3348 0.6908 0.021 785,197
0.2 1607.46 2.1478 24279 0.1Mnm 3902.69
0.3 1968.73 2.7616 4.8460| 0.630| 9540.562
0.4 2273.3 3.2790 7.8150 1.168 17765.8
0.5 2541.63 3.7349 11,2594 2,109}  28617.2
0.6 2784.21 4.1471 16,1286 3.426 421210
0.7 3007.29 4,5260 19.3860 5.147 58296.5§ .
0.8 3214.93 4.8788 24 7.314 77158.3

28




Aceleracidn (g) Velocidad (my/s)

Fuerza (N)
N
004
4 20
2304
2004 3 14
1404
1 T
1004
304 1 4
0.2 L) 0.9 [N o o o6 o 0.2 0.1 0.6 0.
tiempo (s tiempo (s
po(a) liempo (8) po (s)
Grélioa da fuerza de traccidn Gréfica de acalaracién Grdtica de velocidad
Modelo:
Patencia (W)
Posicién (m)
7
L)
[T
L
L]
HUUO
3
2 SAHI
1
01 a4 0% Y 0.2 0.4 Do ¢
tiempo (s) tiempo (s)
Gréfica de posicién Grafica de potencin requerida
&y (1 dect)

t.{2-dec) ty

Para simular el comportamiento de este modelo se usa un tiempo de despegue de 0.6 seg. Y un
decremento de la fuerza aplicada del 30%, obteniéndose los siguientes datos:

Tabla 5.4 tvs.F,a,V,SyP

“ Puerze ‘Aceleracidn Velacidad Pasicién Potencia
L - mis?yie.89 {m/s) {m) W)

3227.4 4.89995 0 N 0 0
3066.03 4.62679 4.67237| 0.23586 ' 14326.6
2904.68 4.35183 9.0768! 0.925861 26362.1
2743.29 4,07747 13.2103] 2.04205 36239.6
2581.92 3.80331 - 12,0768 3.6686 44088.3
2420.55 3.52916 20.6724 | 5.44825 50038.6
2259.18 3.255 241 7.68411 54220.3
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Velocidad (m/s)

Fuerza (N)
Aceleracion (g)
1200
4.t
20
3004 m
)
2004 s
10]
804 [} [
31
5.4
03 0.2 03 0. 0.5\.
uempo (5) v o 0 - my b4 2% 0,
tiempo (s)
liempo (s)
Gréfica da fuerza da traceion Gréfica de acoleracién Gréfica de velscidad
Posicién (m)
Potencia (W)
(AT
3
4000
4 2090
T
H
1000
¢.1 0.2 0.3 0.4 0.9 0. [ %] 0.2 0. a.4 0.5 g
tiempo (s) tiempo (s)
Gréfica de posicidn _Grétice de demanda de potencia
. Modeslo:
3 (1 dectd)
2

t{(3-dec)  t,

En este modelo se usa para la simulacién del comportamiento del sistema un tiempo de
despegue de 0.6 seg y un decremento de la fuerza aplicada de 30%, generéndose los siguientes

resultados.
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Tabla5.5 tvs.F,a,V,SyP

Gréfica de potencia requerida

Tiempo Fuerza Aceleracién Velocidad Posicidn Potencia
(s) N} (m/s*1/9.81 (m/s) (m) W)
0 3048.1 4.59533 0 0 0
0.1 3022.7 4.66217 4.4939 0.225 13583.7
0.2 2946.49 4.42271 8.8031 0.896 26233.0
0.3 2819.49 4,20694 13.1430 2.000 37056.6
0.4 2641,68 3.90485 17.1289 3.516 45249,2
0.5 2413.08 3.51646 20.7761 5,414 50134.4
0.6 2133.67 3.04176 24 7.657 51208.0
Fuerza (N) Aceleracidn (g) Velocidad (m/s)
Jooq i
[
2804
4 (1)
uo& 3.1
14
o
2404
0.3 0.2 0.) 04 0.4 \ ; ; .
0. [ 0.4 L, B
tiempo (s) v 01 O CIETE N R 2
tiempo (s) tiempo (s)
Gréfioa de fuerza de traccién Graéfica de aceleracién Grifica de velocidad
Posicion (m) Polencia (W)
: 40001
] ‘
: ‘. RUUTE)
i
: ~LOY:
2
i 1000
‘ 001 "“ 0 0.4 0.n 0 n..A;.mt‘)‘ 0.1 n.,;". .u Wo-
tiempo (8) tiempo (s)
! Gréfica de posioién
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5.6 ANALISIS DE RESULTADOS

Se puede apreciar en la tabla 5.1 que la mayor parte de los.modelos presentan problemas en
cubrir la restriccién de la aceleracién para alcanzar la velocidad necesaria en la longitud limite,
Solo 4 casos logran operar dentro de los pardmetros restrictivos, quedando el modelo 5 muy
cercano a los lfmites, coin muy poca variacion del tiempo de despegue por lo que es posible que
en un comportamiento real pudiera sobrepasarlos.

El primer modelo es el quy mejor funciona, aunque es un modelo netamente ideal, ya que
presenta una fuerza constante durante todo el recorrido. Los modelos 8 y 9 son aproximaciones
al modelo 1, por lo que pudieran representar de una forma mds cercana el comportamiento de
un sistema real, ya que reprasentan sistemas en los que la fuerza de traccidn no es constante,
debido al decremento de la energla disponible.

El que los modelos 8 y 9 seen los que presentan un mejor comportamiento nos indica gue es
necesario que la energfa disponible al inicio de la operacién del sistema no sea transferida por
completo a la aeronave, quedando un remanente (de mas del 70%) de la energfa en el sistema
de traccién. Aunque en las tablas 5.4 y 5,5 se muestra un comportamiento cercano a los Iimites,
aste se puede madificar disminiiyendo el decremento de la fuerza,

Estos modelos pueden representar a un elemento eldstico con una disminucién parcial de sy
elongacién, o a un sistema de aire comprimido con una variacién de presiones menor a la dg la
presidn final y la atmosférica.

5.7 CONCLUSIONES ,

El estudio del comportamiento de: sistema segun los diferentes modelos de la fuerza de traccidn
por medio de las ecuaciones de movimiento nos ha permitido discriminar las opqiones,
obteniendo un grupo reducido, que presentan caracterfsticas similares, tendiendo a presentar una
disposicién de la fuerza de traccién en forma constante,
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6. SELECCION DEL SISTEMA DE LANZAMIENTO

6.1 INTRODUCCION

El proceso de seleccién del sistema de lanzamiento estd basado en dos métodos: el primero, es
el modelado dindmico de los posibles sistemas a usar por medio de una funcién aproximada del
suministro de fuerza al ACR durante el lanzamiento. Esto nos permite eliminar varias opciones
que no cumplen con las restricciones del proyecto. El segundo método es el de seleccién por
matrices de decisién, en las cuales se listan los pardmetros mads relevantes en el disefio del
sistema, déndoles a cada uno un factor de peso porcentual, Se evallan las diferentes opciones
para cada pardmetro involucrado, multiplicando esta calificacién por un factor de peso, haciendo
fa suma de estos resultados por opcidn {es importante que la escala de calificacién para todos
los pardmetros sea la misma). La comparacion de estas sumas nos servird como guia para elegir
fos sistemas a utilizar,

Analizando los resultados de ambos métodos en forma conjunta, la sintesis de éstos cumple con
los requisitos tanto de operacién como de funcionalidad, y restricciones del sistema.

6.2 METODO DE MATRICES DE DECISION

6.2.1 Criterios

El establecimiento de los ciriterios de calificacién para la matriz de decisién toma en cuenta tanto
las restricciones como las especificaciones del proyecto. El peso dado a estos dentro dela matnz
refleja la importancia que cada uno de ellos tiene realmente para el proyecto.

Los criterios a usar son los siguientes:.
« Bajo costo de fabricacién y mantenimiento

¢ Facilidad de operacién, mantenimiento y construccién.
o Facilidad de transportaciony uso en cualquier terreno

6.2.2 Matriz de decisién

Con la informacién recabada y tomando en cuenta lo anterior, se realizé la siguiente matriz de
decisién.

Matriz 1. Eleccién del sistema de lanzamiento
Escala: 0-Malo

5-Excelente
Méximo puntaje: 100
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Catapulta af as] s 2f af 4 R of 451 2 58.7
Cohete 36.0] 22.5] 20.0f 38.0] 21.0] 10.0} 42.0] 28.0} 72.0] 4.0 R
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6.2.3 Resultados

Con base en la matriz desarrollada se tiene que el sistema de lanzamiento recomendado a
implementar es el de “catapulta bungee”, que obtiene una calificacién segin nuestros criterios
de 80.9 puntos entre 100, Este resultado se debe a que tiene un costo de fabricacién inferior al
de los otros sistemas propuestos y a su facilidad de transporte. Los otros dos sistemas posibles
son la “catapulta neumadtica” con 74.8 y el “motor electrico {winch)” con 74.6. Se debe hacer
notar que la diferencia no es demasiado significativa (6%)

6.3 ANALISIS DE RESULTADOS DE LA MATRIZ DE DECISION Y DE LA SIMULACION

Los resultados del la matriz de decisién y de la simulacién nos indican que |a alternativa mas
viable es la de catapulta bungge y la neumdtica, ya que presentan caracteristicas que les
permiten cumplir con las aspecificaciones y las restricciones del proyecto, La simulacién muestra
que los sistemas con una fuerza inicial aplicada méaxima y descarga parcial de la energfa
disponible tienen mayores facilidades de cubrir las restricciones, como lo son el caso de la
catapulta bungee, |a catapulta neumatica y la de vapor, ya que se pueden aproximar mejor a un
caso con fuerza aplicada constante. El motor podrla legar a cubrir los requerimientos, aunque
probablemente muy cercano a los limites de las especificaciones y restricciones del proyecto. No
obstante estos resultados, no se pude llegar a una conclusién basada enteramente en ellos, por
lo que para la eleccién del sistema se deberan tomar en cuenta mas criterios
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6.4 ELECCION DEL SISTEMA

Con base en el andlisis previo. se eligié el sistema de catapulta neumdtica (con un volumen de
aire comprimido por fuente de energfa). Este sistema permite una construccidn relativamente
sencilla y cuyo mantenimiento y operacién requieren un adiestramiento minimo ademads de tener
un costo bajo. El utilizar aire nos permite una rdpida preparacidn del sistama, ademas de una
menor carga final mds controlable (debe recordarse que no se transfiere toda la energla al ACR,
por lo que el remanente puede ocasionar un impacto no deseado en el sistema compieto), ya que
esta se puede disipar a la atmdsfera por medio de un escape de aire. Un control sobre el
remanente de energla en la catapulta bungee es poco factible, ya qua implementarlo puede
disminuir drasticamente las ventajas de este sistema,

6.5 CONCLUSIONES

Por medio de este proceso se ha podido elegir una alternativa viable, capdz de cumplir con las
aspecificaciones y restricciones del proyecto, la cual es sencilla en su operacién y no requiere
grandes avances tecnoldégicos, Puede parecer que la eleccién realizada no sea la 6ptima debido a
su simplicidad, por lo que se debe recordar que una buena solucién no tiene que ser compleja.
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7. DISENO DE DETALLE

7.1 INTRODUCCION

En esta seccién es importante el considerar la filosoffa de disefio adoptada en el principio de este
trabajo, reflejdndose esto en el uso de materiales y partes comerciales gue nos permitan una
rdpida manufactura y disponibilidad de piezas en el mercado.

Es claro que también es deseable el contar con un nimero reducido de piezas distintas, tratando
de utilizar an o posible el mayor nimero de piezas iguales. Esto permite una estandarizacién

mayor de los diferentes subsisternas del ingenio a construir. Las diferentes partes del sistema se
muastran a continuacién:

Donde:

A-Estructura ya existente C-Gdéndola F-Conversor de par
A1-Alargamiento de estructura D-Cable G-Sist.Generador de fuarza
B-Via de deslizamiento E-Poleas
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7.2 DISENO DE LA RAMPA

7.2.1 Configuracion

El disefio de la rampa parte de una configuracion, que encaja en el esquema general del sistema
desarrollado en el capltulo 4. Las partes de esta rampa son: Gdndola 6 plataforma donde seré
colocado el ACR, el sistema de sujecidn y liberacién, y la via de deslizamiento, asf{ como la
estructura necesaria para soportarla, La configuracién basica es la siguiente:

(1) =

Sistema de sujecion Elementos:

e on (2) i~ (2)
yclo!:dl:;:! " ;ﬂ" _"/‘ Vln de v ml.mm nlo 'E_Sm'cmm,de sc_)porte
(1) el -via de deslizamiento
, ' -Gaondola
M;ﬁ" jiL -sistema de sujecion y liberacion

7.2.2 Estructura de soporte

Para esta parte se utilizd una estructura disponible en el laboratorio, a la cual se le adiciond el
tramo faltante de vfa. Dicha estructura es de tipo triangular y cuenta con las partes'necesarias
para su transporte e instalacién,

Fig. 7.1 Estructura de soporte para la rampa de lanzamiento

7.2.3 Via de deslizamiento

Basdndose en la forma de la estructura de soporte se decidid utilizar una via con 2 rieles de
deslizamiento, ubicados en las partes extremas de la estructura. Dichos rieles estardn sujetos a
la estructura por medio de tornillos. Los rieles serdn de acero estructural ASTM-A36, rectificado
por el lado sobre el que se realiza el deslizamiento (Ver planos).
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. Rieles

Estructura
AN /

Fig. 7.2 Disposicion de los rieles en la estructura

Para definir el medio de deslizamiento se analizaron diferentes sistemas (rodamientos, esferas,
rodillos, etc.), eligiéndose un sistema de deslizamiento por colchon de aire ya que presenta una
mayor confiabilidad en el deslizamiento. Este sistema logra el colchon de aire por deIO de
salidas de aire comprimido desde el patin al riel.

Sea el siguients sistema;

L | Q_\él-v , \L

~ Wah ko A

R1-60; + R2 =0
= 60;-n
126 +r2y =60 -rixi -ry
TFx=-rax+rix=0 => rax=rix
TFy=ray+riy-60Kg=0 = ray+ny=60
IMi=-60d+r22d=0 = ry=60d/2d=30
S ry=30Kg=294.3 N

utilizando un factor de sobrecarga de 10% ny' =323.73 N

La fuerza debe ser perpendicular a las superficies de deslizamiento:

La fuerza F1 se define de! diagrama:
Foa
' seny
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donde y es la inclinacién del sistema. Para una inclinacién de 30°
_ 32373
sen 30°

Si se usan 2 soportes por cada lado de la géndola, soporte esta sometido a la mitad de la carga,
por lo que:

=647.46 N

Fy'=323.73 N

De igual manera las fuerzas en los otros soportes tiene las mismas cargas. Esto nos permite el
calcular un solo soporte.

Rotando los ejes 90-y° se puede representar el sistema de la siguiente manera:

W
L-r } r : __j’i‘.E"“ .r'—‘:”{ F‘ otn
R
Del diagrama anterior se deduce que:
W - NF
P, =
A

Donde:
W-Peso soportado por el deslizador
A-Area del deslizador
F-Fuerza de reaccién debido a la descarga de aire
N-Nimero de aberturas de descarga en el patin
P2-Presién necesaria para sostener el deslizador

La fuerza se define como:
F=m Vo = ma V2= Ao p2VaVa= AapaV2’
de la ecuacion de Bernoulli

P +V2+ 2 Py +V2+
L= == 2
p‘ 2 gl pz 2 g!
P A
Si V120 y Az~0 = —'——E—+
b Py 2
P, P
Vi=2(L--2
(pl Pz)

P, P
o F=2A,p0t -2
P2 Y
P, P
W - 2NA p, (- ~ -2)

Py Py

= P,= A
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e e i

En un proceso politrépico

Pa P, ! P2 P, 1 P, !
= = (= = = () o, = Pyt
;:)i: zt: l pntm ’;:lml : ‘ Palm
—P: = (E) =>p = Dz(;:)

| 1

! ! p, !
- —2 yn(—Lyn = —n
pl pﬂm( an ) (Pz ) = p\ palm(Pmm )

Substituyendo ambas ecuaciones en P2

P, s P P
W - mA,p,m(P’ Py = )
o D,(m(’};“")“ P.,M(F*L)“
P - atm atm
? A
W 2NAn P2 : an :‘ Pmm ,“
P, = A" A (Pm) (P P, 1" =Pyl P, ")
W A, b ] =
P2 =—K——~A*LP2"(P1‘ n=Py"n)

Utilizando los gastos masicos: ’
r.n = VAp =007 1w

1al).l m
a=D.020 m

El 4rea de escape entre las 2 placas es: L ] )
A,={0.1%2+0,025%2)*0.003 S
A,=0.00075 m? Z‘ -

la velocidad de escape del aire por esta drea se A

calcula como: ‘

v/‘.-»
o
e

P, P
V= f2(~2 -2 Expresion derivada de la ecuacién de Bernoulli, considerando

2 st

Az%0; V=0
El gasto masico en el escape queda:
. P, P
m, = Aopnm 2(.—2. ___.._5.!!_"..)

p2 pnlm ’
Utilizando 1a conservacidn de la masa:

m, =m,N - donde ™M, es el gasto masico en la abertura

, N el niimero de aberturas.
El gasto mésico en las aberturas es:
mc = PzA.Vz k
m, = p,A, J2A— -—%)
' 2 Py P2
Pero
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P, Pum
APt 2(;" - :
N = PZ Patm
AQPZJZ - ,_,?_)
Py P2
de las definiciones de p, y p, para un proceso politrépico:
P P
N = Anpllm Patm -P%Tt—n § Pan
Al ||y - 2
T Pum | Pl Pl )

reagrupando y simplificando:

Al substituir esta Ultima ecuacién en P, y simplificar:

W

A - - -
Py = a = Pt VP P IR P

Esta expresion nos permite calcular la presidn necesaria para el deslizador.

Suponiendo que:
P, =200 psi=1483.651 KPa
Pam=101.33 KPa
Pam=1.2 Kg/m®
n=1,3 (indice politrépico del aire)
W=323.76 N
A,=0.00075 m?
A=0,0026 m?

Usando el método de aproximaciones sucesivas se ohtuve que la presién es:
P,=118841.1198 Pa '

Despejando N
W-=-P,A

" 2A,(PFPI - P,)

Substituyendo valores queda;
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1
N

5538748’
J (mm) No. de aberturas
1 181
2 46
3 21

El gasto mdsico total para cada patin es:
R
m= A,\/zp,,m(P; "Pin —P

atm

aum

Substituyendo valores:
m=0.07159 Kg/s (Por cada patin)

Para 4 patines:
Mo =0.28636 Kg/s de aire

Para el ahorro de aire comprimido, las descargas se hardn desde la géndola

Para suministrar el aire se usardn conductos separados para cada patin.

A 200 psi (1483.651 KPa) la densidad es de aproximadamente:
p179.4578 Kg/m?

El flujo volumétrico para cada conducto es:

& % 007159

p 94578

V =0,00757m%/s

Para conductos con @ interno de 9.525 mm (3/8") la velocidad promedio del flujo es:
Vv

A

A, = ‘—’:ca’ - ;’:(0.009525)’

A;=0.071256x10m?

000757m° /s
V= Tiasenr = 10624m /s

por lo que el flujo es subsénico.
Para tubos con presidn interior:

r2 r? o
o= i 1S A
rz —'r' r 3 l‘l
CAA N A
0 = - (14 2P B\
r22 - r12 r? - ‘ /
cfm.,. = f 1y = —.P;
1+k? f
Gy, =0, = Pik=—
Onsan 9, i 1_k2 2

3PISARENKO. G.S., “Manunl de Resistencin de materiales ™, MIR, URSS, 1979, P 408
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Si P=200 psi = 1.38 MPa y Gaq=00maxCrmax =P
RS

w =7 P+P

G, S Oy

0]

Para un tubo de alummuo flexible @=9.5 mm y pared de 0.89 mm, con un 6;=95 Mpa.

Oy = & = = = 47.5MPa

- 0.89=2386mm(386x107%)

[<e]
o

r,= -"2-' = 4,75mm

388
4‘75

_(1+O.8126’
00 " meamn?

x~
L

= 08126

1- 081262
Ooq << Opym

+ 1)1.38x1 0° o, = 81265MPa

Por lo que el tubo tiene un factor de seguridad Fs=5.84 (Fs= 4‘-’—-)

coq

Las conexiones son de bronce comerciales, las cuales resisten presiones superiores a 5000 psi
para tubos de este didmetro.

7.2.4 Elementos del sistema de deslizamiento en la géndola

Estos elementos van sujetos a la géndola, desplazdndose con ella. Debido a la longitud de la via

de lanzamiento, este poseerd las aberturas para el suministro de aire como se se menciond en los
célculos.

Los 4 soportes son iguales, y se aseguran a la estructura de la géndola, y estardn sometidos a
una presidén interna de 1.48 MPa,,,
La forma de estos elementos se ilustra en el siguiente dibujo:

W o
[+ v I3 ..
Pubo de Inton cdinm ) Plcn lnlon T8 espesor

Burreno pasade 2 8 /4

/ Barrenos pasidos . !
N . . e YN
Solero laton 14 /8 enlradiy, oo miph l/'i

El tornillo por medio del cual se sujeta el elemento a la géndola se calcula teniendo en cuenta

que trabaja bajo una carga de cizallamiento igual a la mitad de la carga soportada por el
deslizador.
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De esta forma:

. JE
A

max

Para un perno de 1/4"
829 165 1, 145MPa

= =114 =
* " 725x10°®
Ay=1.14x10°m? = 1.77x10%in?

Pl ] {
l

El valor comercial més préximo del redondo con este valor de drea cortante equivalente es de @
1/4",

Para el deslizador se plantea lo siguiente:

~labo 50 8 dian
S mum espesor

Para el latén: =105 MPa {Recocido)
=65 MPa
' Oam=52.5 MPa
Para fa parte central del tubo:

14091692 ) ]
Oy = 1—0.91692+11'3BX10 . Oaq=12.6 MPa

En los extremos:
Ogq=0;+00+0C; , O

FN Afondo
Afando = U1 23

: Afando =0, 0006756m?
=0932.3417 N

Esta fuerza estd aphcada sobre la siguiente érea:

A, = M0 | 54100254x0.003175) - 0003175 - 0,0031757

! PISARENKO. G. 5., Op cil. P408
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..1 l..... 0.003175 Ay =O.000278955m2

9323417
*~ A, 0000278955

0,=3.3423 MPa

Por lo que, considerando que son 2 fondos el esfuerzo de tensidn axial es;
o,=2 0,=6.685 MPa
El esfuerzo combinado es:
Cyq=0;t+0a+0;
Pero: o, +0y=12.6 MPa
O4q=12.6+6.685=19.285 N/m’
Si oym=b62.5MPa = Gaq<Oadm ; 8l factor de seguridad es Fs=2.72

Las partes planas pueden considerarse iguales en la parte sometida a presién, lo que nos permite
reducir los célculos a un solo lado. ‘

Este elemento estd sometido a las siguientes fuerzas:

F1=0.1x0.0254x1.38x10°
F,=3505.2 N

Fia=Fic
Fyc=F2y=0.0254xcos 30°x0.1x7.38x1 0%°=3935.6 N
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Raprasentando los asfuerzos:

e ! - P = 138MPa

» 30356

= “ A 01x0003175
W

6, = 6, = 6.685MPa

g > |

= 9,56MPa

Goq =01 +0rta; = 1.38X10° +9.661X10° + 6.658X10°
Oeq=17.626 MPa

.

& Oeq<Osm ;Siendo el factor de seguridad Fs=2.96

Se supons que los fondos, al sar del mismo matarial que las partas planas (Solera de laton de 1/8
de pulgada), resisten la presién.

Para las soldaduras se recomianda, dado que los espesores son menores a 0.45 cm, una
dimensién b=3.1 mm como minimo® .

La tolerancia para los elamentos de sujeccién son:

Barreno
dimn. 6.5 :;(."',

Perno -
diam. 6.35 4% mm

7.2.8 Géndola o plataforma de lanzamiento

Fig. 7.3 Imagen de la gdndola con tadas sus partes.

Esta es la parte donde se asentard el ACR para su Ianzamlento, desplazéndose alo Iargo de la
rampa para acelerar el avién,

3 FIRES, V. M., “Disedo de elemeatos de mdquina™, UTEHA. México. 1990, P676
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Cuenta con los soportes del sistema de deslizamiento, de seguridad, de liberacion del ACR, asl
como de la aestructura para soportarlo.

. ractura:

Bésicamente consta de 4 piezas (2 laterales, 1 frontal, 1 posterior). Las laterales soportan parte
del peso del ACR y alojan los soportes de deslizamiento. La posterior sostiene parte del peso del
ACR. El elemento frontal admite, aparte del peso de {a aeronave, la aplicacién de la fuerza de
traccién provenientse del sistema de traccion por medio del sistema de transmision,

» Elementos latecales:

Estos elementos son simétricos, por lo que solo se necesita calcular uno de ellos, suponemos
que el peso solo se distribuye en estos 2 elementos, por lo que la carga, incluyendo un 10% de
factor de sobrecarga aes de 327.73 N, La distancia entre los soportes serd de 1 m,

{2793 N

L\ 05
e

]

MeR

M
161.865 N-m

Utilizando una seccién L de acero estructural ASTM A36, éste material presenta las siguientes
proptedades
=250 MPa
=145 MPa

Para una seccién de 1 % x 1 %/ x '/g (31,75 mmx44.45mmx3.175 mm) con propiedades:

Ix = 45785x108 4 W=1.5 Kg/m
Sx=1.4748 x10° m®

Mpax _ 161865N -m

Sio ~-——-—-—=-———-——-—-—-————-—-—~10975MP
"™ 8 14748x10°m° :
Considerando que G, = -%’—g = %g-g = 202MPa se tiene que

Omax<Taam PO 10 qus los slementos soportan la carga con un factor de seguridad Fs— 1,84,

s - Elemento frontal:

Sf, el peso del ACR solo se distribu?e entre el elemento frontal vy ely posterior, el peso yqueda
repartido en 323.73 N (incluyendo un 10% de factor de sobrecarga) por cada elemento.
El diagrama del elemanto frontal queda:
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(] Ly
3R3TY e =
-
e }161.865
60— 3300
161.865

Utilizando resultantes se simplifica el diagrama; rotando ejes sobre x se tiene:

1658 N 0 ogp et 1658 N
oss  HTHITATIRY
[

Oum 125x10°
Si utilizamos una seccién circular de acero de aleacién ASTM-a242 templada:
| @2 n o

S=~= < T
c 640 32
432x1076m3 = —31‘5@3 = 2° =4.4x10°

@=0.0353m {3.5 cm=1 %/ in)
Para un redondo de 0.0508 m de didmetro:
A,=0,000718m?

Verificando el cortante:

o = — 858N 2307735MPa
2
0000718m

Tmax<ladm ~  El elemento resiste el cortante.

o El rior:
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Para este elemento el diagrama queda:

{:fse:_;.v:; N

51 BG5S N
181.865 N L'-l)...'lﬁ m_J 161.865
0.97T “‘N
v

mar

161.865 N ”'
MMII
145.89 N-m O pm = 125MPa

Sig_ Muy _ 14689 . occ o

Utilizando una seccién circular de acero estructural:

4
S =
32
@ = 122 1168x10°
4

@=2.28x10% m (2.28 cm=1 in)
la seccién tiene un didmetro de 0.0254 m (1 in).

La estructura queda en forma preliminar:

Elementos laternles —
/ :

- = Femenlo posterior
,’l‘l :"lm. \“\.
F ;

Elemento frontal ==

A esta estructura se le adicionan los elementos del sistema de deslizamiento, de sujecién y
liberacién del ACR como se muestra en la figura 7.4:
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i, g
U

Fig.
7.4 Vista tridimencional preliminar de la géndola armada con el sistema de deslizamiento

7.2.6 Sistema de sujecién y liberacién

Este sistema nos permite asegurar el ACR a la géndola durante el lanzamiento y liberarlo al final
del recorrido sobre la rampa. Dicho sistema se dispara al término del recorrido.

) »‘ 2 c )

gg N 0 Qm N T ]

Flg 7.5. Operacidn del sistema de aseguramiento y liberacion. 1. Cuando inicia el procedimeinto de lanzamiento y 2.
Cuando liega al final de! recorrido.

Para un sistema de 4 barras, accionado por un elemento fijo en la rampa poco antes del final del
recorrido. La configuracidn de barras es:
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La barra A se desplaza al menos 30°, con los cuales la barra C gira lo suficiente (90°) para
asegurar la liberacién del ACR. Las dimensiones de los elementos estdn limitadas por el alto de la
gdndola, ya que el sistema va montado en la misma.

Para el sistema de sujecién se calculan los elementos en base a las ecuaciones que se
desarrollan a continuacién:
Desarrollo de las ecuaciones.

A+B+C=D
A = Alcos 6,/ + senb,j)
B =B(cos0,/ + send,/)
C = Clcos 0,/ + senb,/)
D=D,/ +D,j

7.6 Diagrama de moviento del sistema de 4 barras para el
sisterna de aseguramiento y liberacion del ACR,

Y. =Acos0, +BcosB, + CcosBy =Dy verrriinririna, .(7.2.1)

Y., =Asen6, +Bsend, + Csenby =Dy .ooovvirviiirin .(7.2,2)
Despejando 6, de (7.2,1)

6, = coS"(Dx - Acos g, +C cosaa)

Substituyendo en (7.2.2)

Asenb, +B sen(cos"(nx - AcosO, + Ccosb,

B
pero sena. = y1- cos’a

La ecuacién queda:

2
Asend, + B\/1—(D" - Ac“g' ! Cc°s°°) +Csen@, = D,

Aseno, + \/B’ - (Dy - Acos®, + C cos0,)’ + Csenf, = D,

B?-(Dy - Acos, + Ccosb,)’ = (D, - Asend, - Csend,)?

B? = (D, - Asen®, - CsenB,)? + (Dy - Acos8, + C cos8,)’

Desarrollando cuadrados:

B?=D,’+D,’ - 2C(D, send, +D,) - 2A(D, send, - D, cosH,)

+2AC(sen0, senB, + cos0, cos,) + C?(sen’0, + cos?0,) + A*{sen, + cos®0,)
sen‘a+cos?a=1 ‘

y sena senp +cosa cospP =cosla~P)

ademds D*=D,?+D,®; Dy=Dsend, ; Dx=Dcosd,

B? = ~2CD cos(6, - 6,) - 2AD cos(0, - 6,) + 2AC cos(0, -0,) + A2+ C2 +D? (7.2.3)

D + Csen0, = D,

Pero
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reagrupando:
A?-B?+C?+D?
2

= CDcos(f, -0,) + ADcos(8, - 0,) ~ AC cos{f, - 0,)
Donda:

A=cte; B=cte; C=cta y D=cte

k= A?-B?+C?+D?

T 2

Si se toman los dngulos iniciales y finales del sistema, se pueden igualar las ecuaciones
resultantes:

CDcos{8, -6,)+ ADcos(®, -8,)~ ACcos(0, -6, )= CDcos(B,, -6,)
+ADcos(0, -0,) - ACcos(f,, -6,

CD(cos(8, ~6,) - cos(f, -6,))+ AD(cos(8, - 0,) - cos(d, -8,)) =
AC(cos (8, -6, ) - cos(®, -6, )) "

Pero:

cosa - cos P = —2senL sen 35t

6, +6, ~ 20, 8, -0, 8, +6, - 20, 0, -9,
2CD sen ——'—-—-—-5————- sen——'—é——-‘— + 2AD sen -——'—————2——-—-—-— sen| — 5 Ll =

+0, -0, -6 8, -0, +0, -0
2ACsen(93‘ 3’2 L ")sen( & 3'2 k ")

Si 8, =0, +48,; 8, =8, +48,

AB

2CDsen(93-94+Ag ) sen(—=2 “H 2AD sen(9, - 6, + 2') sen(- ‘)~

AB, - AB, — A6

2ACsen(8, -6, + "2 ')sen( ! 5 2)

Esta ecuacidn nos permite, dados los dngulos iniciales (94, Oaky 04) ¥ SU variacién fina'l, as/ como
ias magnitudes de 2 segmentos, calcular un tercero, y con la ecuacién (7.2.3) se puede calcular
el cuarto segmento.

Considerando que:

6,=140.5° 0,=80.538° 03=0°
D=30.41 mm A=22mm A8, =-30° AB;=-90°

Programando las ecuacionas anteriores (ver apéndice 3), se calculan las otras dos barras De
esta forma tenemos que:

C=9.99210mm

La longitud de B queda:
=372.02

B 19.2879 mm=~20 mm

53



Estas caracterfsticas se dieron como pardmetros de entrada del programa de computo
“fourbar”, de donde se obtuvieron las siguientes graficas de comportamiento:

Sl 40 ot vde . im0 ekdh

W ; .', .......... tirrisiottohise e : POt o dioteerecimisivaetos o
N LTI, (T - |
. I }: S i PHTTITTITTI
TITTITTTOTNTY 7 e - v
s e 1Y
Ang ent vs ang sal,  Vels ang vs ang ent Acels ang vs ang ent
De esta forma los elementos quedan de la siguiente manera:
—;- . -~ Blemento €
RESE11 1111 YR TR
— gt (V] nlig} y
- - Womm
Elemento © - [ A 1" /L V7o
) - )‘.‘,’4,-.,,.. e
‘ | {
30 nun

* Resistencia de los elemeantos:

El elemento C (Superior) es el que presenta un mayor esfuerze, ya que.sujeta por medio de una
garra al ACR hasta el final del lanzamiento, el cual genera una fuerza de sustentacién. La fuerza
a la que se somete esta pieza es igual a |a fuerza de sustentacién menos el peso de la Qeronave.

Considerando que:

IF,=0, IF,=F-R=0,y  W=60Kg x9.81 =588.6N

Si C.=1.4

=1.55m’ (Area del ala, considerando C_ =0 en el estabiliazador)
=23.3 m/s (Velocidad final)

=1.2 Kg/m® (Densidad estandar de! aire)

L=706.843 N F=118,243 Kg

El diagrama de fuerzas para este elemento queda;
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P
LF, =P-R=0
, SoP=R
— R lae d=0.01 m
Z‘.FV=P-R=0 P=R

P=FxFs Fs = Factor de seguridad. (1.1} =>P=130.07 N,
M =PXd =130.07x0.01=1.3007
Si Ar=0.01x%/,4(0.0254) =4.76x10°

_ P _ 13007

El esfuerzo maximo para el par de flexién es: o = MEI:-
. 1. ..3 h
Para una seccién rectangular: | = T?: bh C= E
En este caso b="/,4(0.0254)=4.7625x10"m; h=0.01m
o oM me
" Lbh®  bh?
6(1.3007) 7
g = Om=2.458x10" Pa=24,5802 Mpa
"~ 27625x10°{001)’ " pa.
El esfuerza maximo de traccién es: O =0 +00=24.5802+2,7325
Orm=27.3127 Mpa
Si Oy = %‘ y por seguridad n=2 0) = 20,4m

Y OimSOaam =  0;22(27.3127 Mpa)
0264.625 Mpa
Debido a la movilidad de estas piezas se requiere acero inoxidable, el cual presenta las siguientes
propiedades:
0y=275 Mpa=>0,4n=137.5 137.5 Mpa>>54,625 Mpa

En base a estos datos y lo anteriormente calculado se afirma que las piezas hechas de acero
inoxidable de 3/15 " de espesor,tienen un factor de seguridad de Fs=2.517,

Este slemento ( ¢ ) esta sujeto por barras redondas a la estructura de la géndola.
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Para proporcionar estabilidad se colocan 2 garras a lo ancho de fuselaje del ACR.

El fuselaje tiene 0.25m de ancho , por lo que se distribuyen a 10 c¢cm entre ellos. De esta forma
quedarfa:

Si son 2 barras las que sujetan al sistema de aseguramiento vy liberacién con la géndola, para

cada barra se tiene:
04 0.1 0.4

T

P/4=3352 N

pral 1P/4 32.52

~32.52

M
13.008 ﬂ[[mﬂ

S= g—"‘-“- Para el acero inoxidable g, =137.5 Mpa
max
13008
= e = 9.46x107°
1375%10° X
Q= 4%2- S = i/%z- 946036x10°°

2=9.87x10"=0.987cm (0.389in)~ % in
1cm <D< 1.27 cm. ‘

Para las elemantas que conactan al sistema de aseguramiento y liberacion;
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0.01_ 0.08 ool

P/2=65035 N

P/2 P/ 65.035 N

,, I
J.H ~65H.035 N

M y
0.650:35 N m
- 068035 _ 73a0°  @= 322 473x10"
1375x10 n
@=3.64x10" m @=0.364 cm = /1qin

Los slementos necesarios son.
2 barras> 90 cmde 1 cma 1.27 cm (Y in) de didmaetro.
2 barras >10 cm de %/, in 6 5 mm de didmetro.

Fig.7.7 Visuallzaclén del sistema de aseguramiento y liberacion para el ACR ensamblado.
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7.3 DISENO DEL SISTEMA DE TRANSMISION:

7.3.1 Configuracion
La configuracién general del sistema de transmisién es:

- A
A-Cable
B-Poleas
C-Sisbema de cambio de
\ relacion Ierzo-desplazamicnto
- BB

1.3.2 Seleccidn del cable

La fuerza transmitida a la géndola y al ACR es de ~ 3000N, por lo que, utilizando un factor
de seguridad del 33% se tiene un fuerza de: F~4000 N
Si, el peso del cable es despreciable:

Ww—0
Utilizando un cable del tipo 6x19, y proyectando para una vida de 100,000 lanzamientos:;
DD, = _?_“.5_ ,,,,,,,,,,,,,,,,, )
5, W

donde F, = fuerza aplicada en [Kg;)

N = factor de célculo

s =  relacién obtenida de grafica

D, = didmetro del cable en [cm]

D, = didmetro de la polea en [cm)

Sy = resistencia mdxima de los alambres del cable '®’

SiN=1.1; g"“- =0.004 y Sy=16870 Kg/cm*
_2(11)(4000/9.81)

DD, =
e 0.004(16870)
la relacién entre D, y D, minima es Dy mn=30 D, '

D,0,=13.3

Substituyendo esta relacién en la ecuacion anterior:  30D,2=13.3

Despejando D, D,=0.666 cm
133
obteniendo D,: D, = —— =1996cm = 20cm
' ‘0666

Por lo que el cable es de 6.7 mm de didmetro (o mayor) y las poleas de 20 cm de didmetro.

¢ FAIRES, V.M., “Disefio de elementos de méquinas”, 4° cdicién, UTEHA, México, 1982, P619
" FAIRES, V.M., Op Cit, P620, (Ver Apéndice)

% Jones & Laughlin Steel Corp., “Wire Rope”

® FAIRES, V.M., Op Cit, P779.
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7.3.3 Célculo de las poleas y sus ejes

En el sistema existen 2 poleas, las cuales se consideran idénticas, por lo que el célculo de
una {con su 8je) sirve para ambas.

Calculando primero el eje, el cual se encuentra sujeto a 2 soportes distantes 3 cm entre
ellos. La carga se considera centrada:

0.015 0015

8000 N { THOOO

4000 R
N 4000 t 14()00

~4000 N

60 N-m

M ,mrﬂm””m mﬂﬂﬂ'lllmn.“

Para una seccidn redonda:

T

S=—@°
32

S = M"‘—'l Para el acero estructural;  o,qm =125 Mpa
<’.odm

60 ‘

S = o = 4,8x10”’ m=725 M

126x10° fad pa

P=169cm=>T=17cm
comprobando que la pieza resiste el cortante:
A1.7em = 2.2698x10*m?
As=1.70236x10"m?

4000N

Fmex = 170236x10°
el elemento si resiste resiste el.cortants,

El eje puede ser mayor a 1.7 cm de didmetro. Este serd determinado por el tipo de

rodamiento a usar en la polea, el cual se selecciona a continuacién, :

= 23.5MPa = tmax<‘tadm

La velocidad de giro es:

N = 60—222 . - 2292RPM
, 0.2mxn

~ Losl rodamientos estardn sometido a una carga de 4000N y con interior giratorio si sa
colocan en los extremos del eje de la polea. La carga es solamente radial, por lo que se
utilizan rodamientos de rodillos. R ‘
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P
Si L= (9—) .19 donde: C = capacidad del rodamiento

P = carga del rodamiento

L= duracién en RPM
p = 1°/;, para rodamientos de rodillos

P = XF, + YF, donde: F.= carga radial
X = factor de carga radial
F.= carga axial
Y = factor de carga axial
Pero F,=0.
Para rodamientos con interior giratorio; X =1 .."""" P=1(F,)

Si ponemos 2 rodamientos (1 en cada extremao del eje):P=F, =4 KN

Para mdquinas de servicio corto 6 intermitente (Ej. grdas) se recomienda una duracién en
horas de L, =4000 hrs; de tablas con 25600 RPM y L, =4000 hrs se tiene:

% = 6.36 C=6.36(4 KN)=25 KN
De tablas'*?’ se escoge el rodamiento FAG NUP204E.MI con un peso de 128 gr.;

Niax = 13000 RPM; Qe =47mm; Dy =20 mm y Ancho= 14 mm, por lo que el eje queda
de 2 cm de didmetro.

Para el célculo de la resistencia de la polea se tiene lo siguiente:

Il
U/ . @ Fr=8000 N P = _/{ A= n%— e
A < ! 8000(2) - 25465 Pa

~—

P=
nde e

donde:
8 es el ancho del 4rea de contacto entre el cable yla
polea.

o “Rodamientos, un imnunl para escuelas ", SKF, México, 1962, P 14 - |8
' RIRES, V.M., Op cit, P444
“ “Programa Standard FAG, Catalogo 41 500/2SE", FAG interamericana, EU, 1979, PI152
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El cable tiene 0.6 ¢m de espesor. Si el 20% de este hace contacto con la polea.

E=0.006x0.2=0.0012 s P=21.2208 Mpa
Analizando las fuerzas en un punto A:

EFY='FA +Ra=0
Ra=Fa

ZF,‘ = FB‘RB =0
Fe=Rs
Ra=Rsena

Diagrama de fuerzas en un punto
dado sobre la superficie de la polea.

Ra =Rcosa
=Ry
sena
~40 kN/m Para unrs| seccidn rectangular:
NRRRERREN o = -
8kN Si I=Lbh? donde b es el espesor
4 l}N-, A0 de la polea y h la altura
7] S— HHHIlu'.'.. de la seccién en el
Ulﬂ[[”” punto estudiado
-4 kN Vo =-40r 5 =-My12 siy=h
e o
L 0, = -2
M=-40(0.1~r)r ° bh
Pero M=40x10°(0.1- r)r y h=rl-r?
_ _40x10° {0.1- nr12
X bir? - r?)

o,bir? - r?) = -480x10° {0.1- 1)r
480x10° (0.1- nr

b=-
o, i - r?)

tomando 0, =04y, Y utilizando acero inoxidable laminado con un N=1.5 Caum =347 Mpa
El radio de la polea es de ry=0.1m.
Enr=0.1 = b=0.00093~0.001 m (1 mm) donde b es el espesor de |a polea.

Cabe mencionar que en este punto es donde se encuentra el mayor valor de b, y al
utilizarse un factor de seguridad de Fs= 10, el espesor queda de 1 cm,
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7.3.4 Eleccién del sistema conversor de par

En nuestro sistema la méxima potencia a utilizar es de 50 kW (67. 05 HP}. Se decidid
utilizar un reductor comercial en bate al ahorro de tiempo en la fabricacién de piezas. La
seleccion se hizo de acuerdo a' método sugerido por la “Dodge Manufacturing
Corporation"“3

Se considera que para sistemas con sobrecargas grandes (demandas de mayor potencia en
lapsos muy cortos de tiempo) la pctencia nominal es la cuarta parte del valor maximo de
estas sobredemandas. Como nuestrc sistema operard en lapsos muy cortos de tiempo
(menores a 1 seg), por fo que podemos considerar la demanda requerida como una
sobrecarga, por lo que la potencia nominal del reductor es:

La potencia mdas aproximada en el catdlogo de la Dodge Manufacturing Co. es de 20 HP,

De la tabla correspondiente a clase i, sl reductor a usar es e TD815,

De esta forma el sistema queda:

A la géndola

By \ ¢ :
o : 0 0.5m , v
\ e AL siglema de braccidn

/ - \-.;,
0.32 — relacion 16:1 S 0.298
N=l433 RPM N‘-“D()‘ |\’"M
Perimetro = Im Perfmeliro = 0.9375m

8 vueltas Relacion tolal: 1651 0.533 virelbas

7.4 DISENO DEL SISTEMA DE TRACCION

La utilizacidn de un sistema neumadtico para la generacién de la fuerza de traccidén se basa
en los resuitados del capitulo 6, asf como en el criterio de facilidad de operacién.

En sistemas neumaticos los slementos funcionan aproximadamente a 125 psi por norma,
con un intervalo de sobrecarga de hasta 150 psi. Esto nos permite operar de manera
confiable el sistema neumatico para la generacidn de la fuerza de traccidn a una presién de
160 psi {1.036 MPa). :

" DODGE, “DODGE ENOINEERINO CATALOO®, Dodgs Manufacturing Co.. EU, 1970, P40-8 a 40-13
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Para dimensionar los elementos neumaticos se considera que la expansién del aire en el
sistama es adiabética, representdndose este proceso como:

TtV‘M = T,V,M

Si V;=Vp+V, donde Vg es el volumen desplazado por el sistema, reagrupando términos:
r-\
—Tl = (—Y‘l + 1) ....................... 7.4

T\
Utilizando la ley general de los gases:
PV _ PV,

Ty T,

%‘—P,(V, V) =PV,

2

Reagrupando términos:

-—-P 1+ --—Q- - P ....................... v7l4o2
T, N v

Substituyendo (7.4.1) en (7.4..2)
(23]
(593
V, V, P,

Reagrupando términos:

r
v P,
Despejando V,:

P,)?
A
(P, |

Si P; ={1-dec)P, donde dec es el porcentaje de decremsnto de la fuerza entre el inicio'y el
final del proceso. ‘ : :

vy = —— b

!

(i)
(1- declP,)
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si dec =30%
V, = %

Suponiendo que la fuerza necesaria para activar todo el sistema de lanzamiento (incluyendo
pérdidas) sea de 3200 N''', el sistema de traccidn deberd generar una fuerza de
Fr=16(3200)=51200 N en el inicio de la operacién. Esto se debe a la utilizacién de un
reductor en e! sistema de transmisién,

.......................... 7.4.3

Para obtener el drea total de los émbolos de los cilindros utlizamos la definicién de presién:

p=F
A

Si P, =125 psi=863070 Pa
F 51200

A== =2 = 0,059323m?
P~ 863070 O0°

Se propone que sean 4 cilindros los que muevan el sistema, por lo que el drea del émbolo
de cada cilindro es:

Ay = —3 = 0.01483075m’

c

El didmetro de cada émbolo es:
@=0,137m=14cm

Para calcular el espacio muerto utlizamos el volumen V, {ecuacién 7.4.3).
Donde

VD= LA

Donde L es la carrera de los cilindros y A es el 4rea total de los émbolos,

SiL=0.5myA=0.059323m? yr=1.4; V,=0.102224 m°

En base a estos resultados se seleccionan los sistemas comerciales més aproximados a los
requerimientos, Jos cuales, resumiendo son:

4 cilindros de 0.5 m de carrera con 14 cm de didmetro del émbolo.
1 contenedor que permita almacenar 0.10223m"® de aire a 125 psi
Compresor que opere a 125 psi (863.07 KPa).

Todos los elementos deben operar a 863.07 KPa.
La configuracién del sistema de traccién se muestra en la figura 7.8. Al expanderse el aire

en los cilindros, estos jalardn un cable que hard girar el tambor de entrada de! conversor, el
cual tranmitird el movimiento amplificado a fa gondola por medio de otro cable.

W . . - . . ’ bl .
Se b camo valor de eeferencin ¢l miixima virlor aleanzadn por la siomlacidn co ln bl S5 mas un 39 de pdpdicdas en s mecanismos,
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< Tanque de aire Descarga o
comprimido

la atmosfera

Sistema de
Linnsimision

Cilindros
nemmaticos

Fig.
Fig. 7.8 Diagréma de configuracidn del sistema de traccidn

Al utilizarse las vélvulas de accionamiento es necesario para su seleccién calcular el gasto
de aire uultzado La operacién del sistema de 0.6 seg, siendo el volumen desplazado de
0.0304147m°, por lo que el gasto queda;

8\5 = —Yt"- = ——-————-—-0023261 5 = 0.0495%-

Este es el gasto general del conjunto de los 4 cilindros, por lo que el gasto de cado cilindro
es: ‘ v

‘3/‘,,,, = 0012374

En base a estos datos podemos seleccionar las valvulas y mangueras.

La seleccidon se hizo en base a los catdlogos de la comparifa Festo, listdndose a
continuacidén los equipos escogidos.

Lista de elementos seleccionados

¢ 4 Cilindros Dc-140-500-PPV, con didmetro de piston de 140mm y carrera de 0.5 m.
fabricados con carrera especial por FESTO Pneumatic

¢ Fijacién de cmndros por medlo de pies tipo HC-140, cantidad: 8

. Vélvula HS-4/3-'/,-B

e Manguera flexible tipo P-13

Los cilindros DC-140-500- PPV de festo tienen las siguientes caracteristicas:

¢ Cilindro de doble efecto con amortiguacién regulable en ambos extremos
0 Mdxima presién de trabajo: 10 bar (1. Mpa)
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Fuerza de empuje a 6 bar: 8800 N

Fuerza de retorno a 6 bar: 8500 N

Carrera de 500mm (0.5 m) con cilindro de 140 mm (0.14m) de didmetro
Acoplamiento G*/g

Rosca del vastago M20

SO OO

Los elementos de fijacién los puede proveer tambien el mismo fabricante, por lo que se
considera utilizar estos.

La vélvula HS-4/3-'/2-B tiene como caracteristicas:
Presién de funcionamiento: -0.95 a + 10 Bar
Didmetro de paso equivalente: 12mm

Caudal nominal: 3500 I/m

Fuerza de accionamiento: 26 N

Temperaturas de operacién: -10 a 80°C

OO OO

Las caracteristicas de la manguera P-13 son:
Presién de funcionamiento: 0 a 10 Bar
Temperatura de operacién: -20 a +80°C
Diametro interior: 13 mm

Didmetro exterior; 24 mm

Radio de curvatura minimo: 100 mm
Material: Perbunan

OO O OO

Este sistema utilizaré el diagrama de conexiones mostrado en la figura 7.9:

Cilindro Cilindro Cilielra Cilinelro
0C~140-500-ppv ©DC 1O~ 500~ ppv M= 10= 500~ ppv D= 1A0-500« ppy

%::i% #:ff‘ S E==
I L

[ ......”..?4.,...
~NrV l, ” . ‘ >< l Vhlvishis
i - WS- 4/01/2-R
]

-

Tanque de nlre
126 PS)

Fig. 7.9 Diagrama de conexiones del sistema neumdtico
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7.5 CONCLUSIONES

Este sistema cumple con los requerimeintos de sencillez expresados en capitulos
anteriores, por lo que su operacidén se espera que sea facil,
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8. CONCLUSIONES Y RECOMENDACIONES

Se ha disefiado un sistemna para lanzamiento de aeronaves de control remoto {ACR) de
hasta 60 Kg. de peso, que cumple con las restricciones y requisitos del proyecto; para lo
cual se hizo un andlisis comparativo de las opciones que presentan los sistemas
comaerciales y militaras, obsarvdndose que los diferantes sistemas de lanzamiento dependen
de las rastriccionas y caracteristicas de cada proyacto, como lo son el tipo de misién del
ACR, peso, alturas, envergadura, largo, no existiendo una solucidn general para todos los
sistamas

Para decidir el tipec de sistema de lanzamiento a usar, se hicieron una serie de
consideraciones de diseno con la finalidad de llevar a cabo:

a)Un estudio del comportamiento del sistema seguin los diferentes modelos de la fuerza de
traccién por madio de las ecuaciones de movimiento, teniendo los siguientes tipos de
modelos:
e constante: modelo ideal
s lineal:
s cuadrdtico creciente:  motoras eléctricos
s cuadrdtico decrecienta: sistamas de acumulacion de energia como volantes cinéticos,
slementos aldsticos estirados o sistenas con aire a prasién o
presion hidréulica.
¢ cubico decrecienta sistamas de acumulacidn de energia como volantes cinéticos,
elementos eldsticos estirados o sistemas con aire a presién o
presién hidréulica.
sxponencial sistemas impulsados por cohates,

b)Una complemantacién da los rasultados anteriores con el analisis de la matriz de decision
de los requerimientos dal proyacto,

Como conclusiones finales del presente trabaja se enumeran las siguientes:

{1).Se eligi6 una alternativa viable (catapulta neumética), que cumple con las
aspacificaciones v restriccionas del proyecto, la cual es sencilla en su oparacién,

{2).Dicho sistema sa disefid para que sea de fécil manufactura y ensamble, fécilmente
operable y con minimo mantenimiento; ya que cuenta con una gran cantidad de piezas
de existencia en el mercado o da facil fabricacidn.

{3).Se usan un numero amplio de piezas idénticas, disminuyendo los costos de fabricacién
asf como sus tiempos, permitiendo una estandarizacion da los elementos ds! sistema.

(4),El ensamble final no requiere técnicos especializados debido a la sencilléz del mismo,
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{5).E! diserio de la gondola incluyd el diseno de la forma de deslizamiento, el cual es un
sistema de colchén de aire.

(6).El sistema de sujecion y liberacién del ACR esta calculado para tener una respuesta
rdpida sin someter a aceleraciones desmesuradas a los elementos del mismo.

(7).El diserio del sistema de transmision de fuerza se centré en el diseiio de las poleas, ya
que el cable y el sistema conversor de par fueron escogidos segln catdlogos de
diferentes fabricantes.

(8).El disefio del sistema de traccion se realizé con base a la eleccién de elementos en
catélogos de fabricantes, calculdndose solamente el nimero de cilindros y los tamanios
correspondientes de estos de acuerdo al resultado de los andlisis,

(9).Este sistema cumple con los requisitos de sencilléz expresados en las caracteristicas
del proyecto vy filosofia de diserio, ‘

(10).Al ser un sistema que funciona con elementos comunes en la ingenieria actual, se ha
evitado el depender de la tecnologfa en forma desmesurada, |0 que nos permite
prescindir de personal o herramental especializado y costoso.

Recomendaciones:

Se recomienda hacer un prototipo para efectuar las pruebas necesarias y calibrar el
sistema, comprobar en forma prdctica el comportamiento de este. En base a dichas
pruebas se podran corregir errores y proponer futuras mejoras, asi coma servir de base para
futuros proyectos en esta drea de fa aerondutica.
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TABLAS DE INFORMACION GENERAL DE SISTEMAS ACR EN EL MUNDO
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S EN EL MUNDO

TABLA A1. INFORMACION GENERAL DE LOS SISTEMAS ACR EXISTENTE
SISTEMA PAIS llaNO [EMPRESA |[TECH PESO C [PESO T flPOT JVEL SIST. SIST. PROPULS ] Env. 7LONG. UTONJALCA Juso ?REFERENC!AS
[e) LANZ. REC. ION OM. NCE
{m) (Kg) (Kg) {HP) if (Km/hr) {m) {m) thr) tkm)
350 RPV USA TELEDYNE || 8230 750 910INODRIZAIPARACAI JTURBOHE] 10 .5 16.3 31 3 Morroco, Jhon D, (1) Jul 3/89
RYAN DAS LICE . 48-49
AEL 4800 UK 1986JlAEL LTD. a8 25 300[CATAPU J[PARACA] 3.2 2.8 1.5 50 (3) pag. 826
LTA DAS
BUNGEE
AERCMOT USA AEROMET | 6000 180 347§ 115 150fPISTA ”p:sm HELICE 12 ”RECONOC (3) pag. 838
INC. IMIENTO
ALTAIR USA LOCKHEED || 10001 30 asll 25 150}CATAPU !{RED HELICE 3.9 2.1 11 ZSOH Kendebo, Stanley W__ (1} Jul
LTA 20/87 pag. 63
AMBER 450445 (JUSA 1989/ EADING 150] 340 65 ﬂpxs‘m jpxsm MILITAR  fIMorroco, Jhon D, (1) Dic
SYSTEMS 14/87 pag. 251
AMBER- 1 USA LEADING 5181 38.6 PISTA  PISTA 11.3 5.7 38 Klass, Philip J., (1) Jul 31/89
SYSTEMS 3435
AMBER-3 usa ‘LEADXNG 256 544 Kiass, Philip J., (1) Jul 31/39
ISYSTEMS 3435
AQUILA usa 1974t OCKHEED || 4500 36.5 150, 24 220[CATAPU lIRED HELICE 3.7 1.8 3 MILITAR  [iEisele, Sigfried, (2) Mar/81
! LTA pag. 54-57
: NEUMAT;
CA
BA.  STABILEYE UK 1380|BRITISH 3000 25 80 25 1401CATAPU PARACAL HELICE 3.7 2.9 FOTOGRA (3) pag. 828
AEROSPAC LTA DAS FIA
£ NEUMAT! AEREA
CA
8EECHCRAFT Usa 197S|IBEECH 22 131 185iNODRIZAIPARACAI ICOHETE 1 4.1 0.1 MILITAR  [(3) pag. 840
3994 AIRCRAFT DAS
CORPORAT CATAPY
. ION LTA
BELL TILT-ROTOR [JUSA BELL 90 370 HELICE 2 206§RECONOC]j(1) Abr 19793 pag. 67
HELICOPTE ﬂxmsmo
R
BQM-128A usa BEECH 564 TO724TIERRA TIERRA O 3.1 5.6 1.8 RECONOC] (7)
! AIRCRAFT OAIRE [laGua IMIENTO
CORP.
BRAVE USA f BOEING 3050 50 115 220 HELICE 2. 2.1 yFulghum, David A (1) Sep
11 /89 pag.115
o ”FRAI ”MATRA/MB 150 3.5 BOIMILITAR  iMorroco, Jhon D, (1 ) Jut 3789
ALE 8 48-49
BT1 HUSA xsssj}uoamaop 823 60| 80 CATAPU IPARACAI fHELICE 1.9 0.9] (3) pag. 849
LTA DAS
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C2 ﬂFRAN 1931:5205%71 120008 3508 550‘ SO0JCATAPU JPARACAIL fTURBINA 2.5 5.3P 2 1100[MILTAR  (3) pag. 812 i

CIA LTA/ AS i
COHETE §
CHANGKONG CHINA rruu. 6 2 zasor 91CHCATAPU PISTA TURBINA 7.5 8.4] o.sri 900 (3) pag. 850 i
: LTA
INEUMAT! ‘
e |
CHUKA3 1l ﬂUSA ORTHROP PARACAL (3) pag. 844 :
DAS i
cL 227 CANA § 1985JCANADAIR || 3 31 175 130iCATAPU ITURBINA all  solMILTAR  }(3) pag. 812 ‘
DA LTA/COH i
ETE f
CL 289 CAN/ 19 CANADAIR/ 7 201CATAPU JPARACAI FTURBINA 1.3 3.6 KO0[IMILITAR Danneberg, Jochen, i
LEM/  §DORNIER/S LTA/COH JDAS (2)Abr/80 pag27-29;
FR : T ETE {8)NovI9D pag.46-47 Mar/S3 i
pag14-17
CL 89 CANA ICANADA!R 30 204 ssr 74IECATAPU PARACA! [[TURBINA 120[MILITAR  [i(3) pag. 811
DA LTAJ/COH JDAS
ETE
CM-44 jusa 1987JCALIFORNI 272 340[PISTA  PISTA 8.8 5.6) 18 MILITAR  [IWilliam B.. Scott, (1) Abr
27/87 pag. 128
ICROWAV
INC.
CONDOR HUSA 19894 wa 816l 9888l 35 PISTA JPISTA HELICE 6.1 8.2 48 FOTOGRA[|(3) pag. 843
FIA
AEREA
CONTINENTAL HUSA 1933! 82 22.4 32{{A MANO rPlSTA 2.3 0.8 3lMILITAR  ||(3) pag. 842-843
C17M .
CSIF B-2 HCHINA) FC.S.LF s6f 1 240§CATAPU 2.7 2.6 1 20! (3) pag.813
LTAJCOH
ﬂETE
D-340 jusA 7 34 270 296“ 3.3 5 ).
DESIGN 754 ausn GRUMMAN NODRIZA VIGILANC! [Kendebo, Staniey W., (1) May
lcore. A 11/87 pag. 117
£-175 USA 1984iE-SYSTEMS ] 18.1 1 193liCATAPU iPARACAI 3.7 2.5 al 48 ZIMILITAR [I(3) pag. B43-844
INC LTA DAS,RED
' NEUMATS
CA
£-2C USA RUMMAN Kendebo, Stanley W., (1) May|
‘ L . CORP. 11/87 pag. 117
IEPERVIER HBELGI] 1973MBLE 142 CATAPU JPARACA! fTURBINA Z0IMILITAR  ||Kiass, Philip J., (1) May 17/87
: CA - L TA/COH JDAS pag. 58-60
: ETE
ﬂEYR!E HUK “{ 1984JEYRIE 25] 705 lCATAPU IPISTA HELICE 2.3 0.7 18lIMONITOR [i(3) pag 828-829
ENTERPRIS LTA uso
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lE uiuwml
FS1 QF-100 USA | 1981FIGHT 14000 1381 11.8] 165 0.7] 1222MUTAR ) pag. 844
SUPER SABRE SYSTEMS
INC :
FALCON fusa 1 971&(;1.5:« 11 ! | fRED JHELICE 2.4 1.8| }(1) Sep 15/75 pag. 58
HOVER
CRAFT
FERRANT! UK 1981 ||[FERRANTI 45| 140 12 TAPU JPISTA/PA JHELICE 4.4 1.4] al S6OMILITAR  |(3) pag. 829-830
gDEFENSE TA CAIDA
SYS EUMATHS
A
FIREBEE USA 1960 TELEDYNE 1134 DESDE - JPARACAI UET , 1.3r 1.28] 1) pag. 853
RYAN EL AIRE [DAS
ERONAUTm
FIREBOLT USA 1985 TELEDYNE 24f 558 3ooolossoe PARACAI JJET a3 5.2 k(3 pag. 854
RYAN EL AIRE §DAS
ERONALmH
FR ASAT,RAVEN [[UK 1983 FR GROUP a4 15 25l 126§PISTA/ICAJPARACAI JHELICE 2.7 2.1 2  80JFOTOGRAI(3) pag. 830
HORNET PLC APULTAJDAS 1A
FTWKZD- SUIZA| 1986FARNER 2000 2§ 225} 6.5 ‘ISTATAPU }PARACAI 2.5 2.2 0.5 1(3) pag. 824
86TOPAZ AIR LTA DAS :
SERVICE
FUJ! miniRPV JAPC FUJL 2509 90§ 152 zziL::TAPU 3.5 2.3 1 MILITAR - }3) pag. 822
N LTA/COH
E
FYRIE SUDA INATIONAL § 8240 77 200)f 110§ 380JCATAPU IRED 4.3 3.8§ 547 13 pag. 823
FRICA IDYNAMICS LTA/COH
ETE
GAF JINDIVIK MK JAUST || 1985 IPOLEAS i l(s) pag. 809
4A RALIA .
HAVE SLICK USA 19925us NAVY 12200 263§ 1270jsSIN ]NODRIZA PARACAI ISIN 12.5] 0.5) 187JMILITAR Wiam 8., Scott, (1) Ago
DAS 1/92 pug 62
“H’Euwwe USA mszuaoemc 41 328 3od[v.1'ox_ V-TOL ELICE 21.64 1.5l ’ ‘uighum, David A_, (1) Ago
 pag. 55
HERON 26 USA 138s{PACIFIC/AE | 6000 55 264 18 TAPU JHEUCE 5§ 2004 peg. 851
ROSISTEM TA/COH
TE
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| i |
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ETE
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IR
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HKENTRON LARK HSUDA 4soo§ 120 4SB ZIOICOHETE BHELICE 2.5 467IMILITAR (1) Nov 1/93 pag 92
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LE4SO SUDA NATIONAL || 3050l 122 2228 4o  306JCATAPU RED 4.9 24 8l 3151 (3) pag. 823
FRICA DYNAMICS LTA/
OHETE
fLocusT HusA 1981JJAIR FORCE g6l 10SjCATAPU HHELICE 3l 3 IMILITAR  [JFuighum, David A . (1) Nov
ROCKET LTA 2/92 pag. 4849
PROP. LAB. INEUMAT!
CA
MACHAN UK 198 1{MARCON! 18j JPISTA  JESQUIS JHELICE/C 3.7 2 (3) pag. 830
IAVIONICS ﬂ OHETE
MART IFRAN ALPILLES 24.2] CATAPU {PARACAI 3.5 CONTROL IMorroco, Jhon D, (1) Jul 3/89
CIA LTA DAS-RED AMB!ENTAKpag. 48-49
BUNGEE L
ﬂMAZLAT SCouT ﬂ!SRAE LAl 4 1 159§ 22 17 TAPU HRED HELICE 5 3.7 7 wouﬂecouoc (3) pag. 819
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ILTAI DAS
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lLTAI EDAS
OHETE

80



firACH 26 rUSA pvETECR sof 210§ 27 HETE FHEL!CE 2.7 3.9f 5r 91o[;om1'oa (3) Sep 23/83 pag. 58
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APENDICE 2

PROGRAMAS DE SIMULACION DE LOS MODELOS DE FUERZA PARA EL PAQUETE
“MATHEMATICA"
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1. Modelo no.

1d=1.0

W=m 98.81

Vgx=24

A=1

Cd=.8

Rho=0.102

m=60

V=Vgx

DR=Cd(A Rho V*2)/2

c1s.2

e1=0,19

ré=5

g2=.3

mu=.05

It=(DR + W (Sin{alfa] + mu Cos{alfa}))ld+m Vgx
"Célculo de la fuerza segun el modelo:"
F=21itAd*2

PIot3D(F, {t, 0, td}, {alfa, O, Pi/4}]

"grafica de fuerza"

"Célculo del impulso seguin el modelo:”
HA[L_)=142 itdr2

It2=1A[t]-A[O]

PlotaD(it2, {t, 0.01, td}, {alfa, 0, Pi/4}]

"grafica del impulso de traccion”

“Célculo de |a velocidad (m/s)"
Vx=(I12+(-DR-W(mu Cos(alfa]+Sin[alfa])))/m
PlotaD{Vx, {t, 0.01, td}, {alfa, 0, Pi/4}]

"gréfica de la velocidad del conjunto”

St )=((It143/(3 td*2))-t*2(DR+( mu Cos[alfa]+Sin{alfa])W)/2)/m
Sx=S[t]-S[0]

PlotaD[Sx, {aifa, 0, Pi/d}, {t, 0.01, td}]

"gréfica de |a posicion del conjunto en la rampa"
“Céiculo de |a aceleracidn (m/s*2)"

Ax=(F-DR-( mu Coslaifa}+Sin[aifa])W)/(8.81 m)
PlotaD[Ax, {alfa, 0, Pi/4}, {t, 0.01, td}]

"grafica de la aceleracidn del conjunto durante el lanzamlento"
"Célculo de la potencia (Watlts)"

Pot3sVx F

Simplify[%)

Plot3D[Pot3, {aifa, 0, Pi/d}, {t, 0.01, td}]

"gréfica de demanda de potencia del sistema"
"Célculo de la energla necesitada por el sistema (J)"
Ee[t_)=integrate [Pot3, t]

Ene=Ee[l-Ee[0]

Simplify(%)

Plot3D[Ene, {alfa, 0, Pi/4), {I, 0.01, td}]

"grafica de la energla gastada por el sistema"

+  Modelo no.
1d=1.2

W=m 9.81
Vgx=24

A=1

Cd=.8
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Rho=0.102

m=60

V=Vgx

DR=Cd(A Rho V*2)/2

¢1=.2

e1=0,19

12=.5

q2=.3

mu=,05

It=(DR + W (Sin[alfa] + mu Coslalfa]))ld+m Vgx
"Célculo de la fuerza segun el modelo:"

F=3 1t 142 /1d*3

Plot3D(F, {1, 0, td}, {alfa, O, Pi/4}]

"grafica de fuerza"

"Célcuio dei impulso segun ei modelo:"
RA[t_)=it tA3 d*3

it2=ItA[t]-HA[0]

PiotaDjlt2, {t, 0.01, td}, {alfa, 0, Pi/4}]

"gréfica del Impulso de traccion”

"Célcuio de Ia velocidad (m/s)"
Vx=(it2+t(-DR-W(mu Cos[aifaj+Sin[alfa])))/m
PlotaD[Vx, {t, 0.01, td), (alfa, 0, Pi/4}]

"gréfica de la velocidad del conjunto”

"Céiculo de la potencia (Walls)"

Pot3=Vx F

Simplify[%]

Plot3D[Pot3, {alfa, 0, Pi/d}, {t, 0.01, td}]

"grafica de demanda de potencia dei sistema"
S[1_I=(1t t74/(4 1d*3)-1*2(DR+{ mu Cos[alfa}+Sin[alfa]) W)/2)/m
Sxa$(t}-S{0]

Plot3D{Sx, {aifa, 0, Pi/4}, {t, 0.01, td})]

“grafica de ia posicién del conjunto en la rampa"
"Céiculo de 1a aceleracién (m/s"2)"

Ax=(F-DR-( mu Cos[alfa]+Sin(aifa])W)/(9.81 m)
Piot3D[Ax, (aifa, 0, Pi/4}, {t, 0.01, td}]

"gréfica de ia aceleracidn del conjunto durante el lanzamiento"
"Caiculo de ia energia necesitada por el sistema (J)"
Eelt_]=integrate [Pot3, 1]

EneaEe|t)-Ee[0]

Simplify[%)

PiotaD{Ene, (aifa, 0, Pi/4}, {t, 0,01, td}]

"gréfica de la energla gastada por el sistema"

o Modelo no.

1d=0.6

W=m 9.81

Vgx=24

A=1

Cd=.8

Rho=0.102
=60

V=Vgx

DR=Cd(A Rho V*2)/2

¢1=.2

€1=0,19
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r2=,5

q2=.3

mu=,05

it=(DR + W (Sin[aifa] + mu Caosjalfa)))id+m Vgx
"Célculo de la fuerza segln el modelo."

F=ittd

PlotaD[F, {t, 0, td}, {alfa, 0, Pi/4})

"grafica de fuerza”

"Calculo del Impulso segun el modelo:”

HA(LJ=t Ittd

1t2=HA[\]-IA[0)

Plot3D(it2, {t, 0.01, 1d}, {alfa, 0, Pi/d}]

"grafica del impuiso de traccion”

"Célculo de la velocidad (m/s)"
Vx=(it2+t(-DR-W(mu Cosfaifa)+Sin[aifa})))/m
PlotaD{Vx, {t, 0.01, td}, {aifa, 0, Pi/4}]

"gréfica de la velocldad del conjunto”

S[t_I=((1t t2/(2 td))-1"2(DR+( mu Cos[alfa]+Sin[aifa])W)/2)/m
Sx=8[t]-S(0]

Plot3D(Sx, {alfa, 0, Pi/4}, {t, 0.01, td}]

"qrafica de a posicién del conjunto en la rampa”
"Célculo de la aceleracién (m/s*2)"

Ax=(F-DR-( mu Coslalfa]+Sinfalfa])W)/(9.81 m)
Piot3D{Ax, {alfa, 0, Pi/4}, {1, 0.01, td}]

“grafica de |a aceleracién del conjunto durante el fanzamiento”
"Célculo de la potencia (Walls)"

Pot3sVx F

Simplify{%])

Plot3D[Pot3, {alfa, 0, Pi/4), {t, 0.01, td}]

"gréfica de demanda de potencia del sistema”
"Cdlculo de la energla necesitada par el sistema (J)"
Eeft_}sintegrate [Pot3, 1)

Ene=Ee[t)-Ee[0]

Simplify[%]

Plot3D[Ene, {alfa, 0, Pi/4}, {t, 0.01, td})

"gréfica de |a energia gastada por el sistema"

¢ Modelo no,

1d=0.8

W=m 9.81

Vgx=24

Az1

Cd=.8

Rho=0.102

m=60

V=Vgx

DR=Cd(A Rho V2)/2

c1=.2

e1=0.19

12=.8

q2=.3

mu=.05 :
i1=(DR + W (Sin[alfa] + mu Cosl[alfa]))ld+m Vgx
"Célculo de la fuerza segtin el modelo:"
F=It 14¢:1/2)/(2 td*(1/2))
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Plot3DI[F, {1, 0, 1d}, {alfa, 0, Pi/d)]

"grafica de fuerza”

- "Célculo del impulso segln el modelo:”
ILA[L_]=It tA(1/2) rd*(1/2)

[t2=1tA[t]-11A[0]

Plot3D[It2, {1, 0.01, td), {alfa, 0, Pi/4)]

"gréfica del impulso de traccion”

"Cdlculo de la velocidad (m/s)"
Vx=(It2+t(-DR-W(mu Cos(aifa]+Sin[alfa])))/m
Plot3D{Vx, {t, 0.01, td}, {alfa, O, Pi/4}]

"gréfica de la velocldad del conjunto”
"Céiculo de ia potencla (Walts)"

Pot3aVx F

Simplify[%)

Plot3D[Pot3, {alfa, 0, Pi/d}, {t, 0.01, td}]
"gréfica de demanda de potencia del sistema"
S[t_J=(2 It (3/2)/{3 td*(1/2))-t*2(DR+( mu Cosl[alfa]+Sin(alfa)W)/2)/m .
Sx=S(t}-S[0)

Piot3D[Sx, {alfa, 0, Pi/4}, {t, 0.01, td}]

"grafica de la posicion del conjunto en |a rampa”

"Calculo de ia aceleracidn (m/s*2)"

Axz(F-DR-( mu Coslalfa]+Sin[alfa])W)/m

Plot3D[Ax, {alfa, 0, Pi/4}, {t, 0.01, td)]

"gréfica de la aceleracldn del conjunto durante el lanzamiento”
"Calculo de ia energia necesitada por el sistema (J)"
Eell_]=Integrate [Pot3, {]

Ene=Ee[t]-Ee|0]

Simplify{%]

Plot3D{Ene, {alfa, 0, Pi/4}, {t, 0.01, td}]

"gréfica de la energia gastada por el sistema”

¢ Modelo no.

td=0.8

W=m 9.81

Vgx=24

A=1

Cd=.8

Rho=0.102

m=60

VaVgx

DR=Cd(A Rho VA2)/2

¢1=.2

e1=0,18

r2=.5

q2=.3

mu=,05

it=(DR + W (Sin{aifa} + mu Coslalfa]))td+m Vgx

"Calculo de |a fuerza segtin el modelo:"

F=2 It (d-1)/(td*2) '

PlotaD(F, {t, 0, td}, {alfa, O, Pi/d})]

"grafica de fuerza”

"Célculo del Impulso segun el modelo:"

RAt_]=-It (142-2 1 td) Ad*2

it2=tAft)-ItA{Q)

Plot3D[It2, {t, 0.01, td}, {alfa, 0, Pi/d}]
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“gréafica del impulso de traccién”

"Célculo de la velocidad (m/s)"
Vx=(It2+t(-DR-W(mu Coslalfa]+Sin[alfa])))/m
Piot3aD(Vx, {t, 0.01, id}, {alfa, 0, Pi/4}]

"gréfica de Ja velocidad del conjunto”

S[t_l=(t t*2 (3 td-1)/(3 td*2)-1*2(DR+( mu Cos]alfa]+Sin[alfa])W)/2)/m
Sx=8][t}-S[0]

Piot3D[Sx, {alfa, 0, Pi/4}, {t, 0.01, td}]

"gréfica de la posicién del conjunto en Ja rampa"
"Célculo de la aceleracidn (m/s*2)"

Ax=(F-DR-( mu Coslalfa}+Sin[alfa])W)/(9.81 m)
Plot3D[Ax, {alfa, 0, Pi/4), {t, 0.01, td}]

"grafica de la aceleracién del conjunto durante el lanzamiento”
"Cdlculo de la potencia (Watts)"

Pot3=Vx F

Simplify[%])

Piot3D[Pot3, {aifa, 0, Pi/4}, {t, 0.01, td})

"gréfica de demanda de potencla del sistema”
"Célculo de la energla necesitada por el sistema (J)"
Ee(t_l=Integrate [Pot3, 1]

Ene=Ee(l]-Ee[0]

Simplify{%]

Plot3D[Ene, {alfa, 0, Pi/d}, {1, 0.01, td}]

"grafica de la energla gastada por el sistema"

¢ Modelo no.

1d=0.8

W=m 9.81

Vax=24

A=1

Cd=.8

Rh0=0.102

m=60

V=Vox

DR=Cd(A Rho V*2)/2

ci1=2

e1=0.19

r2=.5

q2=.3

mu=.05

it=(DR + W (Sin[alfa} + my Cos[alfa]))td+m Vgx
"Calculo de la fuerza segln ei modelo;"

Fad It (1d*2-t72)/(2 td*3)

Plot3DI[F, (1, 0, td), (alfa, 0, Pi/4)]

"grafica de fuerza"

"Cdlculo del Impulso segln el modelo:"
HA[L_J=It (-123+3 t td*2) /(2 td"3)
It2=ItA[t]-ItA[0] ‘

Plot3D(It2, {t, 0.01, td}, {alfa, O, Pi/4}]
"grafica del Impulso de traccién"

"Calculo de la velocidad (m/s)"
Vxz(It2+1(-DR-W(mu Cosjalfa]+Sin[alfa})))/m
Plot3D{Vx, {t, 0.01, td), {alfa, 0, Pi/4}]
"gréfica de la velocidad del conjunto”
S[_I=(11 142 (3 1dA2-142 /2)/(4 td*3)-1*2(DR+( mu Cos(alfa)+Sin{aifa])W)/2)/m
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Sx=8[t]-S[0]

Plot3D[Sx, {alfa, 0, Pi/d}, {1, 0.01, 1d}]

"grafica de la posicidn del conjunto en la rampa”
"Célculo de la aceleracion (m/s*2)"

Ax=(F-DR-( mu Coslalfa]+Sin[alfa])W)/(9.81 m)
PlotaD[Ax, {alfa, 0, Pird}, {t, 0.01, td}]

“grafica de |a aceleracion dei conjunto durante el lanzamiento"
"Calculo de la potencia (Walls)"

Potd=Vx F

Simplify[%]

PlotaD{Potd, {alfa, 0, Pi/4), {t, 0.01, td)]

"gréfica de demanda de potencia del sistema"
"Célculo de la energlia necesitada por el sistema (J)"
Ee[t_l=Integrate [Pot3, 1]

Ene=Ee|t]-Ee[0]

Simplify{%)]

Piot3D[Ene, {alfa, 0, Pi/d}, {1, 0.01, id}]

"grafica de la energia gastada por el sistema”

¢ Modelo no,
1d=0.8
W=m 9.81
Vgx=24
A=1
Cd=.8
Rho=0,102
m=60
=Vgx
DR=Cd(A Rho V*2)/2
¢1=.2
e1=0.19
1235
qe=.3
mu=,05
=(0OR + W (Sin[alfa] + mu Cos{aifa])itd+m Vgx
"Célculo de la fuerza segin el modelo:"
FatA(1/2) 3 1W(2 td*(3/2))
Plot3D[F, {t, 0, td}, {alfa, 0, PI/4}]
“grafica de fuerza"
"Célculo del impulso segin el modelo:”
RA[t =it 12(3/2) NtdM(3/2)
12sitA{t]-HALQ)
PiotaD(it2, {¢, 0.01, td), (alfa, 0, Pi/4}]
“gréfica del Impulso de traccion"
"Célculo de la velocidad (m/s)"
Va(It2+t(-DR-W(mu Coslalfa}+Sin[alfa])))/m
PlotdD[Vx, {t, 0,01, td), {alfa, O, Pi/4)]
"gréfica de |a velocldad del conjunto”
"Céiculo de la potencla (Walls)"
Potdavx F
Simplity[%)
Plot3D[Pot3, {alfa, 0, Pifd}, {t, 0.01, td}]
"gréfica de demanda de potencia del sistema”
S[1_1=(2 it tA(5/2)/(5 td*(3/2))-1*2(DR+( mu Cos{alfa]+Sin[alfa])W)/2)/m
Sx=3(1}-810]
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Plot3D[Sx, {alfa, 0, Pi/4}, {t, 0.01, td}]

"grafica de la pasicidn del conjunto en la rampa"
"Calculo de ia aceleracion (m/s*2)"

Ax=(F-DR-( mu Coslalfa]+Sin[alfa])W)/m
Plot3D[AX, (alfa, 0, Pi/d}, {t, 0.01, td}]

"grafica de la aceleracidn del conjunto durante el lanzamiento”
"Célculo de ia energla necesitada por el sistema (J)"
Eelt_J=Integrate [Pot3, ]

Ene=Ee[t]-Ee([0)

Simpiify[%]

Plot3D[Ene, {alfa, 0, Pi/4), {1, 0.01, td}]

"grafica de la energla gastada por el sistema"

¢ Modelo no.

1d=0.8

W=m 9,81

Vgx=24

A=1

Cd=.8

Rho=0.102

m=60

V=Vgx

DR=Cd(A Rho V"2)/2

¢i=.2

21=0,19

r2=.5

g2=3

mu=05

it=(DOR + W (Sin[alfa] + mu Cos[alfa]))td+m Vgx
"Célculo de la fuerza segun el madelo:”

k=20

F=it k Exp [k (td-O))/(Exp[k td}-1)

PIotaD[F, {t, 0, td}, {alfa, O, Pi/4}]

"grafica de fuerza"

"Calculo del impuiso segln el madelo."
HA[L_]=It Exp [k (td-1))/(1-Explk td})
it2=1tA[]-ItA[0]

Plot3D(it2, {t, 0, td}, {alfa, 0, Pi/4})

"gréfica del Impulso de traccion"

"Calculo de la velacidad (m/s)"
Vx=(lt2+t(-DR-W(mu Coslalfa}+Sin[alfa})))/m
PlotaD{Vx, {t, 0.01, td), {alfa, 0, Pi/4)]

"gréfica de la velocidad del conjunto”

=it Exp [k (td-t)}/(k Exp{k td}-k)
S[t_J=(ii1-t*2(DR+( mu Cos[alfa}+Sin[alfa])W)/2)/m
Sx=$[t}-S[0]

PlotaD[Sx, {alfa, 0, Pi/4}, {1, 0.01, td}]

"grafica de la posicion del conjunto en la rampa"
"Célculo de la aceleracion (m/s*2/9.81)"
Ax=(F-DR-( mu Cos[alfa}+Sin[alfa])W)/(9.81 m)
PlotaD[Ax, {alfa, 0, Pi/4), {t, 0, td}]

"gréfica de |a aceieracién del conjunto durante el lanzamiento"
“Caiculo de la potencia (Watts)"

Pot3=Vx F

Simplify(%]
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Plot3D[Pot3, {alfa, 0, Pi/4}, {1, 0.01, td}]

“gréfica de demanda de potencia del sistema”
"Célculo de la energia necesitada por el sistema (J)"
Ee(t_J=Inlegrate [Pot3, {]

Ene=Ee[lj-Ee(0]

Simplify(%]

Plot3D(Ene, (alfa, 0, Pi/4}, {1, 0.01, td}]

"grafica de la energla gastada por el sistema"

¢ Modelo no.

td=0.8

W=n 9.81

Vgx=24

A=1

Cd=8

Rho=0.102

m=60

V=Vgx

DR=Cd(A Rho V*2)/2

c1=.2

e1=0.19

r2=.5

q2=,3

mu=,05

it=(DR + W (Sin[alfa] + mu Coslalfa}))td+m Vgx
"Célculo de la fuerza segun el modelo:"

dec=3

F=2 It (1-dec t/td)/(td(2-dec))

PIot3aD[F, {1, 0, td}, {alfa, 0, Pi/4}]

"grafica de fuerza"

"Calculo del impulso segin el modelo:”
HA(t_]=2 It (t-dec tA2/(2 td))/(td(2-dec))
It2=1tA[t])-tA[0]

PlotaDI[it2, {t, 0.01, td), {alfa, 0, Pi/4})]

“gréfica del Impulso de traccién"

"Célculo de la velocidad (m/s)"
Vx=(It2+t(-DR-W(mu Cos[alfa]+Sin[alfa])))/m
PlotaD[Vx, {t, 0.01, d}, {alfa, 0, Pi/d)]

"gréfica de la velocidad del conjunto”

111=2 It (t2/2-dec t*3/(6 td))/(td(2-dec))
S[t_Js(111-4*2(DR+{ mu Coslalfa]+Sin[alfa])W)/2)/m
Sx=S[t}-S[0)

Plot3D[Sx, {alfa, 0, Pi/4}, {t, 0.01, td}]

"gréfica de la posicién del conjunto en la rampa”
"Cdicuto de la aceleracidn (m/s*2/9.81)"
Ax=(F-DR-( mu Coslalfaj+Sin[alfa])W)/(9.81 m)
Plot3D[Ax, (alfa, 0, Pi/d), {t, 0.01, td)]

"gréfica de la aceleracién del conjunto duranie el lanzamiento”
"Célculo de |a potencla (Watts)"

Pot3=Vx F

Simplify[%)

Plot3D[Pot3, {aifa, 0, Pi/4), {t, 0.01, td}]

"gréafica de demanda de potencia del sistema”
"Célculo de la energla necesitada por el sistema (J)"
Ee{t_]=Integrate [Pot3, 1]

94



Ene=Ee{t]-Ee[0]

Simplify[%)

PiotID{Ene, {aifa, 0, Pi/4}, {t, 0.01, td)]
"gréafica de la energla gastada por el sistema"”

¢ Modelo no,

td=0.6

W=m 9.81

Vgx=24

A=1

Cd=38

Rh0=0.102

m=60

V=Vgx

DR=Cd(A Rho V*2)/2

c1=.2

e1=0.19

r2=,5

q2=3

mu=.0%

1=(DR + W (Sin[alfa] + mu Cos{alfa]))td+m Vgx
"Céiculo de la fuerza segin el modelo.”

dec=.3

F=3 It (1-dec t*24d*2)/(td(3-dec))

PIot3DIF, (1, 0, td}, (alfa, 0, Pi/d}]

"grafica de fuerza"

"Cdiculo del Impulso segin el modelo;"
HA{t_J=3 it (t-dec 1A3/(3 td*2))/(td(3-dec))
2=RA[t]-RA[0}

PlotaDiit2, {t, 0.01, d), {alfa, 0, Pi/4))

"grafica del impulso de traccion"

"Calculo de la velocidad (m/s)”
Vx=(12+1(-DR-W(mu Coslatfa}+Sinfalfa})))im
Plot3D[Vx, {t, 0.01, td}, {aifa, 0, Pi/4}}

“gréfica de la velocidad del conjunto”

“Céiculo de la potencia (Walts)”

PotdzVx F

Simplity[%]

PlotaD[Potd, {alfa, 0, Pi/4}, {t, 0.01, td})

"gréfica de demanda de potencia del sistema"
11183 it (112/2-dec 1"4/(12 td*2))/(d(3-dec))
S{t_J=(111142(DR+( mu Cos[alfa)+Sinfalfa)) W)/2)/m
Sx=S|t)-S[0]

Plot3D{Sx, {aifa, O, Pi/4}, {t, 0.01,1d)]
"grafica de la posicién del conjunio en la rampa®
"Calculo de la aceleracién (m/s"2/9.81)"
Ax=(F-DR-( mu Cos{alfa}+Sin{aifa])W)/(9.81 m)
PlotaD{Ax, {alfa, 0, Pi/4}, {1, 0.01, 1d})

"gréfica de la aceleraclon del conjunto durante el lanzamiento”
“"Céloulo de la energla necesitada por el sistema (J)”
Ee[t_Jsintegrate [Pot3, 1)

Ene=Eeft}-Ee[0]

Simplify{%]

_Plot3D{Ene, {aifa, 0, Pi/d), {t, 0.01, td})

"gréfica de la energia gastada por el sistema”
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APENDICE 3

LISTADO DEL PROGRAMA PARA EL CALCULO DE LOS ELEMENTOS DEL SISTEMA
DE SUJECION Y LIBERACION

(LANGUAJE DE PROGRAMACION TURBO-BASIC)
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' PROGRAMA PARA EL CALCULO DE LOS ELEMENTOS DE UN GATILLO PARA LA LIBERACION DE UN
ACR USANDO UN SISTEMA DE CUATRO BARRAS
"INSTITUTO DE INGENIERIA

' OMAR JIMENEZ AREVALO

'"OCT-95

CLS

Pl =3,141592654#

PRINT "DAME EL VALOR INICIAL DE TETA1";
INPUT TETA1

T1=TETA1/(180/PJ)

PRINT "DAME EL VALOR INICIAL DE TETA3",
INPUT TETA3

T3 =TETA3/(180/Pl)

PRINT "DAME EL VALOR INICIAL DE TETA4",
INFUT TETA4

T4 =TETA4/(180/ PI)

PRINT "DAME LA LONGITUD DEL BRAZO DE TIERRA EN mm:";
INPUT DM

D= DM/ 1000

PRINT "DAME LA LONGITUD DEL BRAZO DEL GATILLO EN mm:",
INPUT AM

A=AM/1000

PRINT SIN(P!); COS(PI)

PRINT "EL INCREMENTO DE TETA1",

INPUT DTETA1

DT1 =DTETA1 /(180/PI)

PRINT "EL INCREMENTO DE TETA3",

INPUT DTETAJ

DT3 =DTETA3/ (180/P)

PRINT "CALCULANDO..."
E1=A*D*SIN(T1-Té+DT1/2)*SIN-DT1/2)
PRINT E1

E2=A"SIN(T3-T1+ (DT3-DT1)/2)* SIN(DT1-DT3)/2)
PRINT E2

E3=D*SIN(T3- T4+ DT3/2) *SIN(-DT3/2)
PRINT E3

C=E1l/(E2-EJ)

E4=2"C*D*COS(TI- T4)

PRINT E4

E5=2*A*D*COS(T1-T4)

PRINT E5

E632*A*C*COS(T3-T1)

PRINT E6
B=(-E4-ES5+E6+AN2+CA2+D ) (1/2)
PRINT "CALCULOS COMPLETOS"

PRINT "As"; AM; "mm"

PRINT "Bs"; B * 1000; "mm"

PRINT "Ca™ C * 1000; "mm"

PRINT "D=" DM; "mm"

PRINT "CALCULO TERMINADOQ"

END
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Refer.d Cantidad] Nombre Planpo — F
A 1 STRUCTURA SOP.EXISTISLEO Ttulo CATAPULTA DEL SISTEMA DE LANZAMIENTO
Al 1 MLARGAMIENTO ESTRUC]SLE1 DIBUJO GENERAL
R 6 VIAS DESLIZAMIENTO SLVQO Froyecto Sistema de Tcierancios: Acot
C 1 GONDOLA SLGOO lanzamiento para ARC| +/—0.05 mim
D 19 m CABLE ACERO 6.7 dia jcompra Didiu jo: AR Esc:
E 2 POLEA SLTO1 Omar JA R T3 | uNAM 1:50
F 1 CONVERSOR DE PAR SLT0O Revisor Fecho: Clave:
G 2 GENERADOR DE FZA. |SLFOO marzo 96 I1./LlAe SLO




AR

VAN

0.0te

ey

7500.0 o
8660.0
=z
i
- |
~ =Y
e =
A ==
N2t = f =
|
Tituto:
Estructura de soporte existente (v. general)
Proyecto=s,istema de Tolerancias: ACot:
| lanzamiento pora ARC| +/-05 mm
Diclu jO: ﬁl;?\ Esc
Omar J.A. W"ﬂ UNAM. 1:50
eviso: Fecha: Clave:
arzo 96 11./llAe EO




"LT 27x2340mm
cuadrada 1"x910mm
cuadrada 1"x1653mm
. cuadrada 1"x1122mm
redondo 1/2"x1030mm
sec. cuadradaa 1"x447mm
sec. cuadrada 1"x761mm
sec. cuadrada 1 390mm
I redondo 1/2°'x720mm

J redondo 1/2°

K sec. cuadrada 1"x90mm

7

oo0a@
oONnnao

[

mamEEuows

Titules

Alargamiento para estructura de soporte

PFOY‘?C‘&’J:SiStez,na de Tolerancias: }Acot
lanzamiento para ARCI +/— 1.0 min
Uidu jor ﬁ% Esce
Omar J.A. %ﬁ‘g | | UNAM 1:10
Reviso: Fecha: ) Clove:
marze 96 11./LlAe SLE1







30.00

-

. 209.00 183.00

33.Q0 183.00 209.00 30.00
: — L | l { o
[11 [1] o [T [ o
T ! — T 3 ! N <
l l 20.00 i_J!L ! 40.00
H H : H [®) . Bt
| | i S | w
| | LR | |
i | N | 76.20
| | N | |
’ | ] P | |
1 LA 1 11 B ! { =t
IS oo o2l €5 2 Tt et e et 5354 5 Sl 3 £5 = ——— = !
R Y AN T :, =i
\ \ 2 Barrenos pasados \ ) L
\, 4 Barrenos pasados ~ 915.00 “_Seccion 'I'
»20.00 880.00 estandar de 76.2(3")
80. Acero ASTM a24Z2
templada
Titutos
Barra de traccion
Proyecto: Sisterna de Tolerancias: Acot:
lanzamiento para ARC| +/-0.1 mimn
Didu jo: Esc:
Omar J.A. ‘G U.NAM. 1:5
Reviso: Fecha: Clave:
arzo 96 L1./LlAe SLFO1




AN RN
“:’ N‘\\\\
S
Y GO
Al |
38 ===l\l‘\
0 A

S
/

. Ref |Cantidad] Nombre Observ.
J A 1 Tambor salida [SLT0OS5
] = 1 Tambor entradaSLT0S
\< C 1 Reductor TD815) Compra
Titwtos
Conversor de par {(conjunto)
Proyecto:suistema de Tolerancias: AcCot:
lanzamienio para ARC| */—~ 0.1 mm
Didu jo: fﬁ‘;\ =] Esc_
Omar J.A. &Y UNAM. 15
Revisc: Fecha: Clave:
arzo 96 I.1./LlAe SLTOO




< _—.
SR

Y40 i

g}
B
- —

=

e e m

7 Rei ] CantidadNombre Plano
= A 1 Polea SLTO2
B 2 Soporte p/ polea | SLT03
C — o= === C 1 Eje polea SLTO4
D 1 Chaveta SLTO4
E 1 Base p/ polea #2| SLT04
Tituto:

Polea sistema de transmision (conjunto)
ﬁroyeCto:SiStemCL de Tolerancias: [ acot:
_%gnzamiento para ARC +/—= 0.1 mim

idu jo: 7 Esc:
Omar J. A. \;y‘g UNAM. 1:2

Reviso: Fecha: Clave:
arzo 96 [1./LlAe SLTO1




206.00

180.00

220.00

6.00

1.50

{1

| 8.50
__ 10.00

940.00

Tituto:
Polea
Proyecto:szistema de Tolerancias: [ Acot:
lanzamiento para ARC] +/— G.1 min
idu jo: Esc:
Omar_ J.A. @‘G__ UN.AM. 1:2
‘Reviso: Fecha: Clave:
arzo 9 SLTOZ

I1/LlAe




15.Q0 T
20.00(28.00
O |
, #800 Rodamiento FAG NUPZ04E.MI
I} i -
— L & 7| o O O
45.00N | 7] /ﬁ g 21 s L
B t ---3 A)F “
i 0800 : ~_ \
' ~— A
3.00 68.00 ;
.. e \
/7
1‘;5.00 34.00 H
5 i
4
_.,E;.__\
i COD' \\
3| F » :
] R U S
Titulos
\g Soporte para polea.
45.0 o ' ' PFOYGCto:Sistema de Tolerancios: ACot:
1 g lanzamiento para ARC| +/—0.1 mm
\ Didu jor . Foc
—-L- 300 . 68.00 Omar J.A. @'—G UN.AM. 1:2
Kevisor Fecha: Clave:
arzo 96| 11./LlAe SLTO03




150.00

Eje polea 30.00 8.00
Base para polea #2 ] f—
4 barrenos 4
asa 88.00
30.00 100.00 p“““7’s e === —= I
/ o
/ i =
/ Chaveta <
: =i 22.50 115.00
3 i/ & |
"_“@— ''''''''''' "é_ o Redondo de 4 00
| f g Acero ASTM-A36 —— =
I N S 60.00 $20.00 N
é ! E
] g*
i I D A ’
| —~—— e — +——— —
i l
; 1
% |
i |
Titulo:
180.00 Eje, chaveta y base para polea #2
Proyecto:Sistem a de Tolerancias: | acot:
lanzamiento para ARC| +/—0.05 mm
Didu jo: Esc: )
Placa acero 3.175 (1/8") espesor — Omar J.A. @G UN.AM. 7:1
L Keviso: Fecha: Clave:
ESCALA:1:2 arzo 96 l.1./LlAe SLTO4

i




25.40

10.96

$112.71

261.91

vl

Tambor de entradsa

? .
| ,, 268.00
; Tambor de salida { f
| i | i '
i i F-‘Fcll
i t Py
S LSRR G 1 o 1291 i = -
! SN SRS S I :%, s I b ’ [ S
H—— ol 2 2 H o
I BRI H A ‘ ¥ of 2 298.00 |
= ‘° @ 318.00 K
< - -
< ituto:
@ 290.00 Tambor de entrada y Tambor de salida
320.00 | Proyecio Sisterna de Tolerancias: | Acot
lanzamiente para ARC| +/—0.05 mm
340.00 Didu jo: Esc:
Omar J.A. @‘G U.N.AM. 1:5
Keviso Fecho: Clover
rzo 96| 11./llAe SLTO5




Refer | Cantidad! Nombre _Plano
i 1 Elementoc posterior SLGEDZ2
2 1 Elemento derecho SLGEO4
3 1 Elemento izquierdo |SLGEO3
4 4 Deslizador SLGSDO0 itulo:
S5 1 Elements frontal SLGEO1 ; ;
6 g I;ia.rras ]d?, sglporte SLGSAL3 zﬁ?&%ﬁ?is?:,ﬁ 1;22,31:1 T?lté?on(csgsI} : AE%‘?:
7 acas laterales SLGSALZ2 ; —0.0 mm
8 2 Elemento A SLGSAL1 %?ifzmzento arg ARCL +/-0.05 Esc:
9 2 Elemento B SLGSALY| [omar J.A T3 | vnax 1:5
10 2 Elemento C SLGSAL1 evisor Feche:. 1 Clave:
11 2 Barras centrales SLGSAL3 arzo 96 11./LlAe SLGOO




o
45.00[
R5.00 /

Escala 1:1

923 * 05 |
14.00*t0 5 894 + 0.5
7
~-—A
©34.93

\\

\
Detalle A Redondo de acero #34.93 (1 3/8")

5.00
!

Tituto

Elemento frontal

Proyecto: Qucferna de Toterancias: | Acot:
lanzamienio para ARCl +/—-0.05 mm
Didlu jo: Esc:
Omar J.A. @‘8 UNAM. 1:5
Reviso: Fecha: B Clave:

rzo 96 11./LlAe | sS1GEO1




923 * 0.5

|, 1500+05 894 + 0.5
|
J |
- {
AT
{ — — —— e - B -@-—
\ / A
/ \
\ / \
\ »25.40 [1.00] / \
) M15 —
Redondo de acero diametro 25.4 (17)
Detalle OO Redondo de acero @ 254 (17)
45.00°
Titulo:
Elemento posterior
Proyecto:s.istema de Tolerancias: Acot:
lanzamiento para ARC| +/—0.05 mm
R5.00 Didu jo: A\ 1 Esc:
Escala 1:1 Omar JA I TJ | uNnam 1:5
- Reviso: Fecha: Clave:
arzo 96| I1./LlAe SLGEQOZ2 i




1100.00 z 0.5

493 +* 0.5 80.00
77.50, 115.00 . 115.00 52.50
40.00 2 barrenos pasados | 30.00 i e
810 I ’
| | N\ . T
I { ! 1 { Ji i ! 4[ i 1l 1
- - N " . -
EES XS AR S S N
g = ; o' A /Barreno I o
vt ’ l <
& 2 barrenos ”pasados 3 Secicion A—A /01}3:8%(10 =
Barren $6.35(1/47) F- 2 barrenos pasados
pasado ! 86.35(1/47)
$20.00 ]

Seccion "L" de acero estructural ASTM—A36
31.75x44 45%3.175(1 1/4x1 3/4x1/8")

Titulo:
Elemento lateral izquierdo
Proyecto: Qistema de Tolerancias: Acot:
lanzamienio para ARC} +/—0.05 ImIm
icdu jo: Esc:
Omar J.A. @l/ UNAM. 15
Revisa: Fechas Clave:
arzo 96] 1I./LlAe SLGEO3




1100.00 £ 0.5

527.00 £ 0.5 80.00
52.50 115.00 , . 115.00 ,77.50
30.00 2 barrenos pasados 0.0
] 10 i
\ — A , !
‘ ‘ { ! ' I ! I | ] !
s ™ H —L 1-—-—_ H 1 N s *
ESF L S . E S
2 /1 Py L e
» 8 o ! A arreno -
2 barrenos pasados 9 Sec:cién A—A 555%%0
$6.35 (1/47) ‘ F /
Secei " g tructural ASTM—A36 i 2 barrenos pasados
Barreno ecclén € acero esiructura : - i "
pasado 31.75x44.45x3.175(1 1/4x1 3/4x1/8") ©6.35 (1/47)
©14.00 ;
ditulos
Elemento lateral derecho
Proyecto: Sistema de Tolerancios: |Acot:
lanzamiento para ARC] +/—0.05 mm
Didu jo: 3 Esc:
Omar J.A. @‘a_ UNAM. 1:5
Keviso: Fecha: Clave:
arzo 96| 1.I./L1Ae | SI.GEO4




[OOSR . VSN

entrada para niple 5/8

Nota: Todas las soldaduras con soldadura de plata.

fredter Deslizador de aire para gondola
Ref. | Cantidad | Nombre Plano Proyecto'Sistema de Tolerancios: [acot:
A 1 Placa Lateral __|SLGSDO1 lanzamiento para ARC| +/-0.05
B 1 Placa Inferior _ | SLGSDO3 mo @& DS
= Omar J.A S UN.AM. :
C 2 FODdO SLGSD02 Reviso: Fecha: Clave:
D 1 Cubierta SLGSD02 arzo g€ M1-/UAe | g7 05ppg




130.00

Barreno pasado

©6.35 26.35

Barreno pasado

256.40

Scolera de bronce espesor 3.77:

<

Ch

18.00

Titulo:

Pared lateral

Proyecto Sisfema de Tolerancias: Acot:
lanzamienio para ARCY +/-005 IMrn
Didu jo: Esc: 7-1
Omar J.A. - UNAM.
Reviso: Fecho: Clave:
arzo 96| 1.I./LlAe | SLCSDO7




100.00

: = o
&
— s N N R, S
50.00 Agujero
©16.00 roscado
11 NC A

o R23 .29 B

o2

xl

14
\_'

120.00 Solera de bronce espesor 3.175 (1,/8")

Tituto:
A)Cubierta y B)Fondo
Prcyectmsaistema de Tolerancias: Acot:
lanzamiente para ARC] +/-0.05 mm
Die(ﬂ gg'-l . Esc: 7:7
Omar J.A. @'E} | unam
Reviso: Fecha: Clave:
marzo 96] L1/LAe | srcspoz




TN

T .
1t} N
©

21 barrenos

3

\
J A
pd

L

pasados ¢3.00
en un matriz de 3x7
espaciados 5 y 13.33

100.00

Detalle A

16.00

13.33

500

o
‘\D
>~
1
Solera de bronce espesor 3.175 (1,/8") .
T;tulo=
Piaca inferior
Proyecto  Qistema de Tolerancias: Acot:
lanzamiento para ARC| +/—0.05 mm
Didu_jo: Esc:
Omar J.A. @‘G UN.AM. 1:1
Keviso: Fecha: Clave:
arzo 96 11./LlAe SLCSDO3




ELEMENTO A

RB.00
Barreno
pasado

71.62

©6.35
Material: Placa de acero inxidable
4.7625 (3/16") de espesor

ELEMENTO C

20.00

ELEMENTO B
40.00

|
_@ _________

. ’ Barreno
Barreno ! pasado
pasado 66.35

06.35

Material: Placa de acero inxidable
47625 (3/16") de espesor

i Barreno pasado ©6.35 —
Material: Placa de acerc inxidable

4.7625 (3/16") de espesor

': P
R56.00 o
0o] / =
2 REB.O%[\ > 5 =
E R6.0 ,\\ '; N2
] —— “.—4\.3/.1_
1)
 Barreno—1+—- j =1
: b
pasado B | Py
©6.35 — L
rd | \
R8.00 —1 g z
17.05| 16.3310.00
i T 1

Tituler Flementos A, B, v C, sistema de

aseguramiento v liberacion

Froyecto Sycteoma de Tolerancias: Acot:
lanzamiento para ARC] +/—0.05 mim
Didu jo: Toc:
Omar J.A. @{5 U.N.AM. 1:1
Keviso: Fecha: Clave:
marzo 96 I'1./UAe | s1GsALl




Barreno pasado

p2.50M3 . .
para tornillo prisionetro

10.0

B8
/i/

(e

30.00
Il -
.%,.
|
|
!
|
!

!
|

50.00

¥

N

A
2t
5

2 Barhr}enos pasados
3

82.50

‘912.00 22.50

p “— Barreno pasadc

M3

para tornillo prisionera

para tornillo prisionerc

MATERIAL: Placa acero espesor 6.35 (1/4)

i

nitulos Placa lateral, sistema de
aseguramiento y liberacion

Proyectozs,istema de Tolerancias: ACot:
llanzamiento para ARC|] +/-0.05 mm
Didu jo: ﬁ“ Esc
omar J.A 3| unan 1:1
Reviso: Fecha: Clave:
arzo 96| L1/LlAe | g1Gsa1a




110.00 = O.

(@)}

/ P Y ] [ |
! S .
B = N ——— =)

-\ /'

.S_/r A

N,

Barra de scporte
\ MiC MATERIAL: REDONDOS DE ACERO ASTM-AZ242
12 Y 4.7625 (3/16")

. RO.5 Detalle A
45-09'{ A litulo: Barras central v de soporte del sistema
“' ! de aseguramiento y liberacion
8 Proyecto=S.iStema de Tolerancias: Acot:
o T T 7 lanzamiento wara ARC| +/—0.05 min
] , Didu jo: j?ﬁ Esc:
_J[._ 100 Omar J.A.[\ G | | UNAM. 1:1
12.00 Reviso: Fecha: / Clove:
arzo 96} 11./llAe SLGSAL3
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GRAFICA A5-1 Relacién entre la presion y el nimero de ciclos hasta la rotura
Fuente: Fires, V.M. “Disefo de elementos de maquinas”, 4° ediclon,

P4g. 620.

0.006

0.004
pla.
0.002 TN - 6x24
\N\\t%\&” Wi 6 x 19
6x12
0 2x 10 4x 10 6x 100 8x 100 10

Numero de flexiones hasta 1a rotura
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TABLA A5-1 Propiedades de los cables metélicos {unidades métricas)
Fuente: Fires, Op Cit, Pdg. 779

Foiw apcusimado del cable w en kllogramos por metroy Dy = didmetro del cable
D, = didmetro de la polews Am = drea de meis) en 13 seccdon transversal, en om'y
£, = modulo de elasticidad de) cable, en kg/em'; los valores LP.S, son valldos
para acero de arados; M.P.S. paru acero dulce de arados. Todos los valores son
para cable con nicleo de fibra, En los calculos preliminares puede ser de utilidad
eatimar las resistencias maximas (ofales en toncladas métricas en funclon de /v
en centimetros; por cjemplo, pam cable 6 X 191 calidad VHS, Fu=s 6,75 D/ Tmy
calldad IPS, Fuwe 5,90 D Tmy calidad PS, Fu = 506 D' Tm| calidnd MPS,
Fu e 4,49 0,0 Tor, Multiplicar Yos vidores dados por 1,075 pars obtencr la resis-
tencia del cubie (ipo IWRC, Para acero de (rnccion de 6 X 19, serd un valor
seguro Ky = (0,87) X (Fu parn MPS),

Cable melélico 6 X 7
w = 0,350, kg/m

D, min. = 42D, cm

D, deseable = 72D, em

Cable metdlico 6 X 19
w = 0,370 kg/m

Dy min, = 30D, cm

D, deseable = 45D¢ cm

Cable metalico 6X )7
w = 0,3510," kg/m
D, min = 18D, ¢cm
D, deseable =

DIA- = 27D cm
METRO Die s OILID, ¢m Dw =5 0067Dy cm Dusi0,048Dr cm
DEL lm res 0,380 ¢ Am ew 0‘4/)11 cm’ Am&O.“Dr' em’
CABLE Er s 914 000 kgicm’ Er 5y 843 700 kgfem® | Er=.843 700 kg/em?
D, IWRC: TWRC:
cm W e 0,405D,° kg/m Woeas 0,340, kgi_m
RESISTENCIA NOMINAL A LA ROTURA EN TONBLADAS METRICAS, Fy
1pS. | PS. [ MPS. | LPS. PS. | MpPS.| LPS pS.
0,63 239 2,08 1,81 2,48 2,16 187 2,35 2,04
0,79 wm 3,22 2,81 3,86 3,36 292 165 W
0,95 53 4,62 4,01 5,53 4,81 4,18 5,4 4,56
IR} 119 6,25 544 7,51 6,52 5,66 7,09 6,16
1,27 9,10 8,12 1,06 9,1 847 137 9,25 | 8,03
1,4) 1,79 | 10,28 8,90 12,24 | 10,71 9,25 1,70 10,18
1,59 14,42 | 12,6} 10,88 1516 1 13,14 ) 1142 14,32 1,42
1,90 20,59 | 17,96 | 15,60 21,59 1 18,77 16,32 2047 17,18
222 27,85 | 2422 | 21,08 29,20 | 25401 221 A1 24
2,54 s 00 | 3,29 1 27,20 1790 3301 28,6 36,1 A1)
2,86 45,17 | 39,28 1 3420 { 47,70 [ 4148 1 454 394
LRV §5,) 48,0 41,7 58.6 51,1 q4,3 $5,7 48,5
149 66,3 §1,6 50,1 104 61,2 53 67,2 §8.5
1,81 8,1 68,0 591 834 72,5 634 19,6 69,2
4,13 911 84,6 136 934 80,9
4,44 112,4 98,0 84,5 107,9 91,5
4,76 1229 | 116 97,0 123,2 107,0
5,08 1450 | 1261 109,8 139,7 21,5
5,40 162,3 | 1414 156,9 136,0
51 1814 | 1578 175,0 1523
6,33 22,3 1 1922 2140 185,9
6,98 24,8 12302 2516 224,0
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TABLA A5-2 Cilindros de doble efecto en didmetros de 12 hasta 320 mm
Fuente: Programa de fabricacién, FESTO PNEUMATIC Pég. 13

Cilindros para finales de carrera magnéticos sin contacto

N e I o o] ) Pw— s
mm con trabajo | puje a retorno a vaslago . v g e eege et o w4 mim
mar | GbarN | 6barN 10 {2540 |50 | 70| eo|w00r2s]vs0]ve0|200{260)000] 400
12_{OSN-ALP 10 85 38 M5 | M8 do 12200
16 (ADVAL  h a1 n3 a1 | Ms NN _‘ 1.
LOSNA(P 30, |00 87 i Ms .|de 102200
0GOABI PPV | 7 90 9 | M8 N _|¢e 108 2500
D50LA | PPV | 8 80 80 | M5 do 50 2 3660
DFO-A| PPV _| 8 80 80_{ M5 da 50 @ 5000
20| ADV-A 8 125 | 128 [ M5 | Ms
& JADVA G LB 115 1 228 |G |MS
DSN-A) PRRVI 00 | 267 | 220 | Gl | M10x1.25 B I de 10850
DCOABI PRV 4 7 b oand b 0k | b S A L. . .|te 108350
[ DOOLA | PRV _| 8 | 21381 236(Gs | 1 1 de 50 2 3660
DFOA| PPV | § 200 | 20 [ G de 50 a 5000
32 | AOv-A 8 460 | 390 Jgw fme P T 1 1T T N N
| ONU-AI PPY_| 12 462 | 39 |Gl W1 de1a2000
DZH-A| PPV | 10 483 | 415 | G' do 18 1000
AN I R ) S - dodom -
L0 880 ) 860 | G {92108 500
A2 1 me b osee | Gh | Mi12.128 1 0122000
LAY SO OO0 1< (UURUUURY IVIOR SN SN S L. . {8103 4000
6| o4s | o5 G O OO O O I A | 300 3660
8 550 1 .850 48N e d.50 8 5000
10 754_| 633 |G [ M12x1.25 de 181000
L8100 ) 9ROt G | MB | S A A I -
10 1100 | 910 } G | M18 U U SIS N O DR S IO L [90.100500 |
12 3| ogea fow [Mie.s N 81 90102000
101 1178 | 990 Gy | M6, 1S do 1 31000
8 | 1760 | 1840 [ G | M8
10| 1750 | 1560 | G% | M16 _|0102500
10| 1870 | 1682 [ G% | M1Bx15 de 10 8 2000
12| 1761 | 1801 | 6% | M16x 1§ | de 102000
10| 1870 | 1882 | G% | M1gx 15 de 181000
L8| 2970 ) 2780 1 G4 M0 "
12_ | 2906 | 2615 G’ | M20.15 de 1 2000
8. .| 4630 | 4350 [ G4 [ MI2 . . |98102.2000
12 [ 4460 | 4221 [ G% | M20x15 i8] do 1 82000
12| s800 | esoo |G |M20 de 10 8 2000
12118300 117820 [G'% [ Mad 41081100
410, 20450 | 28280 | Q) | M42x2 - ] g0 1001100
10129480 | 26280 | G1 | M42 x 2 de 1021100
100 la4e2s0 146380 [GY [MaBe2 | 5 DO P 40 1081100
10 |48250 46380 |Gt |Maga2 | | | der0anioo
7 58 58 | M5 de 1021200
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