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1. INTRODUCCION

Hace unos afnos el departamento de Ingenieria Aeroespacial y Mecanica de Fluidos de
la Escuela Superior de Ingenieros de Sevilla diseid, construyd y puso en operacién con
total éxito la aeronave Céfiro | y su segunda version mejorada, el Céfiro Il. Ahora el
objetivo es iniciar el desarrollo paralelo de otra aeronave que sirva para cubrir un
nuevo rango de mision de forma eficiente y eficaz.

1.1 FUNDAMENTOS Y CONTEXTO

Uno de los campos de la aerondutica que se encuentran mas en alza en estos tiempos
es, sin duda alguna, el de los vehiculos aéreos no tripulados, en adelante referidos por
sus siglas en inglés UAV (Unmanned Aerial Vehicle).

El hecho de no tener que llevar tripulante en cabina siempre ha sido un motivo mas
gue interesante a la hora de desarrollar este tipo de aeronaves. De hecho, los primeros
que se dieron cuenta de las ventajas que podrian aportar los UAV fueron personas del
mundo militar. Como en muchos otros campos, la investigacion para su aplicacion en
cuestiones de defensa o ataque ha sido fundamental para el desarrollo de estos
aviones. No en vano, la Segunda Guerra Mundial supuso el impulso definitivo a esta
tecnologia.

Con el paso de los afios y el avance de la tecnologia, sobre todo en la ultima parte del
siglo XX e inicios del XXI, el abanico de interesados en este tipo de aeronaves fue
creciendo exponencialmente. Se trataba de un avién cada vez mads barato en términos
de coste y operacion, versatil, fiable y, lo mas importante, no tripulado. Todas sus
caracteristicas han hecho que, dejando a un lado sus aplicaciones mas que evidentes
de la industria militar, se extienda su uso para misiones de monitorizacion, vigilancia y
de ayuda para muchos tipos de aplicaciones que necesiten de apoyo aéreo.

Por otro lado, la investigacion en los numerosos campos implicados en el desarrollo de
este tipo de aeronaves es fundamental, y en este sentido la universidad juega un papel
crucial volcando numerosos recursos a utilizarlos como plataforma de estudio vy
experimentacion. Ademas, de nuevo su caracter no tripulado hace que sea sumamente
interesante investigar con ellos, dado que ideas y aplicaciones novedosas pueden ser
puestas en practica de forma segura.



1.2 EL DESARROLLO DEL CEFIRO

Siguiendo el contexto sefialado anteriormente, departamento de Ingenieria
Aeroespacial y Mecanica de Fluidos de la Escuela Superior de Ingenieros de la
Universidad de Sevilla comenzé una nueva senda de investigacion en 2007,
comenzando a considerar el uso de UAVs para labores de estudio y experimentacion.
Tras decidir diseflar auténomamente la plataforma sin acudir a otros aviones ya
disefados, todo comenzd con un predisefio realizado en la asignatura de Calculo de
Aviones de quinto curso de Ingenieria Aerondutica. Algo mas de un afio después, en el
que se incluye la realizacion de cinco proyectos fin de carrera que optimizaron el
disefio, se obtuvo como resultado el Céfiro I. Posteriormente, se buscd incorporar
mejoras a dicho avién como, por ejemplo, la incorporaciéon de una planta propulsora
eléctrica en lugar de usar un motor alternativo. Con ello surge la segunda versién del
avion, el Céfiro Il.

Tras seis aflos de trabajo la experiencia ganada en este campo es muy elevada,
generando numerosos articulos de investigacion y abriendo diversos caminos a seguir
para futuros estudios. Uno de ellos es sobre el que versa el presente proyecto, dado
gue aparece la necesidad de desarrollar un UAV de menor tamano que el Céfiro Il. Por
tanto, dado el contexto en el que se encuentra el desarrollo de este proyecto, se elige
Austros como nombre del UAV. Austros es un dios del viento de la mitologia romana
(equivalente a Noto en la griega), mientras que Céfiro lo es de la mitologia griega.

Anagxtiac

ta

s0dndaz
Céfiro

Figura 1 - Rosa de los Vientos de la Mitologia Griega
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El desarrollo de una aeronave consta de distintas fases bien diferenciadas que van
desde estudios preliminares generales a estudios de optimizacién de cada una de las
areas implicadas. Un esquema aproximado del proceso de desarrollo que seguira el
nuevo proyecto es el siguiente:

PRELIMINAR OPTIMIZACION CONSTRUCCION MEJORAS

Aerodinamica

Estructuray
Construccion

Actuaciones y Analisis de

Propulsion AUSTROS resultados

Estabilidad y Nuevas
Control propuestas

Integracion de
NNGENES

Figura 2 - Esquema del desarrollo de un UAV

El presente proyecto trata sobre el primer paso de todos: el andlisis y disefio
preliminar. En el esquema se ha destacado dicho punto sobre el resto para ejemplificar
su situacion.

1.3 OBJETIVOS

El objetivo del presente proyecto es el disefio preliminar de un UAV de investigacion
académica de pequefio tamafio que lleve a bordo una determinada carga de pago que
permita aplicar la experiencia recogida por el departamento con el disefio y
construccion de anteriores proyectos. La carga de pago, en principio, seran bloques de
avidnica.

El disefio preliminar es el primer paso en el proceso de fabricacion de una aeronave.
En él se define tanto el aspecto y forma de la aeronave como todas las caracteristicas
técnicas iniciales del mismo. Para ello se suelen realizar estudios mas o menos tedricos
en cada una de las areas implicadas, las cuales se muestran en la Figura 3:
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Aerodindmica

Estabilidad

Actuaciones Estructuras

Propulsion

Figura 3 - Esquema de areas implicadas en el disefio del avién

Como en cualquier proceso de disefio ingenieril donde intervengan mds de un
departamento o drea, es necesaria una filosofia concurrente. Esto es asi porque ningun
area es independiente de otra, y cualquier modificacién en una de ellas puede tener
efectos mas o menos sensibles en otra. Por tanto, es necesario un proceso iterativo
entre todos los departamentos implicados. Finalmente se llegard a una solucién de
compromiso entre todos los departamentos implicados.

Es en esta fase donde la imaginacién y la inventiva tienen su papel mas relevante, dado
que una vez acabado el disefio preliminar el modelo del avién quedara fijado y los
cambios no podran ser muy importantes. Es por ello que se trata posiblemente de la
parte mas importante en todo el proceso de fabricacién un avién.

Tras el disefio preliminar es el turno de la fase de optimizacidon donde, a partir de los
resultados y conclusiones obtenidos en la primera fase, se profundizara en cada una de
las dreas para realizar un analisis mas exhaustivo de las caracteristicas del avién.

El siguiente documento tiene como objetivo plasmar el estudio preliminar realizado
para el disefio de la aeronave Austros en base a los objetivos propuestos. Para realizar
el estudio se han empleado estimaciones y métodos de calculo presentes en la
bibliografia. A todo ello se anade la experiencia que se tiene con la construccidn de la
aeronave Céfiro, que serd muy importante en la toma de decisiones. Las hipdtesis
realizadas y los métodos empleados pueden ser mds o menos acertados segln el caso
pero, en primera aproximacion, son perfectamente validos para el objetivo del
presente proyecto.
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1.4 REQUISITOS BASICOS

Los requisitos bdsicos a cumplir por la aeronave disefiada se encuentran definidos y
son los siguientes:

- La aeronave debe ser capaz de realizar correctamente una mision tipo bdsica
compuesta de despegue, subida, crucero, vuelo de vigilancia (loiter), descenso
y aterrizaje.

- La misidn serd principalmente de experimentacion con bloques de avidnica que
se introduzcan en el interior del fuselaje.

- El peso maximo de la aeronave debe rondar los 15 kg y estar disefiada para
soportar una carga de pago de 3kg. En principio, dicha carga de pago se
compone de los mencionados bloques de avidnica de 10x10x11 cm y hay que
estimarlos en 1.5kg cada uno.

- La propulsién debe ser eléctrica.

- Debe ser desmontable y transportable, de manera que ninguna de las
secciones supere unas dimensiones que impidan su transporte en coche de
tamafio medio o reducido.

- Las velocidades de entrada en pérdida y de crucero deben estar en tornoa 13 y
20 m/s, respectivamente.

1.5 ESTRUCTURA DE LA MEMORIA

La organizacion de la memoria del proyecto seguira una filosofia parecida a la que se
siguio a la hora de realizar el estudio del mismo. En primer lugar se mostrard el estudio
y conclusiones llevado a cabo sobre aeronaves similares a la que ocupa este proyecto,
con objeto de buscar tendencias orientativas basandose en aviones existentes en la
actualidad. Seguidamente, con un punto de partida, se mostraran diversos bocetos
iniciales de la geometria del avidon en los que no se incluye ningun tipo de andlisis
numeérico. Tras la eleccion de una tipologia de aeronave comienza el andlisis de cada
area implicada en el proyecto: aerodinamica, estabilidad, estructuras, actuaciones y
propulsion. Cada una de ellas constituird un apartado independiente del presente
informe. Como se menciond anteriormente, esta independencia en la practica no es
tal, por lo que la interaccion entre diferentes departamentos quedara plasmada en el
documento con multiples referencias y relaciones entre los mismos.

Hay que notar que el orden de los distintos apartados no es el orden cronolégico
seguido durante el desarrollo del proyecto, dado que en multiples ocasiones hay que
realizar cdlculos en varias areas simultdneamente debido al cardcter iterativo de los
calculos, todo con el fin de optimizar el disefio final de la aeronave.
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1.6 AERONAVES SIMILARES

El primer paso en la etapa de disefio de una aeronave es aprovechar la experiencia
acumulada en distintos proyectos similares. Estudiar la configuracién y caracteristicas
de aeronaves de caracteristicas y misidon parecidas a la del proyecto lanzado es
fundamental para tener un punto del que partir.

En la actualidad, existe una gran variedad de UAVs en funcidon de formas, tamafos,
configuraciones y caracteristicas que dependen de su misidon. Entre todos los
existentes, el Austros ocupard un rango de aplicacién de UAVs de pequeiio tamafio
delimitado que puede apreciarse en la Figura 4 atendiendo a su tamafo:

Clasificaciéon de UAVs

1,00E+08

1,00E+07

1,00E+06 -
I
%— 1,00E+05 - grande
§ 1,00E+04 AustrosN
) pequefo
o 1,00E+03
a

micro
1,00E+01
1,00E+00 ; ; ; ;
0 5 10 15 20 25 30 35
Envergadura(m)

Figura 4 - Clasificacion de los UAVs respecto a peso y tamaiio

Seguidamente se va a mostrar una relacion de los UAVs mas representativos en el
rango de aplicacidn que se busca en el presente proyecto.

1.6.1 UAVs SIMILARES

Como se menciond anteriormente, un primer paso fundamental en el desarrollo del
proyecto de una aeronave es saber en donde nos encontramos y qué es lo que existe
en la actualidad que se acerque a nuestras pretensiones. Este analisis permitir3,
gracias a la experiencia acumulada en otros proyectos con el paso de los afios, tener
un abanico de opciones viables y testeadas que nos permita tener un punto de partida
sobre el que sentar las bases de nuestro disefio. Asimismo, fijando un peso y misién
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aproximados, se pueden hacer estimaciones muy preliminares de la geometria y
actuaciones de la aeronave.

Concretamente, tras realizar un barrido en una base de datos por diversas fuentes,
entre ellas [4], los aviones elegidos han sido los que se muestran en la tabla 1.

MTOW (kg) Carga de Pago (kg)  Carga Alar (kg/m?)
Javelin 9 1
Silver Fox 12 0 34
Finder 26 6 28
Luna 40 10 40
Dragon Drone 41 11 22
Céfiro 25 7.5 25

Tabla 1 - Aeronaves similares

Se puede apreciar como existen dos zonas relativamente bien diferenciadas en la
grafica, con aviones de peso maximo al despegue sensiblemente inferiores y
superiores al proyectado aqui. Por tanto, nuestro avién se encuentra en una zona
intermedia con poca posibilidad de extraer tendencias. Hay que notar también que el
proyecto contempla el despegue y aterrizaje tradicional, al contrario que numerosos
aviones analizados que carecen de tren de aterrizaje por ser lanzados a mano o con
catapulta. Los aviones asi disefiados, los cuales aterrizan sobre su propia panza, se
ahorran el peso del tren de aterrizaje y la estructura asociada.

Por tanto se llega a la conclusién de que el punto de partida en cuanto a dimensiones y
estimaciones de pesos va a ser el Céfiro, debido a que no se diferencia demasiado en
peso, la misidn que lleva a cabo es muy parecida y aporta una gran experiencia dado
gue fue disefiado y construido por el departamento con el cual se esta realizando este
proyecto.

Finder Javelin
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Silver Fox Luna

Céfiro

1.6.2 CEFIRO

Como se menciond anteriormente, el Céfiro es un UAV disefiado y construido
integramente por el departamento de Ingenieria Aeroespacial y Mecanica de Fluidos
de la Escuela Superior de Ingenieros de la Universidad de Sevilla.

Se trata de una aeronave capaz de transportar unos 7.5 kg de carga de pago. Esta
disefiado para seguir una mision especifica en tareas de observacion o
experimentacion. Una de sus caracteristicas principales es que se trata de un disefio
modular que proporciona una buena versatilidad en cuanto a modificacion de misidon
se refiere, basico en labores de experimentacion.

Tras la construccidon y pruebas de un primer prototipo de la aeronave, se disefid y
construyd un segundo prototipo con diversas mejoras incorporadas. Dichas mejoras
contemplaban desde avances en el disefio y control de la aeronave, a un cambio del
tipo de propulsion de la misma, al pasar de un motor de combustién a un motor
eléctrico.
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Del proyecto del Céfiro han salido numerosas vias de estudio con las cuales se han

generado proyectos fin de carrera y tesis doctorales. Esto ha proporcionado al
departamento una experiencia muy grande en el ambito de disefio de UAVs.

En la Tabla 2 se muestra una serie de caracteristicas fisicas y de actuaciones
correspondientes a la aeronave Céfiro, los cuales han sido obtenidos del proyecto fin
de carrera de Pérez Alcaraz [8]. Estos datos servirdn como punto de partida para

realizar los calculos propios de la aeronave Austros.

Datos Geomeétricos

Superficie Alar

1.143 m?

Actuaciones \

Autonomia maxima

20 min

Superficie HTP

0.176 m®

Velocidad max. auto.

18 m/s (64.8 km/h)

Superficie VTP 0.173 m? | Alcance maximo 174.9 km

Cuerda media del ala 0.406 m | Velocidad max. alc. 20.5 m/s (73.8 km/h)
Cuerda raiz del ala 0.460 m | Maxima tasa subida 600 feet/min

Cuerda extremo del ala 0.309 m | Maximo gradiente 17%

Aspect Ratio 7.27 Distancia despegue 180.4 m

Envergadura del ala 2.81m Distancia aterrizaje 613 m

Longitud del fuselaje 1.52m Max. velocidad crucero 39 m/s (140.4 km/h)
Masa en vacio 15 kg Velocidad pérdida (sucia) 13.08 m/s (47 km/h)
Masa con carga de pago 25 kg Velocidad pérdida (limpia) 15.08 m/s (54.3 km/h)

Tabla 2 - Caracteristicas de la aeronave Céfiro
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2. DISENO

2.1 INTRODUCCION

En el mundo del disefio de aeronaves las posibilidades son muy amplias.
Dependiendo del tipo de misién para el cual se realice el disefio, una opcién
puede ser mds valida que otra. Asimismo, dentro de cada tipo de misién,
también pueden ser seleccionadas distintas configuraciones que pueden
funcionar igualmente, cada una con sus ventajas e inconvenientes. Los criterios
para decidir una configuracidon u otra pueden ser, por tanto, muy dispares y
diferentes, y habrd que tenerlas en cuenta a la hora de decantarnos por una u
otra.

Lo fundamental es justificar un disefio en base a las ventajas, inconvenientes y
posibilidades de cada uno de los mismos. Una vez hecho ese balance entre las
distintas opciones posibles, una sera elegida y sera la que definird la geometria y
configuracion preliminar de la aeronave de disefio. Con todo, se trata de un
estudio preliminar, por lo que no deja de ser posible optar por otra decision mas
adelante, aunque lo normal sera hacer cambios minimos que no modifiquen en
exceso las caracteristicas operacionales que se hayan estudiado.

La seccidon de disefio se va a estructurar cronolégicamente al proceso que se ha
seguido durante el desarrollo del proyecto, como se muestra esquematicamente
en la figura 5. En el apartado 2.2, partiendo de los datos del Céfiro que se
mostraron en el apartado anterior, se calculan unas curvas limitantes
preliminares de actuaciones que permitirdn tener una idea de los requisitos
geométricos y propulsivos basicos que necesitara el avidon. Una vez realizado este
analisis previo, en el apartado 2.3 se busca el disefio mas apropiado atendiendo
a las caracteristicas del proyecto y, por ultimo, una vez elegido el disefio
preliminar del Austros, a partir del apartado 2.4 se concreta en los detalles de la
filosofia y morfologia de cada una de las partes por separado.

P/W & W/S inicial

e Eleccion de disefio y Y
con datos del Céfiro Disenos iniciales estudio en detalle DISENO

Figura 5 - Esquema de estructura de la seccion
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2.2 ANALISIS PREVIO. DIAGRAMA P/W-W/S

Previo a comenzar el disefio de la aeronave atendiendo a sus caracteristicas
fisicas y operativas, es conveniente realizar un estudio preliminar de los
requisitos de potencia-peso (P/W) y carga alar (W/S) que serdn necesarios para
llevar a cabo la misién encomendada en los requisitos. Este estudio previo
proporcionard una estimacion de la planta motora necesaria, asi como una
superficie alar desde la que se podra partir para realizar todos los anlisis. En
resumen, este estudio sirve como punto de partida para todos y cada uno de los
siguientes apartados.

El analisis P/W-W/S se realiza implementando las ecuaciones de punto de la
mecanica de vuelo, particularizadas en cada segmento, introduciendo W/S como
variable y realizando un barrido de la misma, calculando la potencia requerida
para realizar dicho segmento en esas condiciones de carga alar. De esta manera
se obtienen una serie de curvas limitantes entre las que tendrd que estar
contenido el punto de operacion del avién. Dicho punto de operacidn estara
definido por una relacién potencia-peso y por una carga alar. Los cdlculos se han
hecho sobre el nivel del mar para poder ser rigurosos con la comparativa,
aunque la variacién con la altura es minima al ser pequeina la diferencia de
alturas y al emplear motor eléctrico.

Como en este punto del proyecto se desconocen totalmente las caracteristicas
gue tendrd la aeronave Austros, algunos valores necesarios para la realizacion de
este estudio han sido tomados directamente de la aeronave Céfiro. Dado que son
aeronaves de forma relativamente similar, estos datos proporcionaran una
aproximacion buena para la fase de proyecto en la que se realiza este estudio.
Los datos empleados se encuentran en la tabla 3 y fueron obtenidos por Samblas
en [9].

Dato S (mz) CDO K1 KZ b M (kg)

Valor 1.088 0.031 -0.000433 0.04296 3 25.59

Tabla 3- Datos del Céfiro como punto de partida

Este analisis posteriormente volvera a realizarse con los datos obtenidos para el
Austros en la seccion de Actuaciones, mostrando la relacién P/W vs W/S final con
las curvas limitantes correspondientes.

Los requisitos de P/W y W/S se basan en los requerimientos de misidén que se
definen para el disefio de la aeronave Austros. La mision que deberd llevar a
cabo la aeronave constara de los siguientes segmentos:
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Despegue

Ascenso a altura de crucero
Crucero

Vuelo de vigilancia (loiter)
Descenso a altura de aterrizaje

oA wWwN R

Aterrizaje

A continuacion se describen en detalle las ecuaciones de la mecanica de vuelo
gue gobiernan cada uno de los segmentos anteriores y que se emplearan para
realizar los cdlculos de las curvas limitantes. En todas las ecuaciones se incluye el
rendimiento propulsivo 7, de tal manera que los resultados obtenidos se
corresponden con la potencia mecanica. El valor estimado de dicho rendimiento
esn, = 0.75.

e Despegue

El tramo de despegue suele realizarse en un régimen de potencia maxima, y
dado el método de despegue cldsico con tren de aterrizaje debe ser capaz, desde
posicion de velocidad nula, de acelerar, alcanzar la velocidad de despegue, y
ascender hasta los 50ft, momento en el que se dara por finalizado el tramo de
despegue. Como criterio limitante se va a estimar la distancia de despegue en
150 metros, incluido tramo de ascenso. Por tanto, tras realizar el analisis de las
ecuaciones pertinentes, se tendra una curva que determinara la relacién P/W
minima para que el Austros sea capaz de despegar en 150 metros.

El modelo empleado ha sido tomado en la asignatura de cdlculo de aviones
impartida por Sergio Esteban y es el siguiente:

[ T ]

_ Le5w W H
TO_PQSCDGHL_ _% (2.1)
w—HETT,
Introduciendo que T = %ﬂ) y despejando el valor de P/W:
1—exp|0.6pgCp .S (L)
ﬂ ~ exp{ Y.0pglp.oT0 W/S 1
Wiro Vro (2.2)
_ % 0.600Cn_S 1
% .U"‘CL exp| U.6pgClpsoro | 77
R —
S
Donde:
Cpg = (CDTO o 'uCLTO) (2.3)
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2W
CL =

2.4
R pSVz (2.4)

Donde V; es la velocidad del avidn durante la rotaciéon y toma un valor de 1.2V,
siendo V; la velocidad de entrada en pérdida. Por otro lado, al parametro de
friccion u se le asigna un valor de 0.03 correspondiente a terreno duro o asfalto.

e Ascenso
En este caso se incluye un analisis con las siguientes condiciones:

- Ascenso a velocidad de minima resistencia (subida éptima).
- Gradiente de subida de 13%.

El gradiente de subida marcard la diferencia entre la potencia necesaria para
vuelo rectilineo equilibrado y la potencia disponible en esas condiciones.

Para este andlisis previo se van a considerar constantes las propiedades
propulsivas de la planta motora en funcién de la altura. Dado el caracter eléctrico
del tipo de propulsidn, esta hipdtesis resulta ser muy aproximada con la realidad.
Sin embargo, los requisitos propulsivos si que varian debido a la influencia de la
velocidad en la resistencia del aire. En este caso, se va a tomar la resistencia a
nivel del mar dotando al analisis de un caracter conservador, dado que la
resistencia a nivel del mar es mayor en estas circunstancias.

Las ecuaciones empleadas en el tramo de subida parten de las ecuaciones
fundamentales de la mecanica de vuelo para este tramo:

T=D+Wsiny (2. 5)
L=Wcosy (2.6)
V, =Vsiny (2.7)

Siendo V,, la velocidad vertical durante el tramo. Tras operar tal y como aparece
en [9] se llega a la expresidn 2.8, que serd la utilizada finalmente:

1
P _1 V+7pV3CD° k,V +k w/s (2. 8)
w subida Np v W/S ! 2 1PV .
2

Esta es la expresidon general que se tiene para cualquier velocidad. Como se
menciond anteriormente, se pretende subir a la velocidad éptima de manera que
se tenga la menor resistencia horizontal. Para ello se debe volar a la velocidad
que corresponde a la que maximiza la eficiencia aerodinamica L/D. En todo
caso, el gradiente de subida seguira siendo de un 13%. En resumen, dicho criterio
asume que la aeronave volard a la velocidad de minima resistencia que, para
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aeronaves de hélice, toma la expresion 2.9, obtenida en [9] para el tipo de polar
que se emplea en este proyecto:

w kit fkf + 12k, Cp, (2.9)

Vope = | —
opt S 3pChp,

e Crucero
Se realizan tres analisis:

- Vuelo de crucero a velocidad 22m/s (por ilustrar una velocidad distinta a
maximo alcance o autonomia).

- Vuelo de maxima autonomia.

- Vuelo de maximo alcance.

Las ecuaciones de la mecdnica de vuelo que se empleardn en el modelo son las

siguientes:
T=D (2.10)
L=W (2.11)
Operando se llega a:
1 .3
il _L(zP k,V +k w/s (2.12)
W crucero 77P W/S ! 2 1 .

Las velocidades de mdaxima autonomia y maximo alcance se determinan
obteniendo las velocidades de minima potencia y maxima eficiencia,

2
Wk + /kl + 12k, Cp, 2. 13)

Vautonomia = ? 3PCDO

respectivamente, resultando:

2W |2k,
Vaicance = p_S C_DO (2.14)
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e \Viraje

El segmento de vigilancia se desarrolla realizando un viraje nivelado con un
. . L ,
factor de carga determinado. El factor de carga se define como n = - ¥ aqui se

impondra un valor de 1.2. Dado que se trata de un segmento de vigilancia, el
mayor interés es que su duracién sea la maxima posible consumiendo el menor
combustible, por lo que ademds de calcular los requerimientos de un viraje a
velocidad de crucero, se realiza el estudio a velocidad de maxima autonomia.

Las ecuaciones empleadas para realizar los calculos parten de las ecuaciones
fundamentales de la mecanica de vuelo para el tramo de viraje:

T=D (2.15)
_L_ LT (2. 16)
"“wTow '
Operando se llega a:
1 .3
P L(zPV k,V +k W/S (2.17)
J— [ f— —Nn n .
w loiter nNp W/S ! 2 1

2PV

La velocidad de minima potencia asociada al vuelo de mdxima autonomia adopta
la siguiente expresién, muy similar a la anteriormente obtenida para el tramo de

2
Wk + /k14—12k26b0 2. 18)

Vautonomia = Tl? 3PCDO

crucero.

e Entrada en pérdida

Las condiciones de entrada en pérdida (V; y Cijmax) determinaran la maxima
carga alar admisible. Se mostraran dos rectas verticales correspondientes cada
una a la entrada en pérdida con flaps desplegados (entrada en pérdida sucia) y
sin ellos (entrada en pérdida limpia). La entrada en pérdida elegida es de
Vstau = 14m/s

La velocidad de entrada en pérdida, en conjunto con las propiedades
aerodinamicas de la aeronave, marcard la carga alar maxima que sera capaz de
soportar la aeronave. Para ello, se asigna una velocidad de entrada en pérdida de
14m/s como requisito y se impone que la sustentacién sea igual al peso, es decir,
gue el avidon sea capaz de volar:

23



1, w 1
W=1L= EpVS SCp . ™ 5 o = EPVS Crpar = 2274 Pa
Una vez planteadas las ecuaciones que determinan el ratio potencia-peso
necesario para cada uno de los segmentos, se realiza un barrido de cargas alares,

produciendo las curvas limitantes que se muestran en la figura 6.

Diagrama P/W - W/S

14

Crucero 22m/s
Crucero Rmax

12

_____ Crucero Emax
Despegue sin flaps
Despegue con flaps |~

""" Subida Optima
Viraje 18m/s n=1.2
Viraje Emax

10

Maximo P/W
Stall sucio
Stall limpio

P/W (m/s)

~7,
‘\

ettt L B B e e e

50 100 150 200 250 300 350 400
WIS (Pa)

Figura 6 - Diagrama P/W vs W/S con caracteristicas de Céfiro

Para leer este diagrama hay que tener en cuenta que la relacién P/W disponible
para una carga alar determinada tiene que ser superior a las curvas que se
muestran para cada una de las situaciones. La Unica excepcion es la recta
horizontal, que es una estimacién de la relacion P/W maxima que podra tenerse.

A tenor del anterior parrafo, se aprecia como el segmento limitante va a ser el
segmento de subida, seguido del segmento de despegue. Mucho menos
exigentes son los segmentos de crucero y viraje.

A tenor de los resultados obtenidos, se elige un punto de operacién que esté
situado en una carga alar de % = 210 Pa y un % = 8%. Estos datos de carga alar
y potencia-peso permiten comenzar a realizar el analisis con un punto de partida
de la superficie alar y de motor necesario a partir del cual se puede optimizar y
calcular los datos pertenecientes al Austros. Posteriormente, en el apartado de
actuaciones, se volverd a realizar este analisis ya con los datos definitivos
calculados.
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2.3 EVOLUCION DEL DISENO

Una vez se tiene una idea de los valores numéricos en los que se movera el
avion, el primer paso a seguir es en el que mas se involucra la imaginacion. Una
vez se ha hecho el estudio de aeronaves similares y se tiene un punto de partida,
comienza una lluvia de ideas en la que cualquier disefio puede ser valido dentro
de unos parametros légicos, siempre buscando que sobre el papel cumpla los
requisitos de disefio. Una vez con los disefios sobre la mesa, se discuten las
ventajas e inconvenientes de cada uno de ellos hasta llegar a una decisién de
compromiso que sera la finalmente escogida. Esta configuracién sera sobre la
gue se realizaran los andlisis correspondientes a los siguientes apartados y, como
se ha dicho antes, serd susceptible de ser modificado segun los distintos
resultados vayan aconsejando.

En un principio se partié6 de dos bocetos basicos, ambos con motor en
configuracion ‘pusher’ que se daran posteriormente. Finalmente, se escogio la
configuracion base de uno de ellos y, tras estudiarlo detenidamente, se le
aplicaron las modificaciones que se consideraron adecuadas. Ambos bocetos en
y servilleta se muestran en las figuras 7 y 8:

Figura 7 - Primer boceto

Con el primer boceto se buscaba un disefio novedoso y original, su principal
ventaja era la estética innovadora con respecto al segundo boceto. Sin embargo,
y pese a decidir que podria ser viable el disefio del ala volante, se desechd dado
gue uno de los principales requerimientos que se pedia para el proyecto es
polivalencia. Se busca un diseio modular con el que poder realizar
modificaciones en la aeronave, tanto de mision como de carga de pago, con el
menor impacto en el disefio de la misma. Se optd entonces por pensar en un
disefio clasico con tubo de cola, de tal manera que se facilite ajustar la
estabilidad del avién.
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Asimismo las alas pueden ser modulares y, mediante los estudios pertinentes,
aumentar o disminuir la superficie alar de manera mas sencilla que en el caso del
ala volante, cuyo andlisis de estabilidad puede resultar mds complicado. Surge asi
un segundo disefio que se muestra en la figura 8.

Figura 8 - Segundo boceto

Se trata de un disefio vdlido, cumple con los requerimientos de disefio y se
incrementan las caracteristicas modulares respecto al ala volante. El problema es
la colocacion de la hélice, separada en el plano vertical del eje del avidn. Este
hecho implica un incremento importante de resistencia por lo que se piensa
finalmente en incorporar un disefo con doble tubo de cola enganchado a las
alas, de manera que se coloque la hélice entre ambos tubos. Asimismo, la
colocacién del estabilizador horizontal elevado aleja el mismo de las
perturbaciones del motor. Por otro lado, la experiencia que se ha ganado con el
Céfiro se puede aplicar en el disefio que nos ocupa, lo cual facilitara la toma de
decisiones y repercutird muy positivamente en los resultados obtenidos.
Finalmente, el modelo completo realizado en CATIA resulta ser como sigue:

Figura 9 - Diseio final
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Pese a que no se muestra en la imagen anterior, la planta motora se coloca en
configuracion “pusher” con el motor situado en la parte trasera del fuselaje.

Una vez se elige un modelo global, las modificaciones particulares de cada
seccidon del mismo son ya objeto de estudio en este y sucesivos andlisis que se
hagan del proyecto en cuestion.

En resumen, a grandes rasgos la tipologia del avion elegida tiene las siguientes
caracteristicas principales:

- Motor eléctrico con configuracién ‘pusher’.

- Disefio con tren de aterrizaje tradicional.

- Fuselaje integral.

- Ala baja con diedro positivo y con quiebro.

- Cola en U invertida con doble tail-boom cilindricos, los cuales estaran
fabricados de aluminio.

- Empleo de madera de balsa de distintos espesores en la construccién.
También se empleara contrachapado para las zonas de mayor necesidad
estructural y algunos componentes llevaran abeto.

A continuacidn se pasa a estudiar explicitamente los componentes particulares
de los que consta el avion, poniendo especial énfasis a la tipologia, materiales
usados y caracteristicas principales de los mismos. Este apartado es uno de los
gue probablemente esté mas sujeto a modificaciones mas o menos importantes
cuando se realice un estudio mas detallado del disefio y construccién del avién.

2.4 FUSELAJE

A la hora de elegir el tipo de fuselaje uno de los factores mas criticos es la carga
de pago que tendrd que transportar, la cual determinard en gran medida las
dimensiones del mismo. Asimismo, las caracteristicas de despegue y aterrizaje,
asi como la configuracion del motor, son cruciales de cara a la colocacion de
refuerzos y distribucion de la carga.

Dado que el avidn incorpora tren de aterrizaje, es necesario incorporar zonas de
anclaje junto con refuerzos en dichas zonas que sean capaces de soportar los
esfuerzos que se producirdn en todos los segmentos de la misidn.
Concretamente, el aterrizaje serd el segmento mas critico y habrda que
asegurarse de que la carga de pago no se ve danada al golpear el tren de
aterrizaje con el suelo. El tren de aterrizaje ird enganchado al fuselaje en la
seccidn del encastre del ala, para poder asi aprovechar el refuerzo de la zona.
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El ala, por la configuracion elegida, irda encastrada en la parte inferior del fuselaje.
Para facilitar la conjuncidén ala-fuselaje, la seccién del propio fuselaje en la zona
del encastre del ala no sera circular por la parte inferior, sino que, tal y como se

aprecia en la ilustracion 10, ligeramente cuadrada.

Figura 10 - Recreacion en XFLR5 del encastre de las alas

Como se menciond anteriormente, las dimensiones del fuselaje vendran
determinadas fundamentalmente por las necesidades de carga de pago, tanto de
peso como de tamafio. Para la colocacion de la misma en el interior del fuselaje,
se incorporara una bahia de carga en forma de cajén. Concretamente, en la tabla
4 los elementos y carga de pago que habra que tener en cuenta.

Elemento Dimensiones (cm) Peso (kg)
Bloques de Avidnica (x2) 10x10x11 c/u 1.5c/u
Baterias Motor (x3) 8x5.6x196 c/u 1.16 c/u
Regulador 5x5x3 c/u 0.11 c/u
Caja de conexiones 5x5x3 c/u 0.1c/u

Tabla 4 — Accesorios y carga de pago

Todo ello provocara que se defina una bahia de carga de dimensiones 85x13x13,
alrededor de la cual se comienza a disenar el fuselaje. La colocacién de cada uno
de los elementos en la bahia de carga se realizara teniendo en cuenta la relacion
entre cada uno de ellos, pero siempre atendiendo a criterios de estabilidad.

- El variador y la caja de conexiones se colocan lo mds cerca posible del
motor y, debido a su tamano, pueden colocarse uno al lado o encima del
otro.

- Seguidamente, se colocan los bloques de avidnica de manera que el
centro de gravedad del conjunto quede lo mas cerca posible del centro
de gravedad del avion.
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- Las baterias se distribuirdan en los laterales de los bloques de avidnica
(dado que se puede ajustar el espacio y asi se colocan cerca del centro de
gravedad del avion) y en la parte frontal.

La superficie frontal de la aeronave, como se muestra en la figura 11, se disefiara
con objeto de disminuir la resistencia, por lo que se buscard que la superficie
expuesta sea la menor posible y que su morfologia facilite el flujo de corriente
creando las menores turbulencias posibles. Interiormente el avién estara
compuesto de cuadernas, largueros y refuerzos colocados y disefados de tal
manera que las zonas de mayor solicitaciéon estén reforzadas, asi como que su

fabricacién y colocacién sea lo mas sencillas posible.

Figura 11 - Frontal del fuselaje

El acceso a los componentes se realizara por la parte superior. Las posibilidades
de disefio son muy amplias dado que, al poseer ala baja, se puede disefiar el
fuselaje con unos accesos mas o menos amplios situados donde mas convenga.

2.5 MOTOR

La propulsién de esta aeronave se realiza a través de un motor eléctrico
alimentado por baterias. La decisidon sobre la colocacién del motor es critica en
cuanto al disefio final de la aeronave: en la configuracién “pusher” la hélice esta
situada por detras del motor (el motor empuja a la aeronave) mientras que en la
configuracion “puller” o tractora la hélice se coloca por delante del motor (el
motor tira de la aeronave). La siguiente figura explica con claridad las dos
configuraciones posibles:
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TRACTOR PUSHER

FUSELAGE

Figura 12 - Motor tipo puller/pusher

En este caso se va a utilizar la configuracion tipo pusher por dos razones
principales:

- La posicion delantera de la hélice haria que ésta y el eje estuvieran
expuestos a todos los golpes en caso de aterrizaje defectuoso.

- Con motor tipo puller, el fuselaje y el ala reciben una corriente de aire
muy acelerada debido a la propia propulsion, por lo que la resistencia
aumenta considerablemente.

Con configuracién pusher, a bajas velocidades se aumenta la controlabilidad en
direccion y cabeceo debido a que la hélice aumenta el flujo que llega a la cola.

2.6 TREN DE ATERRIZAJE

En muchos UAVs existentes que se han analizado, muchos con pesos inferiores a
los que se contemplan en este proyecto, la aeronave carece de tren de aterrizaje
y el despegue suele realizarse mediante su lanzamiento de manera explosiva con
el brazo. En caso extremo, puede incluso realizarse mediante el lanzamiento con
catapulta. En estos casos, el avidn aterriza sobre la panza, por lo que es necesario
reforzar convenientemente esa zona para proteger su integridad.

En el caso del Austros, se va a optar por despegue y aterrizaje tradicional con
tren de aterrizaje incorporado. El tren principal estard colocado bajo las alas con
una estructura de ballesta, de tal manera que las ruedas estaran separadas entre
si 40 centimetros. Por otro lado, la posicién longitudinal vendra determinada por
el andlisis de estabilidad que se realizard a lo largo del presente proyecto. Hay
gue notar que tanto el tren principal como el de morro estaran carenados para
minimizar la resistencia.

2.7 CONJUNTO ALAR

El ala es el elemento que produce la sustentacién necesaria para que el avién
cumpla su funcion de volar, por lo que su correcto y eficiente disefio es una de
las cuestiones mas importantes en el estudio de una aeronave.
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En el caso del Austros, la geometria en planta del ala, como se verd en el
apartado de aerodinamica, ha sufrido diversas variaciones a lo largo del
desarrollo del proyecto. Finalmente, el resultado serd el de un ala trapezoidal
con quiebro.

El ala sera de tipologia de ala baja, tal y como se ha visto en diversas imagenes
anteriores. La elecciéon de esta posicién del ala se rige por criterios de mejor
acceso a la carga de pago ademads de para usar como encastre la parte inferior
del fuselaje, la cual suele estar desaprovechada y de esta manera se tendria un
acceso mas limpio a los distintos componentes de la carga de pago.

El conjunto alar estara dividido en tres secciones: un ala central recta y dos
extremos unidos al primero, en los que se producird el estrechamiento. Dicha
unién se realizara mediante dos sistemas macho-hembra de tubos de fibra de
carbono. Concretamente, la zona central del ala incorporara el elemento macho
del ala y los extremos el elemento hembra. Los tubos asimismo servirdn como
rigidizadores de las alas. Dichos tubos, tal y como se aprecia en la figura 12, no se
prolongaran hasta los extremos. El sistema macho-hembra mas adelantado sera
el que tendra mds longitud puesto que, como se vera posteriormente, la forma
en planta con quiebro provocara que el tubo trasero sea mas corto. La unién de
las partes se va a realizar en el quiebro para facilitar el ensamblaje y construccién
del mismo.

Tubos Fibra de

Carhnonn

A
//
¥

Figura 13 - Esquema de los rigidizadores de fibra de carbono
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Internamente, el ala estard formada por costillas de madera de balsa
(exceptuando las correspondientes al ala central que estaran fabricadas de
contrachapado). En la figura tal puede apreciarse un dibujo esquematico de una
cuaderna general. Dichas cuadernas tendran los orificios correspondientes que
permitan el paso de los tubos de fibra de carbono, asi como agujeros con objeto
de llevar el cableado necesario a los distintos puntos de las alas. Adicionalmente,
con estos orificios se disminuird el peso del ala sin comprometer la integridad
estructural. El borde de ataque del ala consistird en un segmento colocado de
forma longitudinal y conformado de tal manera que tome la forma de del borde
de ataque del perfil aerodindmico. Se hace asi debido a que la zona mas critica
del ala en cuanto a generacién de sustentacion es precisamente esa.

Tubos Fibra de
Spruce Carhnnn

\ -
%ozofo OEO

Borde de ataque Cableado

Figura 14 - Esquema de una cuaderna

En lo concerniente a superficies hipersustentadoras, necesarias en todo tipo de
aeronaves para aumentar la sustentacién a baja velocidad, se incorporaran tanto
flaps como alerones, desechando preliminarmente la posibilidad de usar
flaperones. Tanto los flaps como los alerones se colocardan en las secciones
externas del ala. Concretamente, dada su naturaleza, los flaps se colocaran en la
zona del ala externa mas cercana a la raiz del avién mientras que, por el
contrario, los alerones se colocaran mas hacia los extremos del ala. En la zona
donde se encuentren tanto los flaps como los alerones, se colocard un segmento
longitudinal de madera que supondra la division entre el conjunto fijo y movil del
ala. De esta manera, en caso de deflexion del flap se seguirda manteniendo la
estanqueidad de la misma. Es en este segmento donde se colocaran los servos
correspondientes.
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Como se explicara a continuacion, la cola se encontrard unida al resto del avién
mediante dos tubos que estaran conectados a las alas. Concretamente, el anclaje
se colocard en el segmento central del ala, en una zona cercana al punto de
quiebro pero que deje espacio suficiente entre éste y el propio anclaje. Dicho
anclaje estara formado por placas de aluminio atornilladas a la estructura. En la
figura 15 se muestra la cogida que emplea el Céfiro. La filosofia que se seguira
sera la misma, solo que los puntos de cogida a los que esta anclado el ajuste no
seran los rigidizadores de madera que lleva el Céfiro.

Figura 15 - Idea del anclaje de los tail-booms al ala central

2.8 CONJUNTO DE COLA

Debido a las numerosas posibilidades que se presentan, la tipologia de cola suele
ser una de las cuestiones mas variables al configurar una aeronave. En el caso del
Austros, el motor tipo pusher situado en la parte trasera del fuselaje es un factor
muy a tener en cuenta a la hora de disefarlo, ya que una cola con un Unico tubo
longitudinal que haga de unién con la parte trasera del fuselaje no sera posible si
no desplazamos el motor y la hélice lo suficiente del eje del avién, lo cual queda
totalmente descartado por el incremento de resistencia que esto produciria. Por
tanto la opcidn mas clara pasa por disefiar una cola unida por dos tubos a las alas
en vez de al fuselaje, de manera que la hélice se situe en medio de los dos tubos
tal y como se aprecia en la figura 16. Adicionalmente, el uso de este sistema
favorece el objetivo de avion modular que se planted al comienzo del proyecto.
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Figura 16 - Posicion de la hélice entre los dos tail boom

Al usar este disefio con doble tail-boom, se ha decidido emplear un sistema de
dos estabilizadores verticales situados en los extremos del estabilizador
horizontal de planta rectangular, el cual se situara en la parte inferior de la cola.
Por otro lado, y para evitar las perturbaciones en el flujo de aire que provoca la
hélice, se coloca el estabilizador horizontal en la parte superior.

La estructura interna de los estabilizadores mantendra la misma filosofia de
cuadernas, bordes de ataque, superficies de control y servos que la del conjunto
alar, con la excepcién de que no se incorporaran los tubos rigidizadores de fibra
de carbono. En su lugar, se emplearan dos largueros fabricados en madera de
balsa y rigidizados, cada uno, por dos segmentos de madera de abeto para
proporcionar rigidez a flexion.

Tubo de cola

Cada tubo de cola (tail-boom) estara formado a su vez por dos tubos solidarios
de aluminio que, como se dijo anteriormente, ird anclado a la parte trasera de la
seccién recta del ala central. Se trata de un disefio muy versatil que permite
aumentar o disminuir la distancia de la cola al fuselaje, facilitando el trimado del
avion en caso de que se modifique la misidon del mismo.
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2.9 CONCLUSIONES

Primeramente hay que tener en cuenta que el andlisis de disefio y construcciéon
realizado en este proyecto es muy superficial, por lo que es de prever que en un
estudio posterior profundizando en este aspecto encuentre numerosas mejoras
en materiales, tipologia de construccidon y anclajes, etc.

Con todo, se ha hecho un analisis muy aproximado de los elementos
preliminares que debe incorporar cada una de las partes de la aeronave. Se ha
tomado como base la experiencia acumulada con el disefio y perfeccionamiento
del Céfiro, lo que ha ayudado a disefiar preliminarmente los distintos
componentes e implementar las mejoras que se han concluido de la construccién
y operacién del mismo.
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3. ESTRUCTURAS

3.1 INTRODUCCION

El estudio estructural de una aeronave es una parte esencial en el proceso de
disefo puesto que proporcionara valores del peso de la misma. Estos valores
serdn proporcionados a distintos departamentos del proyecto y provocaran
modificaciones de los resultados mas o menos sustanciales, por lo que una
aproximacion lo mas fina posible tendrd como consecuencia un resultado mas
ajustado con la realidad y con menor margen de error.

Primeramente se debe tener claro cudl va a ser la tipologia estructural de cada
uno de los componentes (cuadernas, costillas, etc.) y los materiales que serdn
empleados en cada uno de ellos. En este sentido, se ha seguido la filosofia
adoptada en el Céfiro afiadiéndole ciertas modificaciones propias del Austros.

En el punto 3.2 de esta seccién se trataran uno a uno los distintos elementos
estructurales de la aeronave. Aqui se realizard un analisis de los distintos
materiales y componentes implicados vy, por ultimo, se incorporaran una serie de
graficos comparativos para obtener las conclusiones pertinentes. Para terminar,
en el punto 3.3 se realiza un estudio de la localizacion del centro de gravedad.

3.2 ESTIMACION DE PESOS

El objetivo fundamental de todo proceso de disefio estructural de una aeronave
es que cumpla los requisitos necesarios con el minimo peso posible. En el disefio
preliminar de la aeronave se realizaran estimaciones de los pesos de los distintos
componentes basandose en la experiencia con aeronaves similares. Con estos
datos y sabiendo cudles seran los materiales utilizados y las dimensiones
aproximadas que tendrd el avidn, se obtendrdn unos resultados precisos para la
fase de estudio en la que se encuentra el proyecto.

En una primera estimacion la estructura interna estd inspirada en la empleada en
el Céfiro, por lo que para ilustrar algunas explicaciones este proyecto se apoyara
en las ilustraciones realizadas para el proyecto de disefo realizado para el Céfiro
por Pérez Alcaraz [8]. Se han realizado numerosas variaciones tanto en
materiales como en tipologia estructural gracias a la experiencia ganada y a las
propuestas que se han realizado.
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Los resultados aqui mostrados asi como las hipétesis y propuestas realizadas,
como se dijo en la seccion de disefio, podran ser modificados y mejorados en un

analisis posterior mas fino del disefio estructural.

Figura 17 - Estructura global detallada del Céfiro

La relacion de maderas y densidades asociadas se encuentra detallada en la tabla
5, cuyos datos se han obtenido de los correspondientes a la construccion del

Céfiro.
Grosor Ancho Largo Volumen Peso ud. Densidad
(mm) (mm) (mm)  (cm?) (gr) (gr/
cm?3)
Contrachapado 3.175 304.8 609.6 589.93 370.67 0.6283
1/8x12x24"”
Contrachapado 9.525 304.8 609.6 1769.80 1126.00 0.6362
3/8x12x24”
Balsa B.Ataque 19.05 14.2875 914.4  248.88 32.33 0.1299
3/4x36"
Balsa 1/8x4x36”  3.175 101.6 914.4  294.97 40.44 0.1371
Balsa 3/8x3x36”  9.525 76.2 9144 663.68 61.57 0.0928
Balsa 3.175 9.525 914.4  27.65 5.85 0.2117
1/8x3/8x36"”
Abeto 6.35 12.7 914.4  73.74 41.61 0.5642
1/4x1/2x36”

Tabla 5 - Relacion de maderas empleadas
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La metodologia con la que se van a calcular los pesos estara dividida en dos:

- El fuselaje, cuyas dimensiones vendran definidas por el tamafo de la
bahia de carga que se necesitara.

- Las superficies aerodindmicas, cuyo tamafio vendra definido por la carga
alar definida, el peso total del avién y los requisitos que impondran el
resto de secciones (aerodindmica, actuaciones y estabilidad).

Para ambos casos se ha realizado una hoja de Excel donde se enumeran los
distintos componentes en los que estaran compuestas las secciones con su
material correspondiente y el peso asociado a dicho componente. Asumiendo
gue las hipdétesis de componentes y dimensiones han sido realizadas con objeto
de ser ligeramente conservativos, para todos los casos se ha intentado aproximar
la superficie que se usard de manera que los resultados sean lo mds precisos
posibles.

3.2.1 FUSELAJE

Primeramente hay que recordar que se considerard el fuselaje como una pieza
Unica de 95 cm de longitud. Se disenara y fabricard de manera que se tenga un
acceso adecuado a la bahia de carga y a la planta propulsora.

Con respecto a la distribucién de elementos estructurales de la aeronave, una
aproximacion a la filosofia seguida se puede encontrar posteriormente en la
figura 19, con las consideraciones que se mencionaran junto a la misma.

En este anadlisis se van a considerar todas las cuadernas como coronas de
circunferencias de didmetro exterior el didmetro del propio fuselaje, 20
centimetros, y didmetro interior el que resulta de dejar espacio suficiente para
gue la bahia de carga tenga espacio suficiente. Para la estimacién de peso, se ha
determinado una distancia entre exterior e interior de la corona circular de 2.5
cm. No se ha hecho ningln ajuste para tener en cuenta la disminuciéon del
diametro que se produce en el morro del avion dado que no provoca una
variacion significativa en el peso. En lo concerniente al material, 13 cuadernas se
realizardn en madera de balsa y se incorporan dos adicionales de contrachapado
gue se colocaran en las zonas de mayor solicitacion. Por dltimo, la ultima
cuaderna serd donde se coloque el motor y se considera que serda de
contrachapado y completa, en vez de corona circular. De esta manera se le dota
de una mayor rigidez y de soporte para el anclaje del motor.

Para unir todas las cuadernas, se colocardn trece larquerillos distribuidos
alrededor del fuselaje, fabricados de tiras de balsa.
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Con respecto a la bahia de carga, estard formada por las tres placas (suelo y dos
paredes) fabricadas de contrachapado con estructura de celosia para hacerlo
mas liviano. Asimismo, en las zonas donde se encuentren anclados cada uno de
los tres trenes de aterrizaje, asi como en la zona de anclaje de los tail-boom, se
colocaran placas de contrachapado para aumentar la rigidez. Dicha zona serd la
misma que la del encastre del ala.

Figura 18 - Filosofia de disefio de la bahia de carga

El revestimiento de la aeronave se va a realizar mediante placas de madera de
balsa e iran unidas a la estructura interna de manera que se permita el correcto
acceso a los componentes internos.

Por ultimo, el tren de aterrizaje se va a estimar con un peso total de 1.44 kg. Este
valor es la suma de todos los componentes del tren principal y de morro,
contando carenado, rueda y toda la estructura asociada. Se trata de un valor
tomado como referencia de la aeronave Céfiro y se considera muy conservativo.

En la figura 19 se muestra un esquema de la distribucion de elementos
estructurales que lleva el fuselaje de la aeronave Céfiro. Como se ha dicho, la
filosofia serd la misma pero hay que realizar ciertas matizaciones para que no se
lleve a confusion:

- El fuselaje del Austros es un fuselaje completamente integral, por lo que
no incorpora las cuadernas de contrachapado empleadas en la junta de
las dos secciones en las que se divide el fuselaje del Céfiro.

- El Céfiro tiene ala alta y el Austros ala baja, por lo que la colocacidn de las
cuadernas y refuerzos que se aprecian en la Figura estaran
completamente invertidos en el Austros para conformar la geometria del
fuselaje que se mostré en la figura 10.
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Cuadernas

contrachapado

Figura 19 - Filosofia de distribucion de cuadernas

En la tabla 6 se muestra un resumen de los pesos estimados asociados a cada

componente.

Elemento Peso (g)
Revestimiento 259.82
Cuadernas (balsa) 77.77
Cuadernas (contrachapado) 166.57
Cuaderna motor 190.37
Cajon de Carga 297.64
Larguerillos 79.06
Refuerzos Tren 335.10
Refuerzo anclaje boom 246.02
Tren de aterrizaje 1442
Total 3384.81

Tabla 6 - Distribucion de pesos del fuselaje

A continuacidn se muestran unos graficos ilustrativos para reflejar la distribucion

de materiales y pesos desde distintas perspectivas:

Reparto de Pesos

43%
) L Tren

« Servo
55%

i Madera

Reparto de maderas

46%

4%

M Contrachapado
L4 Balsa
i Spruce

50%
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Reparto Detallado

M Contrachapado
L Balsa

i Spruce

@ Servos

L Tren

2%

Figura 20 - Reparto de pesos en el fuselaje

3.2.2 CONJUNTO ALAR

Las alas estan divididas en dos segmentos:

- El segmento central de forma en planta rectangular.
- Los dos segmentos laterales de forma en planta trapezoidal.

Como se dijo en el apartado de disefio, la unién entre los dos segmentos se va a
realizar mediante dos largueros de fibra de carbono que estardn compuestos,
cada uno, de un sistema macho-hembra, conteniendo el ala central el segmento
hembra y las laterales el segmento macho.

Las dimensiones de la superficie alar vendran dados por las imposiciones de
aerodinamica y actuaciones, y serd independiente del calculo del fuselaje a
excepcion del peso del mismo.

e Ala central

La estructura interna del ala central, cuya filosofia de disefio se encuentra en la
figura 22, estard formada por 9 costillas de contrachapado en vez de balsa,
puesto que en esa zona se busca asegurar la resistencia a los esfuerzos que se
producen en el encastre. Para la estimacién del peso se va a dividir la costilla en
dos rectangulos de distintas dimensiones para aproximar un poco mas el peso de
la misma, como se aprecia en la figura 21. El rectdngulo posterior se relacionara
con la zona del borde de salida y de superficies hipersustentadoras, en su caso.
Con todo, el resultado es conservador y es de deducir que el peso se verd
disminuido, dado que no se consideran los agujeros de los largueros de fibra de
carbono ni los correspondientes al cableado.
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Figura 21 - Calculo de la superficie del perfil utilizando dos rectangulos

El borde de ataque se realizara con un segmento de madera de balsa construido
de manera que se adapte perfectamente al perfil del ala. La zona central de la
costilla se separard del borde de salida por una lamina de balsa colocada a lo
largo del ala y adaptada a la forma del perfil. Adicionalmente, se han afiadido
segmentos de seccion cuadrada de madera de abeto a lo largo del ala central
para dotar de mayor rigidez a flexion. Concretamente, se ha afadido un
segmento en la parte superior y otro en la parte inferior de la zona delantera de
la costilla, y otro también en la parte superior e inferior de la separacién de
madera de balsa mencionada anteriormente. El revestimiento de madera de
balsa se ha estimado como dos placas de anchura la cuerda del ala y longitud la
correspondiente del ala central.

Como se dijo anteriormente, el segmento de ala central incorporara el elemento
hembra de los tubos de fibra de carbono que serviran de unién con los dos
extremos de las alas. Dichos tubos hembra tendran 2.5mm de didmetro exterior
y 2.2mm de didmetro interior, con una densidad longitudinal de 170g/m.

Por ultimo, se ha estimado la zona de anclaje de los tail-booms con 4 placas de
aluminio (de densidad 2.7 g/cm? por anclaje de 5x5x0.2 cm.

Elemento Peso (g)
Revestimiento 200.16
Costillas 629.03
Borde de ataque 40.37
Separador de Balsa 10.81
Rigidizadores Abeto 116.91
Rigidizador Fibra Carbono 218.40
Refuerzo anclaje boom 108
Total 1323.70

Tabla 7 - Distribucion de pesos de la parte central del ala
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Anclajes

metdlirn< del TR

Figura 22 - Filosofia de estructura del ala central

Con respecto a la figura anterior, tomada de la aeronave Céfiro, debe tenerse en cuenta
que los dos rigidizadores de contrachapado que se muestran se encuentran sustituidos
en el Austros por los rigidizadores de fibra de carbono siguiendo la misma filosofia.

o Alas laterales

La estructura interna de las alas laterales seguira la misma filosofia que la del ala
central pero con algunas diferencias. Primeramente las costillas estaran
fabricadas de madera de balsa en vez de contrachapado, ya que los mayores
esfuerzos se producen en el encastre y podemos asi ahorrar peso. Por otro lado
el ala es trapezoidal, por lo que las dimensiones cambian y hay que tenerlo en
cuenta a la hora de estimar los pesos. Concretamente se consideraran 11
costillas de igual dimensién a lo largo de cada extremo del ala a efectos de
calculo de pesos. Por ultimo, los tubos de fibra de carbono seran en este caso de
tipo macho y no llegardn a los extremos del ala, por lo que se ha estimado que
tendran una longitud de % partes la correspondiente al ala lateral. En este caso,
los tubos tendran un didmetro exterior de 22mm y uno interior de 20mm (como
se puede comprobar, adecuado para que ajuste con el segmento hembra). La
densidad lineal, en este caso, sera de 99 g/m.

Evidentemente, dado que son dos extremos de ala, todos los resultados unitarios
calculados en este apartado hay que multiplicarlo por dos. En los resultados que
a continuacion se muestran se incluyen los correspondientes a la suma de los dos
extremos.
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Elemento Peso (g)

Revestimiento 253.54
Costillas 44.18
Borde de ataque 63.92
Separador de Balsa 17.12
Rigidizadores Abeto 148.08
Rigidizador Fibra Carbono 151.03
Total (x2) 1613

Tabla 8 - Distribucion de pesos de los extremos de ala

Mediante la figura 23 se muestran unos graficos ilustrativos para reflejar la
distribucién de materiales y pesos desde distintas perspectivas.

Reparto de Pesos Reparto de maderas

4 Mad
adera ® Contrachapado

@ Servos
L4 Balsa

u Metal
u Spruce

® Fibra de Carbono

Reparto Detallado

M Contrachapado
L1 Balsa

i Spruce

@ Servos

LI Metal

H Fibra de Carbono

Figura 23 - Reparto de pesos en las alas

Figura 24 - Filosofia de la estructura en el ala
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Hay que recordar que en la aeronave Austros no se incorporaran los tacos de
madera a modo de rigidizadores. En su caso, se incorporaran los tubos de fibra
de carbono.

3.2.3 CONJUNTO DE COLA

Como se dijo en el apartado de disefio, la cola va a estar compuesta por un
estabilizador horizontal de forma en planta recta junto con un estabilizador
vertical doble que se unird al horizontal en sus extremos. El estabilizador
horizontal tendra forma en planta trapezoidal. El tamafio del conjunto de cola
vendra determinado por criterios aerodindmicos, como se vera en el apartado
correspondiente.

La estructura tanto del estabilizador horizontal como del vertical tiene la misma
filosofia de construcciéon que la que se siguid para el conjunto alar. Una
diferencia importante es que, al contrario que en las alas, los estabilizadores no
incorporaran tubos rigidizadores de fibra de carbono.

e Estabilizador Horizontal

Estard formado por 9 costillas de madera de balsa cuyo peso se estimard
dividiéndolas en 2 partes, igual que se hizo en el caso del ala. En las zonas donde
se incorporen los servos correspondientes al elevador se incorporaran placas de
contrachapado como refuerzo, al igual que en las zonas de las cogidas con el tail-
boom y el estabilizador vertical. Dos largueros de madera de balsa con refuerzos
de abeto se colocaran en la zona de borde de ataque y de borde de salida. Para
cada anclaje del tail-boom a la cola se estiman, al igual que en el ala, cuatro
placas de aluminio de las mismas dimensiones (5x5x0.2 cm).

Por ultimo, el revestimiento de madera de balsa se colocara respetando los
accesos a los servos y a la estructura interna.

Elemento Peso (g)
Revestimiento 85.36
Costillas 16.10
Borde de ataque 24.07
Separador de Balsa 8.6
Rigidizadores Abeto 37.17
Rigidizador Balsa 11.46
Refuerzos Servos 24
Refuerzos Cogidas 13.49
Total 283.28

Tabla 9 - Distribucion de pesos del estabilizador horizontal
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e Estabilizador vertical

La superficie del estabilizador vertical total necesaria estimada por los
departamentos de estabilidad y aerodindmica se dividira en dos al elegir un
estabilizador vertical doble. La estructura interna seguira la misma tipologia que
el estabilizador horizontal. A efectos de calculo de peso, se consideraran 7
costillas.

Elemento Peso (g)
Revestimiento 36.88
Costillas 7.57
Borde de ataque 18.21
Separador de Balsa 3.50
Rigidizador Balsa 7.88
Refuerzos Servos 12
Refuerzos Cogidas 9.33
Total (x2) 346

Tabla 10 - Distribucién de pesos del estabilizador vertical

e Tailboom

La union entre el conjunto de cola y el resto del avién se realizara mediante dos
tubos de cola que irdn acoplados a los extremos del estabilizador horizontal v,
por el otro lado, al ala central. Estaran fabricados en aluminio y cada uno se
dividira en dos tubos de distinto didmetro. Los calculos seguidos para obtener las
dimensiones del tubo se pueden encontrar en el anexo 1. Tras realizar diversas
iteraciones sobre todo concernientes al departamento de estabilidad y la
posicion del centro de gravedad, se llega al tamano del tailboom adecuado:

D;(m) D,(m) Peso total (kg)
0.21 0.25 0.96

Tabla 11 - Caracteristicas de los tail boom

A continuacién se muestran unos graficos ilustrativos para reflejar la distribucion
de materiales y pesos desde distintas perspectivas:

Reparto de Pesos Reparto de maderas

12%
e

24%
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@ Servos 4 Balsa
u Metal i Spruce
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Reparto Detallado
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M Contrachapado
i Balsa
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@ Servos
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Figura 25 - Reparto de pesos en la cola

3.2.4 ACCESORIOS

Por ultimo, se adjunta una tabla con los pesos de los accesorios, incluyendo
planta motora y carga de pago que incorporard la aeronave. Los servos han sido
incluidos en los calculos estructurales de cada seccién.

Elemento Peso (kg)
Motor 1.00
Baterias (x2) 1.16
Baterias (x2) 1.16
Baterias (x3) 1.74
Regulador 0.11
Caja de conexiones 0.10
Bloque de avidnica 1 1.50
Bloque de avionica 2 1.50

Tabla 12 - Accesorios

3.3 RESULTADOS TOTALES

A la suma de todos los pesos anteriormente calculados, se le sumara 1kg que
relacionado con todas las instalaciones del avion (cableado, tornilleria, etc.). En
definitiva, sumando todos los pesos reflejados en los apartados anteriores mas el
de instalaciones, se concluye que el peso total del avién es:

Wiotas = 16.8 kg

Como conclusion global del reparto de pesos, se incorporan los siguientes
graficos que han tenido en cuenta todos los componentes del avién:
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REPARTO DE PESOS TOTAL -
REPARTO DE PESOS VACIO

M Ala central
H Ala lateral
M Fuselaje

o VTP

M HTP

M Tail Boom

Planta Motora
8% 5%

Figura 27 - Reparto de pesos total

Se puede apreciar como la mitad del peso de la aeronave corresponde a la
estructura en si y la otra mitad a la carga de pago y la planta motora. Dentro de
la distribucidn de pesos de la estructura, se aprecia como el fuselaje se lleva gran
parte del porcentaje del peso, seguido muy de cerca por la suma de las distintas
componentes de las alas.

En cuanto a las inercias, éstas han sido estimadas mediante el modelado de la
aeronave en el programa Catia por Mario Rodriguez Garcia como introduccién
para su proyecto fin de carrera que comenzara préximamente. De esta manera, y
dado que el diseio no incluye detalles internos de la estructura, se ha asignado a
cada una de las partes que componen el avion la densidad que tiene que tener
para que el componente completo tenga un peso equiparable al que se ha
calculado anteriormente. Una vez realizado el ajuste anterior en Catia, se
obtienen los siguientes resultados de las inercias de la aeronave:

Ixx = 2.305 kg - m?
Iyy = 3.286 kg - m?
Izz = 1.126 kg - m?
Ixy = —0.149 kg - m?
Ixz ~ 0 kg - m?

Iyz =~ 0 kg - m?

3.4 LOCALIZACION DEL CENTRO DE GRAVEDAD

Un aspecto muy importante es el estudio de la localizaciéon del centro de
gravedad del avidn. Dicha importancia es debida a criterios de estabilidad, dado
gue un centro de gravedad muy adelantado o muy retrasado implicara que el
avion sera inestable, lo cual no es deseable. En la posicion del centro de
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gravedad es fundamental el estudio de la colocacidn de los elementos dentro de
la bahia de carga.

Tras realizar el pertinente estudio en conjunto con el departamento de
estabilidad, se llega a la conclusién de que el centro de gravedad debe estar a
unos 69.5 centimetros del morro del avién. Para cumplir con este criterio, la
localizacion con respecto al morro de los centros de gravedad de los distintos
componentes sera como sigue:

Elemento Localizacién (m) Peso (kg)

Ala 0.64 2.93
Fuselaje 0.550 1.94
HTP 1.918 0.33
VTP 1.918 0.31
Tren de aterrizaje de morro 0.250 0.96
Tren de aterrizaje principal 0.733 0.48
Motor 1.000 1.00
Tubos de cola 1.522 0.96
Baterias (x2) 0.700 1.16
Baterias (x2) 0.500 1.16
Baterias (x3) 0.200 1.74
Regulador 0.800 0.11
Caja de conexiones 0.800 0.10
Bloque de avidnica 1 0.68 1.50
Bloque de avidnica 2 0.68 1.50
Instalaciones 0.65 1.00

TOTAL 16.8

Tabla 13 - Localizacién del centro de gravedad

El centro de gravedad del avién viene dado por la expresion 3.1:

W:X.,.
Xce = % (3.1)
2

Se obtiene un valor de: X;; = 0.67 m (medido desde el morro). En la siguiente
Figura puede apreciarse la localizacién del centro de gravedad en el plano
longitudinal de la aeronave:
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Figura 28 - Localizaciéon del centro de gravedad del avion

3.5 CONCLUSIONES

Debido al caracter del proyecto, el cdlculo aqui realizado resulta ser muy
preliminar. Aunque bastante detallado y particularizado por componentes, estd
basado en estimaciones y suposiciones basadas en la experiencia, sin realizar
ningun tipo de analisis estructural que optimice los calculos. El siguiente paso a
tener en consideracion seria realizar un disefio fino en Catia. En dicho programa
se pueden asignar densidades a los componentes involucrados, obteniendo asi
un andlisis de pesos mucho mds aproximado. Adicionalmente, un estudio mas
fino del disefio conllevara modificaciones en la tipologia estructural que
modificard, en mayor o menor medida, las estimaciones aqui obtenidas. Con
todo, y salvo grandes cambios, se cree que las suposiciones y metodologia de
estimacion aqui empleados se aproximaran en gran medida a la realidad.
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4.  AERODINAMICA

4.1 INTRODUCCION

En el presente apartado se realiza un estudio de la aerodinamica del Austros. Los
resultados que en este apartado se obtienen son de vital importancia para el
calculo de las dimensiones y las actuaciones del mismo.

Las fuerzas aerodindamicas sobre la aeronave son las responsables de que ésta
pueda cumplir su cometido de volar, por lo que su adecuado estudio permitira
optimizar la aeronave de tal manera que se maximicen los beneficios de dichas
fuerzas, dado que la sustentacién no serd la unica fuerza existente. La
distribucién de presiones por la superficie de la aeronave conforma una
distribucién de fuerzas de sustentacidn, resistencia y lateral, asi como una
distribucién de momentos de balanceo, cabeceo y guifiada. Un correcto estudio
de todas estas fuerzas y momentos permitira el disefio correcto y eficiente de la
aeronave.

El andlisis aerodindmico conllevara la eleccién de una tipologia de superficies
aerodinamicas (estabilizadores horizontal y vertical y conjunto alar), incluyendo
forma en planta, perfil aerodindmico y superficies. Una vez elegidas las
geometrias, se procede al estudio mas en profundidad de la aerodinamica de las
mismas, determinando coeficientes de resistencia, curvas de sustentacion,
polares, etc.

En primer lugar se muestran los parametros del aire en las condiciones en las
gue se realizaran los analisis:

p= 1.167% (altura = 500 m.) (4.1)
y=14 (4.2)
R = 287.14—2L (4.3)
KgK
T =288K (4. 4)
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Por otro lado, en diversos apartados habra que realizar simulaciones
aerodinamicas que dependeran del nimero de Reynolds al que se realicen. Por
ello se va a estimar aproximadamente el rango de operacién en el que se
encontrard el Austros en vuelo de crucero para asi seguir un criterio de eleccion
en donde proceda. La expresiéon del numero de Reynolds se muestra en la
ecuacion 4.5.

Re = — (4.5)

Donde:

e p es la densidad del aire, que a 500 metros de altura tiene un valor
aproximado de 1.16 kg/m’>

e 1 eslavelocidad de crucero. A efectos de calculo se considera 20 m/s.

e L es la longitud caracteristica, en este caso la cuerda media del perfil en
cuestion, la cual serd 0.3 metros en el ala 'y 0.24 en la cola.

e 1 =1.33-107° es la viscosidad cinematica del fluido.

Con esto se tiene un nimero de Reynolds del orden de 5 - 10°. Este dato como
se vera posteriormente es importante para definir las caracteristicas del perfil
bidimensional. Por ello, y debido a la variabilidad que puede tener la velocidad
de vuelo se escogera un rango de Reynolds sobre los que obtener los datos del
orden de 4.5 - 10° — 5.5 - 10°.

El analisis aerodindmico se realizara mediante dos herramientas bien
diferenciadas:

- Herramienta informatica XLFR5, Ila cual proporciona analisis
aerodindmicos de perfiles, superficies aerodindmicas y aviones
completos.

- Métodos empiricos y estimativos que se pueden encontrar en la
literatura. Proporcionan un punto de partida sobre el que basarse e
incluso resultados considerados validos en algunos casos.

La estructura de esta seccion se va a dividir cronoldgicamente respetando los
pasos que se han seguido a la hora de realizar el andlisis. Primeramente, en el
punto 4.2 se trata el analisis de los perfiles. Una vez elegido el perfil, en el
apartado 4.3 se traslada a una geometria en tres dimensiones, definiendo una
geometria del ala y de la cola. Por ultimo, en los apartados 4.4 y 4.5 se ensambla
el avidon completo y se obtienen las caracteristicas de sustentacion, resistencia y
eficiencia del mismo.
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4.2 ANALISIS BIDIMENSIONAL

A continuacion, y tras introducir la herramienta que va a utilizar, se realiza un
estudio de la aerodindmica del Austros, mostrando los resultados obtenidos y las
conclusiones. Este andlisis se realiza en conjuncion con el resto de
departamentos implicados en el disefio de la aeronave.

4.2.1 SELECCION DEL PERFIL AERODINAMICO.
INTRODUCCION

En términos de aerodinamica, el componente mds elemental de un ala es el
perfil aerodindmico. Constituye la geometria bdsica cuya finalidad es generar la
sustentacion necesaria en el seno de un fluido, en este caso aire. El
comportamiento del perfil marcara en gran medida el comportamiento del ala
ante muchas situaciones como pueden ser la entrada en pérdida, las distancias
de despegue y aterrizajes, los angulos de incidencia y velocidades caracteristicas.
Existen infinidad de perfiles que se pueden utilizar en el avién, proporcionando
cada uno a la aeronave ventajas en ciertos comportamientos, e inconvenientes
en otros. La solucidon a la hora de elegir un perfil es llegar a un criterio de
compromiso en el que la variable de mayor interés en el estudio se vea lo mas
beneficiada posible sin olvidar el resto de caracteristicas.

Diversos aviones incorporan perfiles aerodinamicos distintos en funciéon del
estadio en el que se encuentre. De esta manera se usa el perfil mas adecuado en
cada zona atendiendo a las caracteristicas que se requieran. En este caso, se va a
utilizar el mismo perfil en toda la superficie sustentadora.

En este proyecto, los analisis se han realizado con la herramienta XFLR5, tal y
como se menciond anteriormente. Lo ideal es realizar analisis en tuneles de
viento, pero dada la profundidad de este proyecto, los resultados que
proporciona el programa informatico son suficientes y validos.

A continuacidén se muestran los analisis y resultados para los distintos perfiles
analizados en las superficies sustentadoras. En concreto, se detallaran los datos
del perfil, adjuntando una imagen representativa del mismo y la grafica de la
curva de sustentacién y eficiencia del perfil para distintos nimeros de Reynolds.
Asimismo, se incorpora la relacién de las siguientes variables de interés:

- Coeficiente de sustentacion maximo C;,
- Angulo de ataque al que se produce ac,
max

- Coeficiente de sustentacion a angulo de ataque cero (;
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. . . Y . Cl
- Eficiencia maxima E,,4 = (—)
Cd) max

- Angulo de ataque al que se produce g, .

4.2.2 SELECCION DEL PERFIL AERODINAMICO. ALA

Las caracteristicas que se buscan en el perfil se pueden resumir en los siguientes:

- Ofrecer la menor resistencia posible.

- Tener un (;, moderado y un (;; moderado que permita angulos de
ataque grandes.

- Un(y, . alto que conlleve buenas caracteristicas de entrada en pérdida.

- Curva suave tras la entrada en pérdida, para que no existan cambios
bruscos en la sustentacion.

Los perfiles que se van a analizar para el ala son:

- El Eppler748, muy tipico en los UAV de baja velocidad.
- NACA 2415, utilizado en el Céfiro.
- NACA 5415.

Los perfiles que se van a analizar se muestran a continuacion junto a las razones
de su eleccion:

- El Eppler748: Es muy tipico en los UAV de baja velocidad por su buen
rendimiento en distintas condiciones.

- NACA 2415: Se trata del perfil utilizado en el Céfiro.

- NACA 5415: En el Proyecto Fin de Carrera de Martin Cainal [12] se realizé
un estudio amplio de perfiles NACA obteniendo que el 5415 era el
6ptimo.

A continuacion se van a explicar las caracteristicas principales de cada uno de los
perfiles para después realizar un analisis detallado de cada uno de los mismos.

EPPLER 748

El Eppler748 surge gracias al desarrollo de la aerodinamica numérica y a la
mejora de los métodos de resolucion. Se trata del resultado de resolver el
problema inverso: a partir del gradiente de presiones se obtiene la geometria del
perfil.

Se trata de un perfil muy usado en UAVs de baja velocidad debido a su rango de
operacion muy elevado, a costa de un aumento de los momentos y la resistencia.
Sus caracteristicas son las siguientes:
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Espesor relativo: (5) = 0.1975
¢/ max
Posicion del punto de maximo espesor respecto de la cuerda:
) = 0.284
¢/ max thick
Curvatura maxima: 2%

. .z s . X
Posicidn del punto de maxima curvatura: (—) = 0.544
¢/ max camber

En la figura 29 se tiene un dibujo esquematico del perfil. Se puede notar

claramente su curvatura acusada en el borde de salida, que lleva a que el

intradds se situe incluso por encima de la recta que une borde de ataque y borde

de salida.

t/c

Perfil Eppler 748

0.5

0.4

0.3

0.2

0.1

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1
x/c

Figura 29 - Perfil Eppler 748

En las figuras 30 y 31 se muestran la curva de sustentacién y de eficiencia

extraida del analisis con el XFLR5.
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Figura 30 — Curvas de sustentacion para el perfil Eppler 748

Figura 31 - Curvas de eficiencia aerodinamica para el perfil Eppler 748
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Se aprecia que en el caso de la curva de sustentacidén, las curvas son
practicamente invariables en el rango de Reynolds estudiado, no asi en el caso de
la eficiencia, lo que indica una disminucién del coeficiente de resistencia.

Finalmente, a continuacidn se muestran las conclusiones fundamentales que se
han obtenido en el analisis del perfil Eppler 748:

C,, = 0.65 (4.6)
Loy = 1.86 (4.7)
Clpay = 147° (4.8)
E,qe = 80 — 95 (4.9)
Emax = 8- — 10° (4.10)

Como se dijo en la introduccidn, los datos anteriores, que se tendran en cuenta a
la hora de elegir el perfil, seran los correspondientes al rango mas elevado de
nimero de Reynolds (en torno a 5-10°). La razén de que se realicen
simulaciones para numerosos numeros de Reynolds que no estén en ese rango
es por un lado a modo ilustrativo y, por otro, debido a que posteriormente para
el andlisis tridimensional del ala y del avién el programa XFLR5 requerird haber
realizado el analisis para un rango muy amplio de Reynolds.

NACA 2415

El perfil de la familia NACA de numeracién 2415 es el utilizado en el Céfiro.
Posteriormente en [12] Martin Cafial demostré que el 5415 era el mas 6ptimo de
la familia NACA para la aeronave, aunque las diferencias en sus actuaciones no
eran elevadas.

Como se ve en la figura 32, se trata de un perfil con una curvatura sensiblemente
inferior a la del Eppler 748 analizado anteriormente, lo que como se vera a
continuacion se traducird en Cyg y Cinay inferiores.

Sus caracteristicas principales son las siguientes:

. t
- Espesor relativo: (—) =0.15
¢/ max
- Posicion del punto de maximo espesor respecto de la cuerda:

X

(-) = 0.298
¢/ max thick
- Curvatura maxima: 2%

- Posicién del punto de maxima curvatura: (f =04

¢ )max camber
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Perfil NACA 2415

0.5
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0.3

0.2

0.1

t/c

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1
x/c

Figura 32 - Perfil NACA 2415

En las figuras 33 y 34 se muestran la curva de sustentacién y de eficiencia
extraida del analisis con el XFLR5.

cl

1.0
NACA 2415
—— T1_Re0.200_M0.00_N9.
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T1 Re0.500 MO.00 N9.
—— T1 Re0.550_M0.00 _N9.

/
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1/
A

-0.2

Figura 33 - Curvas de sustentacion para el perfil NACA2415
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Figura 34 - Curvas de eficiencia aerodinamica para el perfil NACA2415

Se puede apreciar una entrada en pérdida muy suave, no produciéndose una

disminucion de la sustentacion apreciable, lo cual es positivo. En el Eppler 748 se

producia una leve disminucion del coeficiente de sustentacion, cosa que no se

produce aqui. Por otro lado, atendiendo a la curva de eficiencia se aprecia un

pico mas acusado en torno al maximo que en el Eppler 748. Eso puede no

interesar debido a que es positivo que la eficiencia sea alta para un amplio rango

de angulos de ataque.

Los resultados de interés son los siguientes (escogido para un numero de

Reynolds del orden de 4e5-5e5):
G, =0.23
G, =138
ag, = 16°

Epax = 83 — 92

g, = 6°—6.5°

(4. 11)
(4. 12)
(4. 13)
(4. 14)

(4. 15)
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NACA 5415

Se trata de un nuevo perfil NACA de 4 digitos. Como se menciond anteriormente,
se trata del perfil que resulto ser el dptimo segun [12]. Con respecto al 2415, se
puede apreciar en la figura que posee una curvatura ligeramente superior, por lo
que es de prever que el C;g V Cynax S€ra superior, aunque también lo serd su
resistencia por lo que habrad que comprobar la eficiencia. Sus caracteristicas son
las siguientes:

L

- Espesor relativo: ( ) = 0.15

¢/ max
- Posicion del punto de maximo espesor respecto de la cuerda:

(f) —0.298
¢/ max thick
- Curvatura maxima: 5%

- Posicion del punto de maxima curvatura: (E = 0.40

C)max camber

Perfil NACA 5415
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0.1 -
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0 N
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-0.3

-0.4

-0.5
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1

x/c

Figura 35 - Perfil NACA 5415

En las siguientes figuras se muestran la curva de sustentacién y de eficiencia
extraida del analisis con el XFLR5:
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Figura 36 — Curvas de sustentacion para el perfil NACA5415

Figura 37 - Curvas de eficiencia aerodinamica para el perfil NACA5415
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En la figura se aprecia una entrada en pérdida muy suave con un ligero descenso
del coeficiente de sustentacién, mas parecida a la que se obtuvo con el Eppler
748. Asimismo, en la figura se ve una distribucidn un poco mds repartida del
maximo de la eficiencia aerodinamica en comparaciéon con el NACA 2415 y su
maximo mds acusado.

Los resultados de interés son los siguientes (escogido para un numero de
Reynolds del orden de 4e5-5e5).

C,, = 0.58 (4. 16)
C,.,. = 1.62 (4.17)
ag, =13° (4. 18)

Emax = 95 — 110 (4. 19)
ag, = 7°—7.5° (4. 20)

ELECCION FINAL DEL PERFIL DEL ALA

A continuacion se van a mostrar las graficas anteriores pero con los tres perfiles
a la vez, para poder tener una visién mas global de las diferencias entre uno y
otro. Primeramente se aporta una superposicion de la forma geométrica de cada
uno de los perfiles y a continuaciéon las correspondientes a las curvas de
sustentacion y de eficiencia aerodinamica.

Comparativa de Perfiles
0.5 r r

Eppler 748
NACA 2415 [
NACA 5415

0.4

0.3

0.2

0.1 —_—

t/c
o

N~ ——————

-0.1

-0.2

-0.3

-0.4

-0.5
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1

x/c

Figura 38 - Superposicion de perfiles considerados

62



Figura 39 - Comparativa de sustentacion para los perfiles considerados

Figura 40 - Comparativa de eficiencia aerodinamica para los perfiles considerados



Se aprecian claramente y a simple vista las diferencias existentes entre cada uno
de los perfiles. Como se dijo con anterioridad, la elecciéon de un perfil va a
conllevar una solucién de compromiso en el que se le dard mds importancia a
una caracteristica en especial. Para facilitar la eleccién, ademas de visualizar las
graficas representativas y como apoyo a éstas, se muestra una gréfica
comparativa en la que se agrupan los parametros calculados para cada perfil:

Clo Clmax aClmax Emax aEmax
EPPLER 748 0.65 1.86 14.7° 80-95 8-10°
NACA 2415 0.23 1.38 16° 83-92 6-6.5°
NACA 5415 0.58 1.62 13° 95-110 7.7.5°

Tabla 14 - Tabla resumen de resultados para distintos perfiles

Lo primero que puede apreciarse en la tabla anterior es que en la comparativa
entre los dos perfiles NACA, el 5415 tiene mejores caracteristicas en todos los
elementos considerados. El Unico aspecto que puede discutir el 2415 es el angulo
de ataque correspondiente a la eficiencia aerodinamica maxima, el cual es
menor. Basta echar un vistazo a la figura 40 para comprobar que para
practicamente todos los dngulos de ataque la eficiencia es mejor en el 5415 que
en el 2415 por lo que se reafirma la eleccidon del 5415 entre ambos NACA.

Por tanto la eleccion queda entre el Eppler 748 y el NACA 5415. En este caso la
eleccidon es mas discutida, debido a que el Eppler tiene mejores condiciones de
coeficiente de sustentacién maximo y, en cambio, el NACA 5415 destaca por la
eficiencia maxima y los angulos a los que se producen los maximos. En ambos
casos la entrada en pérdida es suave y no se tiene peligro de formacién de
burbuja explosiva que pueda llevar a una entrada en pérdida brusca e imprevista.
Por tanto el criterio de entrada en pérdida no se tiene en cuenta en la eleccion.
Tras debatir el asunto, se considera que, para las condiciones de vuelo y
sustentacion necesarias, ambos cumplen con los requerimientos de coeficientes
de sustentacidn necesarios, como se puede apreciar en los analisis en 3D, por lo
gue el aspecto mds a tener en cuenta a la hora de realizar la eleccién serd la
eficiencia aerodindmica. En este caso se tiene que el NACA 5415 tiene, para
angulos menores de unos 12°, mucho mejor comportamiento en este sentido.
Teniendo en cuenta que en la fase de disefio del avidn, el crucero, se volara en
un rango bajo de angulos de ataque, se considera que el perfil mas adecuado
para el ala es el NACA 5415.
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4.2.3 SELECCION DEL PERFIL AERODINAMICO. COLA

Para los estabilizadores vertical y horizontal se va a utilizar el perfil simétrico
NACA0012, muy extendido en las aeronaves existentes y con un espesor relativo

de (g)max del 12%.

Perfil NACA 0012
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Figura 41- Perfil NACA 0012

En las siguientes figuras se muestran la curva de sustentacion y de eficiencia

extraida del andlisis con el XFLR5.
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Figura 42 - Curvas de sustentacion para el perfil NACA0012
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Figura 43 - Curvas de eficiencia aerodinamica para el perfil NACA0012
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Una relacion de los parametros de interés es el siguiente:

C, =0 (4.21)
C,,.. =12 (4. 22)
ac, =14.5° (4. 23)

Se puede apreciar, como era de esperar al ser simétrico, el coeficiente de
sustentacion nulo para angulo de ataque cero.

4.3 ANALISIS TRIDIMENSIONAL

4.3.1 SELECCION DE LA GEOMETRIA. ALA

Una vez elegido el perfil aerodinamico que se empleard en la superficie alar, el
siguiente aspecto importante es determinar las caracteristicas geométricas que
presentard la propia ala. Existen numerosas formas en planta y variables a tener
en cuenta (alargamiento, quiebro, diedro, flecha) que seradn analizadas vy
estudiadas en este apartado en busca de la forma mas éptima para el Austros.

Diseno en planta

El disefio de la forma en planta del ala estd estrechamente relacionado con los
demads departamentos. En concreto, el punto de partida sera la definicién de la
carga alar de disefio definida por el departamento de actuaciones en el apartado
2.2. Una vez se obtengan los nuevos valores implicados en la aerodinamica del
avioén, habra que volver a realizar los cdlculos de curvas limitantes sustituyendo
los nuevos por los que se emplearon al principio, los cuales pertenecian al Céfiro.

A partir del valor estimado de la carga alar y del peso, se determina la superficie
alar necesaria para cumplir con los requerimientos:

W e 2tompa - =Wl g4k (4. 24)
— = - —_—=—X—= 4 — .
S 7Ty m?

Donde g es la aceleracién de la gravedad.

Una vez se tiene la masa por unidad de superficie, dado que se conoce la masa
de disefio de la aeronave (16.8kg), se tiene la superficie necesaria para cumplir
con dicha relacién:
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S = m = 0.794 m? (4. 25)
~ 214 M '

Una vez obtenida la superficie alar, el siguiente paso es definir la forma del ala
para poder obtener una envergadura y una relacion de cuerdas. A continuacién
se van a detallar diversos aspectos a tener en cuenta en la definicion de la
tipologia del ala:

Flecha

La flecha del ala es el angulo que forma una linea del ala con el eje longitudinal
del avién. Puede estar referida al borde de ataque (A,,), al borde de salida
(Aps) o0 ala linea del 25% de la cuerda (AC/4). En el caso del Austros, se decide
que la flecha del borde de atague sea nula por motivos de facilidad de
construccion. Por el contrario, como se vera posteriormente el ala incorpora un
estrechamiento que hace que la cuerda en las puntas sea mas corta que en la
raiz del ala. Por tanto, dado que A, = 0, forzosamente la flecha del borde de
salida A, no podra serlo. Concretamente se tendra un valor de Ay = 8.9° en la
zona donde se produce el estrechamiento (la zona central del ala tiene forma en
planta recta por lo que no aplica la flecha).

Diedro

Dado que se ha elegido una tipologia de ala baja, es necesario incorporar un
diedro positivo (hacia arriba) por motivos de estabilidad. De esta manera se
tendera a recuperar la posicién de equilibrio tras una perturbacién de balanceo.
Basandose en la tabla de recomendaciones de diedro que proporciona Raymer
[3], la cual se encuentra en la figura 44, el diedro elegido tiene un valor de 6°,
encontrandose dentro de las recomendaciones para aviones subsénicos sin
flecha de ala baja.

Table 4.2 Dihedral guidelines

Wing position
Low Mid High
Unswept (civil) 5to7 2to 4 Oto2
Subsonic swept wing Jto7 -2to2 —5to -2
Supersonic swept wing Oto s -5t00 -5t00

Figura 44 - Guia del angulo de diedro

Alargamiento y estrechamiento

El motivo de aunar en un mismo apartado el alargamiento y el estrechamiento es
gue en todo momento se va a elegir volar con estrechamiento dptimo, por lo que
habra que obtenerlo conjuntamente.
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En alas no elipticas, la variable estrechamiento (1) hace referencia a la relacién
entre la cuerda de la raiz del ala y la correspondiente a las puntas. Se trata de un
pardmetro importante puesto que define la distribucién de la sustentacién a lo
largo de la envergadura del ala. Concretamente, un ala con poco estrechamiento
implica un valor menor de la cuerda en la punta respecto a la de la raiz, por lo
gue se tendrd una sustentacion menor en esa zona. Por el contrario, un valor alto
de A implicara cuerda en la punta mayor y una distribucion de sustentacion mas
grande en la zona de las puntas, lo que implicard mayor momento en el encastre.
Esto no es asi para el coeficiente de sustentacién, dado que este depende no
solo de la sustentacion del perfil local, sino de su cuerda. La importancia de la
distribucién de la sustentacién a lo largo del ala reside en la presencia de la
resistencia inducida, dado que es uno de los factores que mas influyen en ésta
ultima.

Por tanto, el valor dptimo del estrechamiento en cada caso serd aquel para el
cual la distribuciéon del coeficiente de sustentacion sea lo mas parecido a la
distribucién eliptica, la cual minimiza la resistencia inducida. Es ahi donde entra
el coeficiente de Oswald (e), un factor de correccion que representa el cambio
en la resistencia inducida de un ala por la sustentacion que produce la misma,
comparado con el ala de mismo alargamiento pero distribuciéon de la
sustentacion eliptica. En la figura 45 se pueden encontrar distintas distribuciones
de sustentacién para varios valores de alargamiento, encontrdandose la
distribucidn eliptica se encuentra destacada en la misma.

1.4
1.2
E ELLIPTIC LOADING
=1 Lo
FAR™
=1
=) - TAPER RATIO
g-, z s f A= 10
= ; A=.5
z| _
z . A=D
=
un
4
N
ﬂ. i " L 'l H [l 2
L] 2 4 B B 1.0
ROOT SPAN LOCATION nr

Figura 45 - Distribucion de sustentacion en el ala para distintos estrechamientos
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Segun Pamadi [1], el cdlculo de la eficiencia de Oswald (e) es como sigue:

1.1¢,,
® T RC, + (1 -R)mAR (4.26)
R = alﬂi + azl% + a3).1 + a4_ (4 27)
Donde 4, = %y a, = 0.0004,a, = —0.008,a; = 0.0501,a, = 0.8642

En la figura 46 se muestra el resultado tras realizar un barrido de
estrechamientos para tres valores de alargamiento, los cuales seran los que se
consideren en el estudio.

AR=7 AR=8 AR=9

Oswald
°
Oswald
Oswald
°
k:d

07 07 07
[ 02 0.4 06 08 1 0 02 0.4 06 08 1 0 02 04 06
A p

i

Figura 46 - Comparativa de eficiencia de Oswald para distintos alargamientos

Se puede apreciar como aumentando el alargamiento disminuye muy
ligeramente la eficiencia, produciéndose una disminucién mads sensible del
estrechamiento para el cual se produce el maximo de la eficiencia de Oswald.
Hay que notar que este método de cdlculo lleva a una estimacién muy optimista
de la eficiencia de Oswald y que, en realidad, los valores tipicos se encuentran
alrededor de 0.7-0.85. En Raymer [3] se encuentra la expresidon 4.28 que tiene en
cuenta esta limitacion.

e = 1.78(1 — 0.0454%8) — 0.64 = 0.7831 (4. 28)

Con todo, a efectos de poder elegir una tipologia de ala, es necesario conocer
donde se produce el éptimo y no cual es su valor, por lo que se considera
suficiente. Por tanto, en la figura se representa la evolucién del estrechamiento
Optimo tras realizar un barrido de alargamientos considerando la primera
expresion del coeficiente de Oswald:
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A optimo para distinto alargamiento
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Figura 47 - Estrechamiento 6ptimo en funcién del alargamiento

Se puede apreciar claramente la disminucién del estrechamiento dptimo que se
menciond anteriormente. Concretamente, se considerardn tres opciones
posibles a la vista de los resultados:

Alargamiento Estrechamiento éptimo (4")

7 0.717
8 0.626
9 0.555

Tabla 15 - Estrechamiento 6ptimo para distintos alargamientos

Se asumira que en todo caso la aeronave volard con el estrechamiento éptimo. El
siguiente paso es realizar el estudio del comportamiento del ala para cada uno
de los tres casos. Para ello se volvera a utilizar el programa XFLR5, introduciendo
la geometria determinada para cada uno de los casos. Primeramente mediante
las ecuaciones 4.29-31 se determinan la envergadura y cuerdas que
corresponden a cada uno de los alargamientos.

b2
A=?—>b=\/A.S (4. 29)
¢ (14 2) 28§
_ 2 4.30
S 2 P eTa (4. 30
¢ = Ac, (4.31)
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Estas ecuaciones corresponden al caso de un ala sin quiebro. Dicho aspecto sera
tratado en el siguiente punto. En este caso, los resultados obtenidos se muestran
en la tabla 16.

Alargamiento Envergadura Cuerda en la raiz Cuerda en la punta
(b) (cr) (c)
7 2.357 0.392 0.281
8 2.520 0.387 0.242
9 2.673 0.382 0.212

Tabla 16 - Dimensiones 6ptimas en funcion del alargamiento

Con estos datos ya se puede dibujar el ala en XFLR5 tal y como se detalla en el
anexo. En la figura 48 se muestra una imagen del resultado del programa para el

ejemplo de alargamiento 9.

Figura 48 - llustracion del ala en XFLR5

Para realizar una comparativa de alas, primeramente se define como criterio de
eleccion el de la eficiencia aerodinamica C; /Cp, por ello se simulan en XFLR5 las
tres alas para la velocidad de disefio y para un rango amplio de angulos de
ataque. El resultado se muestra en la figura 49.
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AR 7 lambda 0.717
10 == T1-22°0 m/s—VLM1-x570.000mm

AR 8 lambda 0.626
== T1-2270 m/s-VLM1-x0.000mm

AR 9 lambda 0.555
= T1-2270 m/s-VILM1-x0.000mm

Alpha

0 .0 .0 10.0

o~

Figura 49 - Comparativa de eficiencia para distintos alargamientos con estrechamiento 6ptimo

A la vista de los resultados obtenidos, se elige el ala con mayor alargamiento de
las tres (AR = 9) y el alargamiento éptimo A* = 0.555. El motivo por el cual no
se han considerado alargamientos mayores es porque no interesa seguir
aumentando la envergadura por motivos de espacio. Por tanto, finalmente se
obtiene un ala con una envergadura b = 2.673 m.

Quiebro

En un ala, el quiebro es un punto del ala en el que se incluye un cambio brusco
de la forma en planta, como puede apreciarse en la representacion de la forma
en planta mostrada en la figura 50. Concretamente, en el caso del Austros, se
considera adecuado incorporar un quiebro que permita que la zona central del
ala tenga forma en planta rectangular, pasando tras el quiebro a la zona con el
estrechamiento calculado anteriormente. Tras revisar proyectos en los que se
realizd un analisis exhaustivo de la variacidn de la variacién del comportamiento
del ala con el valor de b; (definido como el valor que multiplica a la
semienvergadura para obtener la distancia sin estrechamiento), se considera que
dichas variaciones no son sustanciales en los rangos que se consideran en este
estudio, por lo que para su eleccién se realiza por criterios de facilidad de
construccion. Los objetivos son los siguientes:

73



- Facilitar el encastre del ala con el fuselaje.

- Facilitar el disefo y construccién del anclaje de los tubos de cola, dado
gue conviene que sea por una zona recta. Por tanto, la zona recta del ala
se llevara hasta centimetros mas alla de dicha union.

Por tanto, tras obtener todas las medidas de los estabilizadores y tubos de cola,
se considera que el punto al que debe realizarse el quiebro es el que se
encuentra al 24% de la semienvergadura medido desde la raiz del ala. Definiendo
b; = 0.24, se pueden diferenciar dos tramos bien en el ala:

- Una seccién con forma en planta recta de longitud desde la raiz
b, -b=032m.
- Una seccidn con estrechamiento de longitud (1 — b;) - b = 1.01 m.

Debido a la incorporacién de la zona rectangular en el centro del ala, si se
mantiene constante la envergadura se producira un cambio en las cuerdas de la
raiz y las puntas para poder asi cumplir con los requerimientos de superficie alar.
En este caso, las expresiones para calcular la geometria del ala cambian dado
que hay que incluir el efecto de b;, como se aprecia en las ecuaciones 4.32-34.

A=b?2—>b=m (4.32)

5=b1cr+@(b—bﬂ—>cr= (1+j) (4.33)
by +>=—5— (b —by)

¢ = Acy (4. 34)

Finalmente, los valores de las cuerdas en la raiz y en las puntas quedan,
respectivamente:

¢, = 0.3575 m.

¢ = 0.1984 m.

1.336

A
\ 4

I

10.198
0.357

Figura 50 - Geometria en planta del ala
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Centro aerodindmico

Debido al estrechamiento del ala y a la geometria elegida, la posicion del centro
aerodindmico de la misma no se situard a un cuarto de la cuerda de la raiz, sino
gue se situard mas adelantada. Para realizar su estimacién, se calcula el centro
aerodinamico correspondiente a cada una de las secciones del ala respecto al
borde de ataque y posteriormente se pondera con la envergadura de ambas:

- Seccion sin estrechamiento (24%)

1
ZCT = 0.08925m (4.35)

- Seccidn con estrechamiento (76%)

o Sesitua en el 0.25 de la cuerda media:

1 0.357 + 0.198
2 Cmed = 0.25 > = 0.06937 m (4.36)

- Centro aerodindmico del ala completa:

Xeq = 0.24 - 0.08925 + 0.76 - 0.06937 = 0.07414 m (4.37)
En la tabla 17 se resumen las caracteristicas finales del ala que incorpora el
Austros.
Alargamiento (4) 9
Estrechamiento (1) 0.555
Envergadura (b) 2.642 m.
Cuerda en la raiz (c¢;.) 0.357 m.
Cuerda en las puntas (c;) 0.198 m.
Flecha borde de ataque (Ay,) 0°
Flecha borde de salida (A;) 8.9°
Flecha de c/4 (A¢/4) 1.70°
Punto de quiebro (b;) 0.24-b/2

Tabla 17 - Caracteristicas geométricas del ala

4.3.2 SELECCION DE LA GEOMETRIA. CONJUNTO DE COLA

La superficie y geometria de los estabilizadores necesita ser calculada teniendo
en cuenta la estabilidad de la aeronave, dado que su misién fundamental es la de
proporcionar estabilidad y control a la misma.
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En un comienzo, dado que no se dispone de un andlisis de estabilidad, se opta
por definir un punto de partida utilizando valores del Céfiro. Concretamente, se
definird una relacién entre las dreas de ambos estabilizadores y la de las alas
para el Céfiro y se asumira que dicha relacién es la misma para el Austros. En
este analisis se ha cogido una superficie alar del Cefiro S, = 1.088 m?,
superficie de estabilizador horizontal Syrp, = 0.176 m? y del vertical

Syrp, = 0.173 m?2. Por tanto las relaciones de area son:

S
Kyrp = ;”’C =0.1539 (4. 38)
We
S
Kyrp = SV”’C = 0.1513 (4. 39)
We

Donde Sy, es la superficie alar obtenida para el Céfiro. Si se asume que dicha
relaciéon es la misma que para el Austros, multiplicando dicha relacién por la
superficie alar (0.794m?) se obtienen las siguientes medidas preliminares (SXpre)

para las superficies de cola:
SHTPPTB = KHTP ) SWaustros = 0.12047 m2 (4 40)

SVTPpre = KVTP . SWaust‘ros = 012256 m2 (4 41)

Estos dos valores se tomaran udnicamente la primera aproximacion.
Posteriormente en el analisis de estabilidad esta superficie se ajustara para
cumplir con los requisitos necesarios.

Finalmente, tras realizar el andlisis de estabilidad se producen leves
modificaciones en las superficies hasta obtener las definitivas, mostradas en la
tabla 18.

Con la tipologia de conjunto de cola elegida, en U invertida, se ha elegido usar un
estabilizador horizontal de forma en planta rectangular.

Para definir la geometria de cola se elige un alargamiento de 2.5, y dado que
b? - - .
AR = < resulta utilizar un estabilizador horizontal de 0.6 m. de envergadura.

Para cumplir con el area especificada, dado que es una superficie recta, se
necesita una cuerda de 0.24 m. El estabilizador vertical se considera recto y con
una cuerda igual que la del vertical, por lo que el Unico elemento que es
necesario calcular es la longitud de cada uno de los estabilizadores.
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Considerando que ambos estabilizadores tienen forma en planta recta, se
obtienen los resultados de la tabla 18.

Estabilizador Horizontal  Estabilizador Vertical

Superficie (m?) 0.1440 0.096
Cuerda (m) 0.24 0.24
Envergadura (m) 0.6 0.3
Alargamiento 2.5 1.66

Tabla 18 - Caracteristicas geométricas de los estabilizadores

En la figura 51 se muestra como queda modelado el conjunto de cola en XFLR5.

Figura 51 - llustracion de la cola

4.4 RESULTADOS FINALES. SUSTENTACION

Una vez definidas las superficies tanto del ala como de los estabilizadores, se
esta en disposicion de realizar el analisis de la aerodinamica del ala y del avién
completo, pasando por tanto del analisis en 2D al 3D. Para ello se trasladan a la
herramienta XFLR5 las dimensiones calculadas anteriormente y se realizan los
analisis que se requieran para realizar los estudios necesarios que determinen la
aerodinamica del avién. En ciertos momentos habra que apoyarse en analisis
tedricos realizados independientemente de la herramienta XFLR5 dado que la
herramienta no abarca absolutamente todas las caracteristicas necesarias para
realizar el estudio completo. En un primer apartado se realizara el estudio de la
sustentacion, para posteriormente pasar al de la resistencia.
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4.4.1 SUSTENTACION. ALA

En este apartado se va a realizar un estudio de la sustentacidn que proporcionard

el ala para dos tipos de segmentos representativos:

- Aquellos en los que el ala opere en configuracion limpia (sin flaps

desplegados).

- Aquellos en los que el ala opere en configuracion sucia (con flaps

desplegados) como pueden ser despegue o aterrizaje.

Gracias a las posibilidades que brinda el programa XFLR5, se puede obtener

directamente la figura 52 que representa la curva de coeficiente de sustentacién

frente al angulo de ataque.

e

A

ambda U555

= T1-227.0 m/s-VILM1-x0

000mm

i

-0.2

D.0

—

-0.4

Alpha

Figura 52 - Sustentacion para el ala elegida

A un dangulo de ataque de 14° el programa comienza a tener errores de

interpolacidn, lo que indica que se ha llegado a la zona de entrada en pérdida del

ala al no poder tomar datos para esas condiciones en los resultados del perfil

bidimensional utilizado. Del andlisis de esta curva se puede extraer graficamente

la pendiente de la curva y el valor del coeficiente de sustentacion maximo y para

angulo de ataque nulo, resultando:
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C,, =485 (4. 42)
Cy, = 0.4235 (4. 43)
=15 (4. 44)

Lmax

Se aprecia, tal y como era de esperar, que los valores para el ala son ligeramente
inferiores que los correspondientes al perfil bidimensional. Con todo, no se
obtiene una disminucidon excesiva y las caracteristicas del ala resultan ser
bastante buenas.

La ecuacidn de la sustentacion en configuracion limpia es, por tanto:
C,=C,+Cpa=04235+4.85a (4. 45)
Donde a vendra dada en radianes.

La herramienta también proporciona en su modulo 3D una visidn, entre otros, de
la distribucion de la sustentacion (en verde) y de la resistencia inducida (en

amarillo) por toda la envergadura del ala:

Figura 53 - Sustentacidn y resistencia inducida a lo largo del ala

Por otro lado, la distribucién de la sustentacién a lo largo de la envergadura para
distintos angulos de ataque es como sigue:
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Figura 54 - Distribucion del coeficiente de sustentacion para varios angulos de ataque

e Dispositivos hipersustentadores

La configuracién sucia del ala se corresponde con el ala con los flaps desplegados
con objeto de aumentar la sustentacién para unas condiciones de vuelo dadas.

Para estimar dicho incremento se utilizan dos procedimientos distintos
disponibles en la literatura, cogiendo el resultado medio de ambos. La superficie
del flap elegida serd aquella que provoque un incremento de sustentacién de
aproximadamente AC;, =~ 0.3.

- Método 1

El primer método utiliza un factor de correccién K, tal que:

1.0

0.9

0.8
Ka
0.7

Sw = Total Wing Area

Ka=(1-0.08 coszl\dq) cos?* Aesa

0.6

0.5

1] 10 20 30 40 50 60
Ac/a (deg)
AC, =nc, Mk (4. 46)
Lmax — Imax SW A ’
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Donde Sy es la superficie alar y Sy es la superficie cubierta por el flap. AC;,

es el incremento de sustentacion en el perfil que se provoca al incorporar el flap.
Este incremento se estima por:

High-lift device AC,

max
Flaps
| Plain and split 0.9 |
Slotted 1.3
Fowler 1.3¢"/c
Double slotted 1.6 ¢’'f¢c
Triple sloted 1.9¢’ /e
- Meétodo 2

El segundo método emplea, en lugar del coeficiente K,, un coeficiente basado

en el dngulo de la linea de rotacién del flap, Ay, que en el caso del Austros sera
0°.

S
ACl‘max = AClmax SLVVF cos AHL (4 47)

Tras realizar los célculos se tiene como resultado un valor de longitud de flap de
un 32% de la semienvergadura, obteniendo un Sy = 0.2503 m? (se han tenido

en cuenta ambos flaps). Con estos datos se tienen los siguientes resultados de
incremento de sustentacion para cada método:

- Método 1 > AC,, 4 = 0.287

ACy, 1 +AC 2
Lmax = 2

= 0.2987

- Método2 > AC,, ., = 0.3103

Por tanto al deflectar los flaps se produce un incremento de sustentacidon de
0.2987, o lo que es lo mismo, se necesita menor angulo de ataque o menor
velocidad para alcanzar el mismo coeficiente de sustentacion global:

CLma"sucio = CLmaxZimpio + ACLmax (4. 48)
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4.4.2 SUSTENTACION. ALA+FUSELAJE

Seguidamente se introduce en XFLR5 un modelo del fuselaje como se muestra en
la figura 56. De esta manera, se simula la disminucion de la superficie expuesta
del ala que generara, como se puede comprobar en la figura 55, una disminucién
de la pendiente de la curva de sustentacidon. Hay que notar que no se considera
la incidencia del ala que posteriormente se asignara al avion.

CL

v

ot

/ //
A
_

0.8 /

0.6 //

o Alpha

0.2

-0.4

Figura 55 - Comparativa de CL para el ala con fuselaje y sin fuselaje

Figura 56 - Dibujo del Wing+Body en Austros
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En este caso se cuantifica la disminucién de los valores de sustentacion:

CLgwp = 3.7 (4. 49)

CLoyp = 0.32 (4. 50)

4.4.3 SUSTENTACION. HTP

La curva de sustentacion del estabilizador horizontal se obtiene introduciendo su
geometria en XFLR5, obteniendo los datos siguientes si se simula la superficie del
estabilizador horizontal de forma aislada:

CL

Z

pd

Alpha)

falal

-0.2

Figura 57 - Sustentacion de la cola

Se aprecia, dado el caracter simétrico del perfil, que a angulo de ataque nulo la
sustentacion también es nula. Por tanto, la ecuacion de sustentacién del
estabilizador horizontal vendra dada por la pendiente de dicha curva:

Clyrp = 2:681a (4.51)
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4.4.4 SUSTENTACION. AVION COMPLETO

Finalmente, realizando el anadlisis de sustentacion incorporando todas las
superficies sustentadoras y el fuselaje tal y como se muestra en la figura 59, se
llega al resultado de la figura 58.

CL

G-BODY

|\

0.4

8.0

Alpha

0.2

Figura 58 - Comparativa sustentacién para con distintas contribuciones

Figura 59 - Avion completo en XFLR5
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En el caso de la curva de sustentacion del avidn completo si se ha incluido la
incidencia del ala y de la cola que finalmente se empleara (3° y -3°,
respectivamente). Se tiene que los valores del avion completo serdn:

CL, = 4.41 (4. 52)

CLy = 0.5 (4. 53)

4.5 RESULTADOS FINALES. POLARES

Tras analizar las caracteristicas aerodindmicas de las alas y estabilizadores por
separado, ahora se va a realizar el estudio aerodinamico de todas las partes en
conjunto: alas y estabilizadores, tren de aterrizaje, fuselaje y tubos de cola.
Haciendo uso nuevamente de XFLR5 e introduciendo técnicas empiricas para
completar los resultados, se obtendrdn las propiedades de resistencia, eficiencia
y sustentacion del avién completo.

4.5.1 COEFICIENTE DE RESISTENCIA PARASITA

El coeficiente de resistencia parasita (Cp,) esta relacionado con la resistencia
gue tiene el avién independientemente del dngulo de ataque. En particular, serd
el coeficiente de resistencia del avion a dngulo de ataque cero. Esta resistencia
estd muy relacionada con la geometria del ala y las interacciones entre los
distintos elementos. Para realizar un estudio de la resistencia parasita, se van a
emplear dos métodos:

- XFLR5 - para las superficies aerodinamicas (Ala y estabilizadores).
- Component Buildup Method - para el resto de elementos y también
para contrastar las superficies aerodindamicas.

COMPONENT BUILDUP METHOD

Primeramente se va a realizar el estudio mediante el “Component Buildup
Method” (en adelante CBM). La expresion general del método es como sigue:
Zc(CfCFFchSwetc)

CDO = + CDmiSC + CDL&P (4 54)
Sref

85



El proceso serd calcular la contribucién de cada componente por separado y
luego realizar el sumatorio anterior. Los parametros que intervienen en dicha
ecuacion se detallan a continuacion:

o_n

- C;, > se trata del coeficiente de friccion del componente “c” en
particular calculado como si fuese una placa plana. La friccion depende de
la velocidad, las condiciones del medio y del tipo de superficie. Asimismo,
como se vera a continuacion, sera fundamental el tipo de flujo implicado:
laminar o turbulento. Dado que es dificil saber el porcentaje exacto de
cada uno en cada superficie, se va a estimar en cada caso basdandose en
datos de la experiencia.

c _ 1.328 c _ 0.455 (4. 55)
fClam — m fcturb — (logRe)2-58(1 + 0.144M?2)065 :

El coeficiente final serd una ponderacién de ambos con el porcentaje de flujo
asociado.

- FEFE. > se trata del factor de forma, que afiade el efecto del espesor no
tenido en cuenta con el coeficiente de friccidon definido anteriormente.
Tiene una expresion particularizada para cada componente.

- Q. = factor de interferencia entre componentes.
- Swet, 2 superficie mojada correspondiente a cada componente.
- Syef 2 superficie de referencia, la cual se tomara como la superficie alar.

e -> resistencia que incluye diversos aspectos de la aeronave como

DmlS

puede ser e

III

upsweep” del fuselaje.

- Cp,,p 2 causada por las protuberancias que puedan existir en la

superficie del UAV: antenas, orificios de refrigeracidn, etc.

A continuacidn se analiza cada componente por separado para posteriormente
sumar la contribucion total.

Fuselaje

- Longitud caracteristica: L = 0.95m

- Diametro del fuselaje: d = 0.2 m

- Se considera un flujo 30% laminar/70% turbulento: Cr = 0.3Cs,,,, +
0.7Cr,

y FF=1+94 L _L
- Expresion del factor de forma: FF =1 + 7 + 500 Siendo f = -

- Superficie mojada: Sy,er =m - d - 1
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Conjunto alar

- Longitud caracteristica: ¢ = 0.278 m

- Posicion de espesor maximo en el perfil del ala: (%) = 0.298m
m

- Espesor relativo maximo del perfil: (5) = 0.15
¢/ max
- Se considera un flujo 20% laminar/80% turbulento: Cr = O'ZCflam +
0'8Cfturb
- Expresion del factor de forma:

0.6

FF = [1 + 2 (2) + 100 (%)41 [1.34M°18(cos Ay) 28]

X
G
- Lasuperficie mojada sera el resultado de restar la superficie oculta del ala
por el fuselaje a la superficie total del ala.

Estabilizador vertical y horizontal

Para ambos estabilizadores todas las caracteristicas son las mismas a excepcion
de la superficie mojada:

- Longitud caracteristica: ¢ = 0.24 m

- Posicion de espesor maximo en el perfil del ala: (%) =0.291m
m

- Espesor relativo maximo del perfil: (E) =0.12
¢/ max
- Se considera un flujo 20% laminar/80% turbulento: Cr =0.2C,  +
O'8Cfturb

- Expresion del factor de forma igual que para el conjunto alar.
- Superficie mojada (horizontal): S,,.¢ = 2Syrp
- Superficie mojada (vertical): Syyer = 2Sy7p

Tubos de cola

- Longitud caracteristica: [l = 1.1 m
- Didmetro del tubo: d = 0.03m
- Se considera un flujo 100% turbulento: Cf = Cy,

¥ . — 80, f _ L
- Expresion del factor de forma: FF =1 + I + oo siendo f = m

- Superficie mojada: St =1 - d - 1

Tren de aterrizaje

La resistencia del tren de aterrizaje se estima a partir de la suma de las
resistencias de las ruedas, barras y otros componentes usando la siguiente tabla:
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Table 12.5 Landing gear comp t drags

qu

Frontal area (ﬁ}

Regular wheel and tire 0.25
Second wheel and tire in tandem 0.15
Streamlined wheel and tire 0.18
Wheel and tire with fairing 0.13
Streamline strut (1/6<t/c<1/3) 0.05
Round strut or wire 0.30
Flat spring gear leg 1.40
Fork, bogey, irregular fitting 1.0-1.4

Los valores que aparecen en esa tabla se multiplican por la seccién frontal y el
resultado se divide por el area de referencia (superficie alar). Se obtiene asi el
coeficiente de resistencia.

En el caso del Austros, se tendrd una tipologia de rueda y neumatico carenado
(wheel and tire with fairing) incorporando en el tren principal una estructura tipo
ballesta que se estimara con la componente “round strut or wire”.

Resultados

A continuacion se muestra una tabla resumen con los resultados obtenidos tras
aplicar las ecuaciones anteriores:

Componente Cr FF Q Swet (M?) Cp,
Conjunto Alar  0.004699 1.105412 1 1.592 0.01090943
Estabilizador 0.004861 1.036373 1.04 0.096 0.00066521
Vertical
Estabilizador 0.004406 1.036373 1.04 0.288 0.00180894
Horizontal
Fuselaje 0.003302 1.571723 1 0.59690 0.00408675
Tubos de cola  0.004116 1.110704 1 0.08639 0.00052239
Tren de - - 1.2 - 0.00553034
aterrizaje

Total 0.025012

Tabla 19 - Resultados Component Buildup Method

XFLR5

El programa XFLR5 es capaz de calcular la polar del ala o avidon que se haya
introducido en la misma. Concretamente, tras realizar numerosas pruebas se
estima que calcula de forma bastante acertada la polar de las superficies
sustentadoras (ALA+COLA), no asi la del fuselaje. Por tanto, se va a obtener el
valor Cp, proporcionado por XFLR5 para compararlo con el obtenido

anteriormente por métodos empiricos.
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Para ello, en el dibujo de la polar proporcionado por el programa (la cual se
representara en un apartado posterior) se coge el valor correspondiente a
C, =0, lo que lleva a un valor de Cp,,, .. (C, = 0) = 0.0189. Dicho

valor es el que proporciona XFLR5 para la suma “ala+cola”. Por otro lado, el valor

- CDOXFLRS

obtenido mediante el método CBM es CDUCBM = CDoW + CDOHTP + CDOVTP =

0.0149. El leve incremento del resultado de XFLR5 es debido a la inclusidon de la
incidencia del ala y de la cola en su célculo.

Como se puede comprobar, los valores obtenidos por ambos métodos son
relativamente parecidos, por lo que se va a considerar valido el método de
XFLR5, dado que tiene una componente de calculo numérico que supone una
aproximacion mayor.

En definitiva, sustituyendo el valor de Cp, del conjunto ala+cola de CBM por el de
XFLRS5, queda un valor Cp, = 0.029341. Hay que notar que este a este valor hay

gue afiadirle una contribucién extra que se menciona a continuacién.

Protuberancias

La resistencia que provocan las protuberancias existentes en el avion como
pueden ser antenas, tornillos, etc. se contabiliza incrementando en un 5% el
valor de la resistencia calculado anteriormente.

Por tanto, definitivamente el resultado del coeficiente de resistencia parasita del
avion completo es:

Cp, = 0.030808 (4.56)

Incremento debido a flaps

Para estimar el incremento del coeficiente Cp, debido a la deflexiéon de los flaps,

se emplea la siguiente expresion:

Cf Sflapped
A =F —_ )| = -1 4.57
CDoflap flap ( c ) < Sref (Sflap 0) ( )

Donde:
8f1ap 2 deflexion del flap en grados

Ff1qp = toma un valor de 0.0144 para el tipo Plain Flap
C?f - relacién entre la cuerda del flap y del ala, se le asigna un valor de 0.25

Con estos datos, y dado que la superficie del flap se calculé anteriormente
(Sﬂapped = 0.2503 mz) se tienen los siguientes resultados:
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ACDoﬂap (despegue 6 = 15°) = 0.0063

ACDoﬂap (aterrizaje § = 25°) = 0.0188

4.5.2 POLAR DEL AVION

Una vez obtenidos los valores del coeficiente de resistencia parasita, se puede
obtener la polar tanto de las superficies aerodinamicas como del avién. La polar
es una ecuacion que representa la variacion del coeficiente de resistencia Cp
frente al coeficiente de sustentacion C;. En este proyecto se va a aproximar con
una polar parabdlica de coeficientes constantes con curvatura, la cual toma la
siguiente expresion:

2
Co = Copn + K (€L = Corinarag) = Coy + K1CZ = K5C (4. 58)
Donde:

e (p,~> hasido calculado anteriormente y dependera de las condiciones de
vuelo.

e K,=K-= ﬁ - para el ala tendrd un valor K; = 0.0453

e K, = ZKCLmindmg - para el ala tendra un valor K, = 0.01

El valor de CLmindmg es el correspondiente a la curva de sustentacion del ala

considerando el angulo de ataque que minimiza la resistencia de la misma.

Hay que notar que estas formulas sirven para calcular la polar del ala, por su
propia definicién. En el programa XFLR5 también se puede realizar el calculo de
la polar, obteniendo una nube de puntos. Para comprobar la validez de la
herramienta seguidamente se muestra una comparativa de las polares del ala
obtenidas mediante la férmula y aquella obtenida mediante XFLR5:
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Figura 60 - Polar del ala aislada

Como se puede apreciar, ambas graficas son muy aproximadas y se consideran
igualmente vdlidas. De hecho, se intuye mas realista la proporcionada por XFLR5
debido a su cardcter numérico. Por otro lado, en el caso del cdlculo de la polar
del avién completo, ésta se realizara integramente mediante XFLR5 haciendo el
ajuste de Cp, para incluir todos los componentes involucrados.

Dependiendo de la parte de la mision en la que se encuentre el avion el Cp sera

distinto, siendo la expresion general de la curva de la polar obtenida en XFLR5:

Cp = + 0.0434C% — 0.0109C, (4. 59)

C
Dosegmento

Tras haber calculado la polar del ala, como se menciond anteriormente se
procede a hacer lo mismo pero con el avion completo. Primeramente en la figura
61 se muestra una comparativa general de la polar del ala y el avién completo
para las mismas condiciones de vuelo.
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Figura 61 - Comparativa polares del avidn y del ala

Se aprecia claramente como la resistencia del avién (en morado) es mayor que la
del ala (en verde) en todo momento, lo cual era de esperar. La polar del avién
tendra por tanto una expresion distinta que la obtenida para el ala:

CD_

D Osegmento

+0.0717C% — 0.011C,, (4. 60)

4.5.3 EFICIENCIA

La eficiencia aerodinamica es un parametro muy importante pues mide la
relacion entre la sustentacidn y la resistencia. Lo ideal en cualquier caso siempre
va a ser volar a un angulo de atague que nos proporcione la sustentacion
necesaria con la menor resistencia.

Igual que se hizo para la obtencion de la polar del avidn, se obtiene la curva de la
eficiencia del ala en XFLR5, la cual se muestra en la figura 62.
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Figura 62 - Eficiencia del ala

A continuacidon se muestra una tabla con los valores dptimos:

Emax aEmax LE ax DE,ax

27 2.5° 0.64 0.0235

Tabla 20 - Tabla de valores 6ptimos del ala

Tras haber obtenido la eficiencia del ala, se procede a hacer lo mismo pero con el
avion completo. Primeramente se muestra en la figura 63 una comparativa
general de la curva de eficiencia del ala y el avidn completo para las mismas
condiciones de vuelo.
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Figura 63 - Comparativa de eficiencias entre el ala y el avion completo

Hay que notar que, al igual que para la sustentacion, en la figura anterior se
muestra la curva de eficiencia del avidon completo con las incidencias del ala y de
la cola que se han definido finalmente (i, = 3°i; = —3°). Anteriormente se
obtuvo que la maxima eficiencia del ala aislada se encuentra para un angulo de
ataque a = 2.5°, por lo que el correspondiente al avidn completo se ajusta
aproximadamente a dicho valor.

Asimismo, globalmente se aprecia como disminuye la eficiencia cuando se
acoplan el fuselaje y la cola. Se tratan de resultados que eran de esperar debido
al aumento de la resistencia.
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5. ACTUACIONES Y PROPULSION

5.1 INTRODUCCION

En este apartado conjunto se van a definir las caracteristicas propulsivas que
debe tener la planta motora para poder cumplir con los requerimientos de
actuaciones. Ambos departamentos estdn intimamente relacionados, siendo
este el motivo por el que ambos se aunan en uno solo. Una vez realizado un
estudio preliminar de la potencia necesaria, quedard determinada la planta
motora que a priori se incorporara en la aeronave. De este modo, tras conocer
las caracteristicas propulsivas, se estara en disposicion de estudiar las
actuaciones del avidn para los distintos segmentos en los que se divide la mision.
De esta manera podran determinarse velocidades de vuelo, potencias
necesarias, gradientes de subida, etc.

El andlisis de actuaciones es fundamental para definir todo tipo de datos
geomeétricos y aerodinamicos de la aeronave, y cualquier cambio en el resto de
areas implicadas en el disefio del avién tendra consecuencias en las actuaciones,
por lo que siempre habrd que tenerlo en cuenta dado que determinarad si el avion
cumple o no con los requisitos de la misién que se impusieron al lanzar el
proyecto.

La linea de este apartado serd primeramente, en el apartado 5.2, realizar el
analisis previo del ratio potencia-peso funcion de la carga alar para los distintos
segmentos de la misidon actualizando con los datos propios calculados para el
Austros. De esta manera se escogera una combinacidon de cargar y requisitos
propulsivos que seran con los que se operara en todo el proyecto. Tras escoger el
ratio de potencia, en el apartado 5.3 se elige una planta propulsiva que cumpla
con los requisitos de potencia necesarios. Seguidamente, en el apartado 5.4, se
realiza el andlisis de actuaciones de cada uno de los segmentos. Por ultimo, en el
apartado 5.5 se realiza el estudio del diagrama V-n.

5.2 DIAGRAMAP/W - W/S

Como se ha mencionado en la introduccidon, este analisis de la aeronave es el
primero y fundamental puesto que en él se determina el punto de operacién de
la aeronave. Este estudio permite definir relaciones que nos permitan definir,
una vez se tenga el peso de la aeronave, tanto una superficie alar como los
criterios propulsivos, por lo que es de los primeros estudios que se realiza

95



durante el desarrollo del proyecto, y estard continuamente siendo realimentado
por otras areas. Cualquier cambio de los pardmetros de entrada proporcionado
por las demas areas debe ser tal que el diagrama P/W-W/S siga cumpliéndose, lo
que significard que el avidn es capaz de volar con esa configuracion.

Dado que en el apartado 2.2 de la presente memoria se realizé la introduccion a
todas las ecuaciones que gobiernan el andlisis, aqui en la figura 64 directamente
se van a mostrar los resultados obtenidos tras actualizar los valores de la polar y
geometrias por calculados a lo largo de todo el proyecto, ya propios del Austros y
mostrados en la tabla 21.

Dato S (m?) Cp, K, K, b M (kg)

Valor 0.794 0.03 -0.0114 0.0717 2.663 16.8

Tabla 21 - Datos del Austros

Diagrama P/W - W/S
14 i ‘

Crucero 22m/s
Crucero R max

12

----- Crucero Emax
Despegue sin flaps
Despegue con flaps

----- Subida Optima
Viraje 18m/s n=1.2 |
Viraje E nax -

10

Maximo P/W
Stall sucio

-—"J"
\ M sty ~ " Stall limpio 5
4 -~ ‘ —_—

7" ‘ _— -
—'_"____...-qr—’f

-

50 100 150 200 250 300 350 400 450
WIS (Pa)

Figura 64 - Curvas limitantes para el Austros

A la vista de los resultados, se aprecia que el tramo mas exigente es el de subida,
seguido de cerca del tramo de despegue. Se trata de un resultado légico puesto
gue ambos tramos se sabe que son los mds exigentes en cuanto a
requerimientos de potencia. Tras analizar los resultados obtenidos, se ha

I , . P . . s
dibujado una linea horizontal en - = 8 que marcard la potencia maxima que se

quiere que aproximadamente tenga la planta propulsiva. Se ha elegido este
punto para tener un rango amplio de potencia respecto a los minimos

.. . P
requerimientos que se tienen, que es entorno a W: 5. De esta manera se

elegira la planta propulsora en base a un criterio conservativo.
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Dada la posicion de la recta vertical de carga alar maxima en condiciones de
entrada en pérdida limpia, se elige un punto de operacién situado en 5=

210Pa, que junto al peso de la aeronave proporcionara la superficie alar
necesaria.

Estos puntos evidentemente han sido escogidos en base a estimaciones vy
calculos mas o menos acertados. Evidentemente existe un rango de cargas alares
y ratios potencia-peso igualmente validos y, tras hacer un examen mas
exhaustivo de las actuaciones, se puede lograr una optimizacién de estos
calculos.

5.3 OBTENCION DE LA PLANTA MOTORA

En el ultimo punto del apartado anterior se ha definido un ratio potencia-peso
que servird para estimar la planta motora que sera necesario incorporar en la
aeronave. Partiendo de un peso estimado de 17kg, se estima que la potencia
instalada necesaria sera:

P 8—->P=1334W (5.1)
— N = .
w

Se necesita una planta motora que sea capaz de proporcionar esa potencia
mecanica, dado que ya se ha dicho que en los célculos de las curvas limitantes se
ha incluido la influencia negativa del rendimiento propulsivo. Para ello se
dispondra de una combinacion de motor eléctrico y hélice para proporcionar el
empuje necesario. Para el rango de velocidades y misidon que tienen los UAV de
pequefio tamafio como el Austros, uso de un motor eléctrico proporciona
muchas ventajas respecto a motores de combustidén interna, siendo lo mas
importante el ahorro en peso y complejidad que supone. Adicionalmente, se
elige un motor sin escobillas debido a que presentan unas caracteristicas
operacionales y de fiabilidad mucho mayores que los antiguos motores con
escobillas.

Baterias

Para determinar la planta motora a emplear, primeramente se define la
alimentacion que tendrd el motor. Se usaran baterias de tipo LFP (Lithium
Ferrophosphate) de quimica LiFePO4; que se muestra en la figura 65, la cual se
concentra en bloques de 7 celdas. Concretamente, el avién incorporard 3
blogues de dos packs en serie de 7 celdas. Los bloques estaran situados en
paralelo entre si. Esto es importante puesto que la potencia que proporcionara
cada motor dependera del voltaje de entrada, que en este caso al tener 14

97



celdas en serie que proporcionan 3.3V cada una, serd de 23.1 voltios.

Una

ilustracién de un pack de 7 celdas se muestra a continuacion:

Figura 65 - Tipo de bateria que se empleara

Las especificaciones técnicas de cada pack de 7 celdas se muestran en la tabla

22.
Tensiéon nominal del pack 23.1V
Tension de la bateria totalmente 25.2V
cargada
Tensiéon minima 14V
Capacidad 2300 mAh
Descarga continua 30C
Corriente continua 69 A
Descarga de rotura 60 C
Corriente de rotura 138 A
Tasa de carga minima 43C
Tasa de carga maxima 10A
Quimica LiFePO,
Peso 580 g
Tabla 22 - Caracteristicas de las baterias
Motor

Para elegir el motor se utiliza la base de datos de motores Axi de la compafiia

Model motors. La metodologia es buscar un motor cuyas caracteristicas

produzcan un valor de Pp,,tor que se ajuste al necesario segun las curvas

limitantes.

El motor elegido va a ser el AXI 4120/16, cuyas especificaciones se enumeran en

la tabla 23.
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Especificaciones del motor AXI 4120/16

Constante de velocidad 465 rpm/V
Eficiencia maxima 87%

Intervalo de intensidades con resistencia superior al 82% 13-374
Intensidad maxima 52A durante 60s
Corriente sin carga 1.54

Resistencia interna 82m{)

Peso 3209

Diametro del eje emm

Tabla 23 - Especificaciones del motor elegido

Mediante la ecuacion 5.2, se puede obtener la potencia mecdnica de la planta

propulsora.

Donde:

Protor = U - Ipax * M (5.2)

U es el voltaje de entrada al motor. Este serd proporcionado por las
baterias. Como cada celda es capaz de proporcionar 3.3 voltios y se
disponen de dos packs de 7 celdas colocadas en serie, el voltaje sera
U=14-33=462V

Lnax €S la intensidad maxima que es capaz de proporcionar el motor. Su
valor depende del motor empleado.

1 es el rendimiento del motor. Si se incluye en la ecuacion el resultado
serd la potencia mecdnica que es capaz de proporcionar el motor
(potencia de salida). Si no se incluye, se tendrd potencia de entrada al
motor (potencia eléctrica). Su valor depende del motor empleado.

Con estos datos, la potencia proporcionada es:

Protor = 14 -3.3-52-0.82 ~ 1900W

Este valor es mayor que el requerido segun las curvas limitantes, pero se

considera este motor por las siguientes razones:

Nos permitird cumplir los requisitos sin tener que someter al motor al
maximo.

Los motores Axi de una serie inmediatamente mas baja tienen una
potencia de salida demasiado ajustada a la requerida para considerarlos
seleccionables y, ademas, son optimos para hélices de didmetro inferior
al que se requiere en el Austros.
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Adicionalmente hay que incorporar un variador para controlar las revoluciones a
las que girara el motor. Esto permitira operar el motor en distinto régimen
dependiendo de los requerimientos propulsivos que se tengan. Debido a las
caracteristicas eléctricas que se requieren, se va a utilizar el variador Jeti Spin 99
Opto, fabricado por la misma casa que el motor elegido. Incorpora asimismo una
una caja de programacion (JetiBox) para realizar los ajustes necesarios.

Figura 66 - Variador Jeti Spin 99 Opto

5.4 ACTUACIONES

Para el calculo de las actuaciones es necesario integrar las ecuaciones de la
mecanica de vuelo particularizada para cada uno de los tramos de la misién en
gue se encuentre. A modo de facilitar este aspecto, se va a emplear la
herramienta de MATLAB Performance Analysis Tool (en adelante se denominara
por sus siglas PAT). A continuacién se va a incorporar una breve introduccion al
mismo:

5.4.1 PAT

Esta herramienta se trata de un conjunto de cédigos de MATLAB los cuales
fueron desarrollados para el andlisis detallado de las actuaciones del UAV Céfiro
Il en el Proyecto Fin de Carrera de Doblado Agliera [6]. El objetivo de esta
herramienta es, ademas de ampliar sus posibilidades, complementar y facilitar el
uso de la herramienta Trajectory, también de MATLAB vy disefada con
anterioridad por Valenzuela Romero como Proyecto Fin de Carrera [10]. De
hecho, la herramienta Trajectory es el nucleo del PAT, dado que ahi se integran
las ecuaciones de la mecdnica de vuelo. Lo que se ha hecho es desarrollar un
cddigo alrededor de Trajectory que facilite su uso y lo complemente.
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Trajectory

La herramienta Trajectory integra el sistema de ecuaciones diferenciales de la
mecanica de vuelo a partir de los datos de una planta motora determinada y de
las condiciones iniciales de la misidn. El esquema fundamental que sigue el
conjunto de scripts de MATLAB es el siguiente:

( Inicio )

Inicio
Cperaciones

/ Carga de datos /

Actualizacion
Condiciones
Iniciales

y

Condicion Inicial

Funcién de
y Integracién
Operacjones
y
/ Representacic’:n/ Resultados
A
Fin Operaciones

Figura 67 - Esquema bdasico funcionamiento de Trajectory

Una de las caracteristicas (y gran limitacién) de esta herramienta es que el
usuario introduce todos los datos de la misidn en un Unico script que serd el que
se ejecute para realizar el estudio. En ciertos casos esto es interesante, pero si se
quiere hacer variaciones en muchos aspectos de la misién y realizar un barrido
de simulaciones, resultaba imposible o muy complicado tal y como estaba
planteado Trajectory.

PAT

Con la herramienta PAT se busca darle modularidad al analisis. Mediante la
divisién de los cddigos en varios y la integracion entre ellos, es posible realizar
analisis mucho mads variados y exhaustivos, siendo mas facil modificar los
parametros dentro de cada archivo. Asimismo, se podrd incorporar una serie de
misiones predefinidas que podran ser elegidas mediante una interfaz de MATLAB
muy intuitiva.

Por otro lado, ha servido también para ampliar el rango de tipologia de plantas
motoras disponibles para realizar el estudio, dado que se introducen las
caracteristicas del motor experimentadas durante el Proyecto Fin de Carrera de
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Carrasco Guerrero [5]. Ademas de incorporar tanto el segmento de vigilancia
como los tramos de transicion entre segmentos.

En resumidas cuentas, hay dos maneras de operar con el PAT:

- Mediante su archivo principal empleando la interfaz de MATLAB que ira
pidiendo las entradas paso a paso desde el escritorio del programa.

- Modificando directamente archivos en el editor de MATLAB, de tal
manera que se puedan realizar barridos bastante extensos atendiendo a
la variable que consideremos de interés.

Concretamente, el diagrama de bloques que seguira el PAT difiere

Inicio
Operaciones

sustancialmente del programa Trajectory:

/n = N® de misionesz ( Inicio Deﬁr_1{i{:ic'>n ::
Operacion

r e pn?
‘ Tipo de operacion | )
Si
—w iken? T
& k}l_-' - Actualizacion
No ] Condiciones
Objetivos de la Iniciales
Definicién Operacién operacion
l || Integracion H
f k=k+1 > /
Tiempos de Actualizacion
¥ ejecucion maximo de los
Operaciones Resultados
/ Representacion / Fin Definicion

Operacién

Fin

Fin Operaciones

Figura 68 - Esquema basico del funcionamiento del PAT

Ecuaciones implementadas

Los sistemas de ecuaciones diferenciales de la mecanica de vuelo, los cuales hay
gue resolver para realizar el estudio de actuaciones, se muestran a continuacion.

a) Despegue

Las ecuaciones del despegue son distintas para cada una de las fases en la que
consta: rodadura, rotacién y ascenso.

102



e Rodadura: se trata de la aceleracidon en pista desde posicion parada hasta
1.1V, siendo V; la velocidad de entrada en pérdida. A continuacion se
muestran las ecuaciones implementadas:

h=0 (5.3)
m = —bsfcH(Ts, Vras, h) Py, (5. 4)
7:' == VTAS (5 5)
_ PmnP 1 2 2
Vras = AR L EO-Sp(h)VTASS(CDO + ki Cpy + k2CF, — uC,)  (5.6)
TAS

Donde:

- h es la altura de vuelo (por lo que h es la variacién de altura con el
tiempo)

- 1 es lavariacidn de la masa con el tiempo

- P, esla potencia mecanica que proporciona el motor

- 17 = Vrys es lavelocidad de vuelo

- np es el rendimiento propulsivo

- pesel parametro de friccion asociado a la superficie de rodadura

- pesladensidad del aire a la altura de vuelo

- (y, es el coeficiente de sustentacion asociado al despegue

e Rotacidn: se trata de la aceleracidn y ascenso con rumbo constante desde
1.1V; hasta 1.2V;:

}:l = VTAS Sil’ly (5 7)
m = —bsfcH(Ts, Vras, h) Py (5. 8)
7 = VrpagcOSy (5.9)
P 1 :
VTAS = mP - _OSp(h)V'IgASS(CDO + kICLd + kchd) - g Slrl)/ (5 10)
Vigsm m

y =dy (5.11)

Donde y es el angulo de trayectoria de ascenso, indicando la ecuacion 5.11 que
se produce una variacion del mismo debido a la fase de rotacién en la que se
encuentra la aeronave.

e Ascenso: La etapa final de ascenso a una velocidad de 1.2V, hasta una
altura de 50ft, seguird las ecuaciones que se muestran a continuacién
para la fase de ascenso o descenso.
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b) Ascenso/Descenso

Las ecuaciones implementadas en la herramienta son las que siguen:

L —mg cos
y=—7€%;l (5. 12)
h = Vpassiny (5.13)
m = —cg(Ts, Vras) M) Pa(Tst, Vras, h) (5. 14)
7 = VpasC0S ¥ (5.15)

c) Crucero
Las ecuaciones implementadas en la herramienta son las que siguen:

L=Ww (5.16)

k,L?
P, = 0.5pV7,4sSCp, + T+ kilVras (5.17)

jPVTAsS

m = —cg(Tst, Vras, M) Py (5. 18)
7 = Vias (5.19)

Donde B, y su ecuacion 5.17 es la potencia necesaria para el vuelo de crucero.
d) Loiter

Las ecuaciones correspondientes al crucero de vigilancia son las mismas con la
salvedad de incorporar el factor de carga, n.

L=nW (5.20)
5 k,L?
P'l’l = O'SPVTASSCDO + 1— + leVTAS (5. 21)
QPVTASS
m = —cg(Tsy, Vras, DB, (5. 22)
7 = Vias (5.23)

Las funciones bsfcH (T, Vs, ), cg(Tg, Vras, ), Py (Ts;, Vras, h) calcularan el
consumo especifico y la potencia disponible asociada a una planta motora que se
haya introducido. Conviene tener en cuenta que en un motor eléctrico el
consumo especifico es eventualmente nulo, por lo que el peso del UAV se
mantendra constante. Todos estos datos han sido introducidos como una nube
de puntos obtenidos tras realizar ensayos de la planta motora para simular
numerosas condiciones de vuelo. Dado su caracter discreto, las mision de las
funciones anteriores es la de interpolar entre dichos valores para obtener las
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caracteristicas propulsivas para cualquier condicion que se requiera. En las
figuras se muestran las graficas en 3D de la nube de puntos de la potencia
mecanica y del rendimiento propulsivo. Ambas fueron obtenidas en el ensayo de
la planta propulsora y se adjuntan puesto que estan directamente implicadas en
el cdlculo de P;. Las graficas se han cogido del proyecto de Doblado Agliera [6].

Prmecanica €N funcion de las R.P.M. y de la velocidad de vuelo
2000
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S 15004
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Figura 69 - Potencia mecanica proporcionada por el motor el Céfiro

np €n funcién de las R.P.M. y de la velocidad de vuelo

Mp

10

Figura 70 - Rendimiento propulsivo del motor del Céfiro
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Se puede apreciar la clara dependencia que tienen los resultados con la
velocidad de vuelo y el régimen de revoluciones (palanca de gases) del motor.
Dada la particularizacién de la planta motora que se produce en el empleo de la
herramienta PAT, hay que tener en cuenta que los datos de los que se dispone
para su uso son los correspondientes a la planta motora del Céfiro, un avion mas
grande que el nuestro y que es de esperar tenga unos requerimientos
propulsivos sensiblemente mayores. Dado que no disponemos de unos los
experimentales de otras plantas motoras, es evidente que hay que hay que
estudiar una metodologia de aproximacidén que permita el uso de esta util
herramienta al mismo tiempo que se obtengan resultados aplicables al objeto de
estudio de este proyecto.

5.4.2 METODOLOGIA

Como se ha mencionado anteriormente, las caracteristicas propulsivas con las
gue se alimenta a la herramienta PAT de las que se dispone son las
correspondientes al ensayo en tunel de viento de la correspondiente a la
aeronave Céfiro, por lo que habra que interpretar los resultados de manera
correcta para poder aplicarlo a la planta motora que llevara el Austros.

Entre esos analisis de la planta motora, se realizaron ensayos variando la palanca
de gases del motor, o lo que es lo mismo el nimero de revoluciones al que
trabaja el mismo. Este es un dato importante puesto que a menor palanca de
gases, menores seran las capacidades propulsivas de la planta motora.

Lo primero que se hara sera introducir la nueva geometria y caracteristicas del
Austros, puesto que cuando se proporcioné la herramienta tenia los datos del
Céfiro. Tras ello se realizan analisis para comprobar los resultados obtenidos al
cambiar de geometria. Como era de esperar, se tiene un exceso de potencia muy
notable operando a las mismas condiciones de palanca de gases que venian por
defecto, adaptadas al Céfiro.

Por tanto, la aproximacion que se va a seguir es buscar las palancas de gases
necesarias que se adapten a las necesidades propulsivas del Austros sin tener
tanto exceso de potencia. Este hecho serd mds notable en el tramo de subida,
dado que sin realizar este ajuste se tenia un exceso de potencia que
proporcionaba gradientes demasiado elevados, por lo que disminuyendo la
palanca de gases se ha encontrado un punto de potencia mds acorde con la
realidad. Tras elegir la palanca necesaria en el segmento de vuelo mas limitante
(subida), se fija dicha palanca como punto de disefio (palanca maxima), y a partir
de ahi se realiza el estudio del resto de segmentos disminuyendo la palanca a
menor porcentaje si los requerimientos son menores.

106



La planta propulsora elegida debe ser capaz de cumplir con los requerimientos
sacados tras el andlisis del parrafo anterior. La diferencia serd que las
revoluciones a las que cumplird dichos requisitos seran distintas. Ademas el
analisis aqui realizado serd bastante conservativo dado que se estdn empleando
datos de un motor siendo ensayado a palancas de gases reducidas, no siendo
probablemente este el punto éptimo de operacién del mismo. Concretamente,
en la figura se muestra un analisis de potencia necesaria para vuelo de crucero
frente a la potencia disponible incorporando la planta motora incluida en la
herramienta PAT.

Potencia Necesaria vs Disponible (en el eje)
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Figura 71 - Potencia necesaria vs. Disponible en vuelo de crucero

En vista de los resultados, se sacan las siguientes conclusiones:

- La potencia disponible ha sido calculada con los datos de la planta motora
del Céfiro proporcionada por la herramienta PAT. La planta motora que
incorporard el Austros tendrd unas caracteristicas inferiores, lo que
conllevara que para alcanzar la misma potencia, el motor del Austros
requerira una palanca de gases mayor que la del Céfiro, que es la que se
refleja en la figura 72.

- Se asume que la planta propulsora elegida para el Austros sera capaz de
proporcionar valores de potencia similares a los que aparecen en la figura
anterior.
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- De la figura 72 se extrae que con la planta propulsora del Céfiro bastaria
con una palanca de gases de un 70% para tener unas actuaciones y
caracteristicas propulsivas adecuadas.

La planta motora que se busca y se incorpora en el Austros se asume que sera
capaz de cumplir con estos requisitos propulsivos en su rango mas elevado de
operacion. Es decir, las actuaciones que segun la simulacién del PAT con el motor
AXI 5345/16 se realizan con un 60-70% de palanca de gases, con la planta
propulsora que se incorpore en el Austros estas actuaciones se conseguiran
aproximadamente en un rango del 75%-100% de palanca de gases.

En definitiva y en resumen se asume que los resultados aqui obtenidos, tras
ajustar la palanca de gases para obtener resultados mas realistas, son lo
suficientemente vdlidos para realizar el estudio preliminar, dado que se asume
que la planta motora que se incorporara al Austros cumplira aproximadamente
con estos requisitos e incluso los superara, dado que operara en puntos de
operacion mas cercanos al dptimo. Es obvio que el siguiente paso es ensayar la
planta motora en el tunel de viento para realizar un ensayo de actuaciones
mucho mas exhaustivo.

5.4.3 ANALISIS

A continuacidn se va a analizar cada segmento de vuelo de forma independiente.

Despegue

El despegue se realiza en todo momento a maxima potencia. Consta de tres fases

bien diferenciadas:

1. Carrera de despegue: el avion acelera desde una velocidad de 2 m/s (para
evitar singularidades en PAT) hasta 1.1 1.

2. Rotacidén: se trata de la aceleracién y ascenso con rumbo constante desde
1.1V; hasta 1.2V;. Es el momento en el que el avidon comienza a encarar su
fase de ascenso y, por tanto incorpora el elemento correspondiente al
incremento de la altitud:

3. Ascenso: La etapa final de ascenso a una velocidad de 1.2V, hasta una
altura de 50ft, seguird las ecuaciones que se muestran para la fase de
ascenso y descenso.
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Con la herramienta PAT se han simulado 7 casos correspondientes a distintos
pesos. Se parte de un peso de 10.9 kg que corresponde al avidn Unicamente con
un pack de baterias y sin carga de pago, hasta terminar con los tres packs de
baterias y los 3 kg de carga de pago para los que estd disefiado el avidn, lo cual
hard un total de 16.8 kg.

El programa en PAT correspondiente al despegue incorpora una secuencia de
simulaciones en los que va pasando de una fase de despegue a otra,
implementando las ecuaciones que se han mencionado anteriormente. La clave
estd en que las condiciones de entrada de cada fase son los resultados de salida
de la anterior. Mediante la interpretacion de los resultados, se sacan las figuras
73 y 74 correspondientes a la distancia de despegue y al tiempo empleado en el
mismo.

Distancia de despegue frente a TOW
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Figura 72 - Distancia de despegue respecto a la carga de pago
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Tiempo para despegar frente a TOW
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Figura 73 - Tiempo de despegue respecto a carga de pago

Como es de esperar, se aprecia claramente como la distancia y el tiempo de
despegue aumenta cuanto mayor sea el peso que lleva el avion.

Ascenso

En este apartado se van a realizar con la herramienta PAT simulaciones de
ensayos en vuelo para distintas velocidades de la aeronave.

Primeramente se realiza un analisis previo para delimitar el rango de estudio que
se llevara a cabo. Esto es asi porque el coste computacional de este médulo es
muy alto y se busca optimizar recursos desechando el andlisis en los rangos de
valores que carezcan de sentido. Para ello el limite inferior lo marcara la
velocidad de entrada en pérdida que, para las condiciones de avién
completamente lleno es:

V= W = 15.12 (5. 24)
s = PSCLmax_ 12m/s .
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Por otro lado, el limite superior vendria dado por los puntos donde la planta
motora es incapaz de cumplir con los requisitos propulsivos de subida. Este
punto se encuentra en unos 25 m/s.

Seguidamente se hace un resumen de las ecuaciones que se han implementado y
se realiza un andlisis de las variables mas representativas del tramo de subida.

Las ecuaciones implementadas en la herramienta son las que siguen:

1

CD ES CDO + kch + szf (5 26)
C, = w (5.27)

L™ 0.5¢S '
A partir de estos datos pueden obtenerse el angulo de trayectoria y la velocidad

vertical.

'()—1(T D) (5. 28)

sin(y) = 7 (Ta .
V, =V *sin(y) (5.29)

Donde T; = Py /V

Hay que notar que P; es la potencia propulsiva o util que es capaz de
proporcionar la planta motora para unas condiciones de vuelo y palanca
determinadas. Por tanto, para su calculo se multiplica la potencia mecanica por
el rendimiento propulsivo, los cuales se tienen como dato de los ensayos del
motor.

Resultados

A continuacién se muestra una relacién de los angulos de trayectoria en funcién
de la velocidad para una palanca de gases en el programa PAT de un 70%. El
motivo de seleccionar esa palanca es que haya suficiente diferencia entre
potencia necesaria y disponible para tener un ascenso no muy limitado en
términos de velocidad vertical y angulo de trayectoria. Se han superpuesto lineas
verticales que representan el punto de dngulo maximo y de velocidad de subida
maxima.
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Angulo de trayectoria y vs v,

T T T T

Velocidad Vertical
12 — Maximo y i
—O— Maxima VV

) AR

/ \

7 (deg)

2 \
0 \
8 10 12 14 16 18 20 22 24 26 28

v, (m/s)

Figura 74 - Angulo de trayectoria para distintas velocidades horizontales

Numéricamente, los resultados obtenidos son:

Ymax = 9.7° = Goax = 16.8% (5. 30)
m
Winar = 17.9— (5. 31)

Dado que la velocidad de entrada en pérdida se encuentra en torno a 15m/s, se
considera que es un valor demasiado cercano y se volara a una velocidad
ligeramente superior. Por otro lado, tras calcular el punto de velocidad de subida
maximo que se mostrard en la grafica siguiente, se puede obtener el angulo y el
gradiente que lo provoca:

vamax = 9.150 - Gvaax = 159% (5 32)

Se aprecia como las diferencias son muy pequefias entre ambos, lo cual es
positivo de cara a la posibilidad de operar en uno u otro régimen. Este dato es
importante ya que el angulo de subida se encuentra asociado a la eficiencia
aerodinamica, por lo que operar con un angulo de subida mayor implicard una
mayor eficiencia. Por otro lado, si este valor esta también cerca del punto de
velocidad de subida maximo, se tendra una combinacidon de actuaciones muy
interesante desde el punto de vista propulsivo.
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En cuanto al estudio de la velocidad vertical:

Velocidad vertical vs Vh
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Figura 75 - Velocidad vertical para distintas velocidades horizontales

Numéricamente, los resultados obtenidos son:

Vomax = 3-2m/s (5.33)
Voo, = 20.2 m/s (5. 34)

Como era de esperar, se obtiene que la maxima velocidad de subida se da a una
velocidad de vuelo mayor que en el caso de angulo de subida maximo. Por otro
lado, el valor de la velocidad de subida para un angulo de subida maximo se

presenta a continuacion:

|4

YYmax

=3m/s (5. 35)

Se aprecia como las diferencias son muy pequefias entre ambos, lo cual vuelve a
ser positivo de cara a operar en un punto que aune una buena eficiencia y una
buena velocidad de subida.
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Resumen de actuaciones de subida

Si en base a los resultados se elige una velocidad de subida situada en medio de
ambas, de Vy,piqa = 19 m/s, con el maximo régimen de potencia asociado, se
tienen unos resultados como siguen:

m
Vsubida = 19? - Y = 11.5° Vv = 3.15 m/S

Para una subida a 500 metros, el tiempo y la distancia recorrida son:

tsubida =2 min 39$eg dsubida = 3015 m.
Crucero

En este apartado se van a calcular los criterios de potencia necesaria para
mantener vuelo nivelado a 500 metros de altura. De esta manera se determinard
la palanca de gases necesaria para cumplir los requisitos. Asimismo se realizard
un analisis de las velocidades d6ptimas. La velocidad de crucero que se elegira de
manera que esté cerca de esas velocidades déptimas dejando un margen de
seguridad suficiente con la entrada en pérdida.

Tras realizar la integracidon de las ecuaciones definidas en el apartado 5.4.1, la
posicion de la palanca sera aquella en la que el punto de interseccién entre la
curva de potencia disponible correspondiente a dicha palanca y la potencia
necesaria para mantener vuelo nivelado esté aproximadamente en el punto de
operacion elegido.

Por tanto, primeramente se va a calcular la autonomia y alcance con la velocidad
considerando el avion con toda la carga de pago y los 3 packs de baterias, es
decir, con los 16.8 kg. Para ello se hara uso de la herramienta PAT, que integrard
el crucero a lo largo del tiempo hasta que la energia de las baterias se agote.
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Potencia Necesaria vs Disponible (en el eje)
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Figura 76 - Potencia necesaria vs disponible para vuelo de crucero

a) Velocidad de mdxima autonomia

La integracién de las ecuaciones de crucero definidas en el apartado 5.4.1 para
distintas velocidades mediante la herramienta PAT da como resultado los valores
de autonomia que se muestran en la figura 77.

Autonomia vs V
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Figura 77 - Autonomia frente a la velocidad
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Denominando V,,,; a la velocidad de maxima autonomia, se tiene que la maxima
autonomia y la velocidad asociada son:

m
Voutr = 16.3? Autonomia, g, = 19.2 min

Dicha velocidad de maxima autonomia, como era esperar, se encuentra cerca de
la velocidad de entrada en pérdida V; = 15.1 m/s, por lo que no serd muy
conveniente realizar vuelo de crucero a maxima autonomia.

b) Velocidad de méximo alcance

Si ahora de la integracion de las mismas ecuaciones del PAT se toman los datos
de distancia recorrida, se obtiene la figura 78.

Alcance vs V
2 : : : : :

Alcance (ki)

14 16 18 20 22 24 26
V (m/s)

Figura 78 - Alcance en funcién de la velocidad

Denominando V,;. a la velocidad de maximo alcance, se tiene que el maximo
alcance y la velocidad asociada son:

m
Vaie = 19.5? Alcance,,,,, = 20.5 km

Como era de esperar, la velocidad de maximo alcance se encuentra por encima
de la velocidad de maxima autonomia. Por tanto se define la velocidad de
crucero como la velocidad de maximo alcance.
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c) Velocidad maxima

Viene dada por la intersecciéon a mayor velocidad que se produce en régimen de
maxima potencia. Como se puede comprobar en la figura, dicha interseccion
para una palanca maxima del 70% en el PAT sucede para la siguiente velocidad
maxima:

Vinax = 26 m/s (5.36)

La razén de que se haya elegido una palanca del 70% para el PAT se explicé en el
apartado del tramo de subida, dado que se define una potencia de tal manera
gue se pueda realizar una subida con valores de velocidad vertical y trayectoria
relativamente altos. Por tanto, esa palanca del 70% representarad la potencia
maxima que se dispondra para volar en el Austros.

A continuacién se muestra un grafico con todas las velocidades superpuestas:

Potencia Necesaria vs Disponible

1200 S A S A
Palanca 50%
Palanca 60%
1000 Palanca 70%
Potencia Necesaria
—— Maximo Alcance
- 800 Méaxima Autonomia // )
s —— Entrada en Pérdida \
© — Velocidad Maxima T
o
o
400 // ~ \ \
\\
200 \
N
0

6 8 10 12 14 16 18 20 22 24 26 28
V (m/s)

Figura 79 - Relacion de velocidades

Se comprueba, como era de esperar, que la velocidad de maximo alcance es
superior a la de mdaxima autonomia y que es necesaria una mayor potencia
necesaria para alcanzarla. Por otro lado, se puede apreciar como la velocidad de
maxima autonomia no se corresponde exactamente con el minimo de la gréfica,
aungue esta muy cerca. Esto es debido a que las velocidades éptimas no se han
calculado numéricamente derivando la expresion de la potencia necesaria, sino
gue se ha empleado el modelo caracteristico de la planta propulsora incorporado
en el PAT, el cual aporta un rigor mayor en los resultados.
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Loiter

Al realizar un viraje nivelado el requisito bdsico es que no se pierda energia
potencial, dado que si se perdiera se deberia recuperar la altura realizando una
ascension, requiriendo un extra de potencia innecesario. Por otro lado, dado que
el objetivo es estar el madximo tiempo posible en este tramo consumiendo la
menor potencia posible, en todo momento se va a considerar que la aeronave
reduce su velo vuela a la velocidad de maxima autonomia calculada
anteriormente y con un factor de cargan = 1.2.

Con estos datos y considerando el vuelo con una velocidad cercana a la de
minima potencia en crucero como es V =19 m/s, se puede calcular la
velocidad del giro, la cual viene dada por la expresion.

gvn? —1

(5.37)
Vaut

(p =
Sustituyendo los datos en la ecuacidn se obtiene como resultado:

@ = 03407 rad/s (5. 38)

También se puede obtener el radio de giro a partir de la ecuacién 5.39.

VZ
R =
gtanf

(5.39)

Donde 6 viene dado por el factor de carga mediante la ecuacién 5.40.

= ! (5. 40)
n= cos @ '

Introduciendo el valor del factor de carga en la anterior ecuacién se tiene como
resultado:

6 = 0.5857 rad (5.41)

Introduciendo este valor en la ecuacidn 5.39, se obtiene finalmente:

R =56m. (5.42)
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Descenso

El tramo de descenso se considera que se va a realizar en condiciones de ralenti,
considerando despreciable el empuje proporcionado por la hélice. Por tanto se
calcularan seguidamente las condiciones de planeo del avidn. Se asumird que la
velocidad horizontal de descenso serd la correspondiente a condiciones de
descenso éptimas. Las ecuaciones de la mecanica de vuelo que definen el planeo
con empuje nulo son las siguientes:

L=Wcosy, =W (5.43)
D = Wsinyy; =~ Wy, (5. 44)

Donde y, es el angulo de descenso al que se le ha aplicado la aproximacion de
angulos pequenos. Con él se puede determinar la velocidad de descenso
mediante la siguiente ecuacion:

Vg =Vsiny, (5. 45)

Por tanto, el sistema de ecuaciones 5.46-47 es el que habrd que resolver para
cada valor de la velocidad.

1 2
Ya = _WPV SCp (5. 46)
Vy =Vsiny, (5.47)

Tras realizar un barrido de velocidades estos son los resultados obtenidos:

Velocidad vertical frente a Velocidad de vuelo

-0.9 T T
Angulo de descenso
1 O Yymin i
o Vdm'n
11 —0——

) N\
\

-1.5 \\
-1.6
12 14 16 18 20 22 24 26
V (m/s)

Figura 80 - Velocidad vertical de descenso en funcién de la velocidad horizontal

119



Angulo de descenso frente a Velocidad de vuelo
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Figura 81 - Angulo de descenso en funcién de la velocidad horizontal

En base a estos resultados, se puede plantear el descenso atendiendo a uno de
estos dos criterios:

- Maxima autonomia > corresponde a volar a velocidad de descenso
minima:

o Vg . =109m/s
o W, =16.65m/s

- Maximo alcance = corresponde a volar a angulo de descenso minimo:
j— o
O Vi, =333

o I = 20.8m/s

Ydmin
Aterrizaje

El dltimo tramo de aterrizaje se realiza en tramos inversos al despegue:

1. Aproximacidon con el mismo angulo de descenso y velocidad que se
llevaba en el tramo de descenso.

2. Tramo de rotacion quedando el avién en la posicién correcta para tocar
tierra.

3. Rodadura por el terreno hasta quedar el avién completamente parado.
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Rotacién

Primeramente se calcula el radio de rotacién necesario para el aterrizaje. Dicho
radio de rotacién viene dado por:

R = ViV
(n—-1)g 0.2g

=132.18m (5.48)

Donde V; = 1.23V;.

Una vez se tiene el radio de rotacion, y asumiendo un descenso a minima
velocidad de descenso y; = 3.75°, obtenida en la figura 81, se calcula la altura
respecto al suelo a la que se comienza a realizar la rotacion (hy) y la longitud de
dicho tramo.

hs = R(1 —cos(yq)) = 0.282m (5. 49)
Sk = Rsiny; =8.645m (5.50)
Rodadura

En este tramo se usa un método que incluye el efecto suelo en la resistencia de
la aeronave. La definicidn del mismo es la siguiente:

El coeficiente de resistencia viene dado por la expresidn siguiente:
CD = CDO + ACDO + (k1 + Gk3)C§ (5 51)

Donde las distintas variables se expresan como sigue:

(16h/b)? 1 1
_v 0.215 _ - ==
ACpo = S Kycm G 16M 2 37 reAR ky 3k3 (5.52)
1+(3)

- K, es una constante de valor 3.16 * 107>
- m —> Masa del avidn en el aterrizaje

- h > Altura de las alas sobre el suelo

- b = Envergadura del ala

- e > Eficiencia de Oswald

- AR - Aspect ratio

Mediante un andlisis de despegue se llega a la siguiente ecuacion diferencial para

el tramo:
v, Toos
oo fln,
P wo (5. 53)
+ Z(W—/S) [Cpo + ACpo + (ky + Gk3)CE — MrCL]Vog}
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T, L . .
Donde ;;” es la relacién empuje peso correspondiente al motor en reversa, que

en nuestro caso no se incorpora y se asume que se aterriza al ralenti por lo que
Trev = 0.

Se define:
T,
Jr = ;l;’” +u, (5. 54)
Poo
I = WS [Cpo + ACpo + (ky + Gk3)CE — 1,C,] (5. 55)

Resolviendo la ecuacion se llega al siguiente resultado:

Se = NVyp + ——1In (1 +]—AV7?D) (5. 56)
29]a Jr

- Vrp =2 velocidad a la que el avidn toca el suelo. Se ha considerado
que tiene un valor de 1.15 veces la velocidad de entrada en pérdida
en aterrizaje (Vyp = 1.15Vsra11)-

- NV,p = es la distancia que recorre el avion durante la rotacion. En el
caso aqui considerado se asume un valor de N = 1, correspondiente a
pequefas aeronaves.

- ElI C, proporcionado es el correspondiente a la configuracién de la
aeronave en aterrizaje.

Finalmente el resultado obtenido es S; = 74 m.
Por tanto, la distancia total de aterrizaje es la suma de los valores calculados:

Saterrizaje =S¢ +Sgp = 82.645m
5.5 DIAGRAMA V-n

Como vemos el diagrama se ha dividido en una zona de vuelo normal y una zona
en la que habrd que tener precaucién por posibles fallos en la integridad de la
aeronave. En caso de que se volara fuera de esta zona, se producirian danos
estructurales graves. A continuacion se describira la division realizada.

Linea 0-A

Dicha linea refleja el limite de vuelo motivado por la velocidad de entrada en
pérdida en funcidn del factor de carga positivo correspondiente. La ecuacién que
relaciona el factor de carga y la velocidad de entrada parte de la propia ecuacién
de vuelo y de la definicién del coeficiente de sustentacidn, resultando ser:
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2nW
Vspos (M) = (5.57)

p Nmax(controllable)

Donde p se ha escogido a la altura de cruceroy Cy se define como

max(controllable)

1.1vecesel €, en configuracion limpia:

=1.1¢,

Nmax(controllable) -

(5.58)

max

e Un punto importante viene dado cuando el factor de carga es la unidad,
pues determina la velocidad de entrada en pérdida en vuelo nivelado.
Dicho punto se representa en el A’.

e En este proyecto se considera un factor de carga de disefio de +2.5/-1 y
ultimo de +3.5/-1.5. Eso significa que valores de factor de carga
superiores a +2.5 provocaran situaciones de riesgo en la aeronave. Es por
ello que se ha definido el punto A”, que marca la frontera entre el vuelo
normal y el vuelo con precaucién. La linea roja que sigue a la linea azul
tiene la misma funcién que la anterior, y llega hasta que el valor de carga
es el ultimo (n=+3.5).

Velocidad de maniobra

La velocidad de maniobra maxima de disefio, V4, es aquella correspondiente al
punto A”. En el caso que nos ocupa tiene un valor:

Vy,=215m/s (5.59)

Velocidad de crucero

Se ha elegido la velocidad maxima de crucero de disefio:
Ve =30m/s (5. 60)

Esta velocidad marca el limite entre el vuelo en condiciones de disefio y vuelo en
condiciones de precaucion.

Velocidad de picado

Se ha definido exactacente como 1.25 veces la velocidad de crucero:

Vp = 1.25V, = 37.5m/s (5. 61)

Esta velocidad marca el limite entre el vuelo en condiciones de precaucién vy el
vuelo con dafios estructurales graves.
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Linea 0-B

Esa linea marca la velocidad de entrada en pérdida para valores negativos del
factor de carga. Dicha velocidad viene dada por la expresién:

2Npe W
Vopeg (M) = — (5. 62)

P Nmax(controllable)neg

Donde Cy se define como 1.1 veces el

max(controllable)peg CLmax_neg

en

configuracion limpia:

== 1'1CLmaX_neg (5 63)

Nmax(controllable)

e Aligual que para el caso de la linea 0-A, un punto importante viene dado
cuando el factor de carga es la unidad (negativa), pues determina la
velocidad de entrada en pérdida en vuelo nivelado. Dicho punto se
representa en el B’.

e En este proyecto se considera un factor de carga de disefio de +2.5/-1y
ultimo de +3.5/-1.5. Eso significa que valores de factor de carga inferiores
a -1 provocaran situaciones de riesgo en la aeronave. Es por ello que se
ha definido el punto B”, que marca la frontera entre el vuelo normal y el
vuelo con precaucién. Como se puede apreciar por su propia definicién,
en este caso el punto B’ y el B” coinciden. La linea roja que sigue a la linea
azul tiene la misma funcidén que la anterior, y llega hasta que el valor de
carga es el ultimo (n=-1.5).

A continuacién se van a incorporar las lineas de rafaga. Existen lineas de rafaga
correspondientes a la velocidad de crucero y a la velocidad de picado. Dichas
lineas marcaran el factor de carga que deberd ser capaz de soportar el avién
debido a una eventual rafaga.

Ambas lineas vienen dadas por la siguiente ecuacidn:

K, U;.VC
Ny = 1 & g_cf o

~498(W/S) (5. 64)

Donde:

e 1 eslavelocidad ala que se estd calculando el factor de carga.

e (;, es la pendiente de la curva de sustentacién del avién en 1/rad.
Proporcionado por el departamento de aerodinamica.

* K, esunvalor que se rige por la siguiente formula
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088y, _2wys
9753+, o = pcgC,

(5. 65)

o Donde ¢ es la cuerda media del ala.

e U, esun valor que, para el caso de vuelo que nos ocupa, vale:
o Rafagas asociadasa V; = Uy, = 50 fps
o Rafagas asociadasa Vp = Uz, = 25 fps

En la figura 82 se presenta el diagrama V-n con las lineas de rafagas
incorporadas.

Diagrama V-n

Factor de Carga

0 5 10 15 20 25 30 35 40
Velocidad (m/s)

Figura 82 - Diagrama V-n

Se aprecia que los requisitos para soportar las rafagas son cumplidos con
anterioridad, por lo que no habra que modificar la envolvente de vuelo.
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6. ESTABILIDAD

6.1 INTRODUCCION

Un avién no solo tiene que ser capaz de generar la sustentacién necesaria para
vencer su propio peso y, por tanto, volar. Un avién ademds debe ser estable y
controlable. Para verificar que ambas cuestiones se cumplen, se realiza el estudio
gue se muestra en este apartado, presente en cualquier fase de diseiio de una
aeronave. Existen muy pocas aeronaves que sean inestables sobre el papel, y
dicha inestabilidad innata se suple mediante un sistema computacional que
estabiliza el avion en todo momento. Evidentemente ese sistema esta reservado
para ciertas aeronaves militares de gran tamano y no es el caso del Austros. Por
tanto, se deberd verificar la estabilidad de la aeronave en todo momento, sin
ayuda externa.

Todos los cambios que se realizan en el avidn, particularmente los
correspondientes al cambio de geometrias y posicién de elementos, tienen que
ser validados por el area de estabilidad. Para que el avidn sea estable cualquier
perturbaciéon que reciba sacandola de su posicion de equilibrio debe ser
contrarrestada de forma que la aeronave vuelva por si sola a la posicién de
equilibrio en la que se encontraba. Para ello el dimensionado de las superficies
de control y la localizacién de las cargas sera fundamental.

El estudio de la estabilidad se divide en dos secciones bien diferenciadas, las
cuales en este proyecto se van a considerar independientes como medida
simplificadora valida, aunque realmente se encuentran acopladas:

e Estabilidad longitudinal —> correspondiente a incrementos de
sustentacion o momentos de cabeceo. Se involucra la deflexion del timoén
de profundidad.

e Estabilidad lateral-direccional > correspondiente a momentos de
balance y guifada. En esta parte se involucra la deflexidn del timén de
direccién y de los alerones.

El estudio de ambos problemas se basa en un sistema de ecuaciones compuesto
por un modelo de fuerzas y momentos cuya resolucidn llevara a extraer las
condiciones de equilibrio de la aeronave. En dichos modelos se incorporan las
Ilamadas derivadas de estabilidad, las cuales cuantifican el cambio en las fuerzas
y momentos que se producen ante cambios en las variables de control.
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La linea de este apartado sera primeramente, en el apartado 6.2, realizar el
analisis de la estabilidad estdtica longitudinal. Este apartado es crucial para el
dimensionado de la cola, y provocara iteraciones con otros departamentos. Una
vez realizada la estabilidad estatica se pasa en la 6.3 a la dinamica longitudinal,
donde se calculardn los modos del avion y su respuesta ante perturbaciones. Los
apartados 6.4 y 6.5 son equivalentes a los 6.2 y 6.3 pero equivalentes a la
estabilidad lateral-direccional. Para la realizacion de esta seccion se ha contado
con la ayuda del proyecto fin de carrera de Lopez Teruel [7].

6.1.1 DEFINICIONES PREVIAS

Antes de comenzar a realizar el andlisis, se va proporcionar informacion de la
nomenclatura y criterio de signos de los distintos elementos. Primeramente se
muestran dos esquemas representativos en la figura 18 donde se pueden
apreciar claramente las direcciones y signos empleados, explicando
seguidamente la definicidn de las variables que aparecen.

lemwm o e te— [ [ =5
I e

Figura 84 - Definicidn de dngulos y fuerzas
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Los ejes empleados son los ejes cuerpo centrado en el centro de gravedad

(xB,¥B, Zp)-

e X,Y,Z - desplazamiento longitudinal, lateral y vertical
e L - momento de balance

e p > velocidad angular en movimiento de balance
e u > velocidad lineal en el eje X

e M - momento de cabeceo

e g > velocidad angular en movimiento de cabeceo
e v > velocidad lineal en el eje Y

e N - momento de guifiada

e 1 > velocidad angular en movimiento de guifiada
e w - velocidad lineal en el eje Z

e «a - angulo de ataque

e [ = angulo de resbalamiento

6.2 ESTABILIDAD ESTATICA LONGITUDINAL
6.2.1 INTRODUCCION

Como se menciond anteriormente, en la estabilidad longitudinal intervienen las
componentes verticales de las fuerzas contenidas en el plano de simetria y los
momentos contenidos en dicho plano. El requisito mas primordial para
garantizar la estabilidad longitudinal del avidn es que el avién en conjunto, ante
una perturbacién que modifique el estado de equilibrio longitudinal (como
puede ser una rafaga de viento que aumente el dngulo de ataque), provoque una
respuesta contraria a dicha perturbacién que haga que el avién vuelva a la
posicién de equilibrio de la que provenia.

La variable importante a estudiar serd el momento de cabeceo respecto al centro
de gravedad del avién. Para analizarlo se estudia el sistema de ecuaciones de
equilibrio de momentos, en el que se ven involucradas todas las fuerzas y
momentos que actldan sobre el avion. Las variables involucradas tendrdn

M = Mg, + My, + (Ly, cos ay, + Dy, sina,)(Xeg — Xac,
+ (Lycosa; + Dy sinay) (X4 — Xact)
+ (Ly sina,, + Dy, cos a,,)(Z.y — Zac,
+ (L sina, + D, cos a,)(Z.4 — Zac,

(6.1)
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Donde:

o Mgy, ¥y My, son los momentos de cabeceo del ala y de la cola,
respectivamente.

e L,,Dy, L D; son la sustentacion y la resistencia del ala o de la cola.

e a,ya; son los angulos de ataque del ala y de la cola, donde se
encuentran contenidas las incidencias y angulos de downwash.

* Xcg,Zcg €s la posicion longitudinal y vertical del centro de gravedad
del avion.

* Xacyr Zacyr Xacp Zac, SON las posiciones de los centros aerodinamicos

del alay de la cola.
En el estudio se asumen las siguientes hipdtesis simplificativas:

- Angulo de ataque a pequefio.

- Altura del centro de gravedad Z, despreciable.

- Contribucién despreciable de las fuerzas de resistencia al momento
de cabeceo.

Y adimensionalizando como se muestra en la ecuacion 6.2:

M

Cn=1—"— 6.2
%pVZSC (6.2)

Queda la expresion simplificada del coeficiente de momentos:

+ C

Mact

Cn=C

Macw

+C,(Xeg — Xae,) + C1,(Xeg — Xac,) (6. 3)

Las variables incluidas en la ecuacidn 6.3 se pueden descomponer a su vez en
expresiones que incluyen dependencias del angulo de ataque. Agrupando las
variables dependientes y las independientes se puede llegar a una expresion del
tipo 6.1. El proceso hasta llegar a dicha ecuacidn se puede encontrar en Raymer

[3].
Cm = Cy + Cm @ (6. 4)

Por tanto, para que el avidn sea estable longitudinalmente, se debe producir un
momento que se oponga al cambio, por lo que la derivada que multiplica al
angulo de ataque debe ser menor que cero (Cy,, < 0.). Es decir, la pendiente de
la curva del momento de cabeceo en funcion del dngulo de ataque a debe ser
negativa para que el avidn sea estable. Las implicaciones fisicas de esta
conclusiéon se explicaran en el capitulo 6.2.2, donde se introducird la expresion
de Gy,
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Asimismo, el valor del coeficiente de momento de cabeceo a angulo de ataque
nulo, Cp,,, deberia tomar valor positivo para que el angulo de ataque de
equilibrio (donde C,,, = 0) sea también positivo.

Inestable (G4 >0)
C’*g o

My Estabilidad.
neutra. (%5 0)

/ <7
Equilbrio Eglable (i <0)

Figura 85 - Criterio de estabilidad longitudinal

6.2.2 OBTENCION DEL PUNTO NEUTRO

El punto neutro es la posicidn longitudinal en la que si se coloca el centro de
gravedad se obtendria una estabilidad global neutra. Matematicamente, en esta
situacion la derivada de estabilidad G, seria igual a cero, lo que lleva a un
equilibrio indiferente tal y como se muestra en la figura 83. Si el centro de
gravedad se situara por detras del punto neutro, el avidn no seria estable salvo
gue el avién incorpore un sofisticado sistema de control y esté disefiado para ser
inestable, como puede ser el caso de ciertos aviones de combate que buscan una
alta maniobrabilidad.

Para obtener la expresiéon matematica del punto neutro, primero hay que tener
en cuenta que la expresion de G, queda, segin Raymer, como se muestra en la
ecuacion 6.5.

qe St

_ _ dep. - _
Cma = Cla(Xcg - Xacw) - ES Clat(l - aa)(Xact - Xcg) (6. 5)
w

Donde se ha despreciado la contribucidon del momento de cabeceo del fuselaje y
la de las fuerzas de presion. El significado y calculo de estas expresiones se
realiza una vez se defina la expresién del punto neutro.

Si se asume la situacion que se definio en el primer parrafo, donde C,,, = 0, se
puede despejar el )?Cg para el cual se cumple dicha condicién. Dicho )?Cg, por
definicidn, es el punto neutro del avidn, tal y como queda en la ecuacidn 6.6.
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(6. 6)

Donde Xy, es la posicion del punto neutro. Una vez se tiene su expresion, Cp,
se puede expresar en funcién del mismo mediante la ecuacién 6.7.

Cn, = _Cla(XNA - Xcg) (6.7)

a

A continuacion se explican cada una de las variables implicadas:
Donde:

e (:/q —~>relacidn entre presiones dinamicas que llegan a la cola y al ala. Se

estima en un valor de% = 0.95.
e S;/S = relacidn entre dreas de la superficie de cola y alar. % = 0.181
. Cla't - pendiente de la curva de sustentacion de la cola. Clat = 2.681
e (
G

® Xgc, 2 posicion del centro aerodinamico de la cola.

. - pendiente de la curva de sustentacion del conjunto ala-fuselaje.
= 4.85
B

aw.

aw.

® X4, = posicion del centro aerodindmico del ala.

de , .
° a_at - término de downwash provocado por las alas.

Xac, Y Xac,, S€ encuentran adimensionalizados con la cuerda media del ala. x4,
se define como la distancia entre el morro y el punto situado al 25% del borde de
ataque del ala. x,, corresponde x,., sumado a la distancia entre ambos centros

aerodindmicos.

Para determinar el término de downwash (o deflexién de la estela) provocado
por las alas se emplea el modelo tedrico de la ecuacidn. En él se incluyen factores
geométricos que influyen en la deflexion de la estela. Concretamente, se
consideran tres contribuciones fundamentales: una de relacidon de aspecto, otra
de estrechamiento y una ultima de geometria en la que se incluye la contribucién
de la diferencia de altura entre planos y la distancia entre los centros de
gravedad de ala y cola.

1,1.19

de
——L = 444 |K,K Ky (cos Ac )2 (6. 8)
Ja Z

Donde K4, K;, Ky son los parametros geométricos que se han mencionado
anteriormente y definen en la ecuacion 6.9. La flecha del ala a ¢/4 del borde de
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ataque, Ac, se considerard muy pequeiia, por lo que el coseno de ese angulo se
4

estima como nulo.

Ky = 6.9
"L (6.9)
\Jb

Por tanto se tiene al final un parametro de downwash como sigue:

de
—t=0.291 (6. 10)
Jda

A continuacidn se calcula la posicion del ala que optimice el trimado. Para ello se
establece un margen estdatico, que se define como la distancia entre el punto
neutro y el centro de gravedad, de un 15%. Para ello, se analiza la variacién del
margen estatico con la modificacidon del centro de gravedad del ala, que se
asume colocado a 0.25 del borde de ataque de la cuerda media. El resultado de
dicha dependencia se muestra en la figura 86.

SM en funcién de la posicién del CG del ala

T e

40

30

20 /

/

10 /

SM (%)

-10 /

0.5 0.55 0.6 0.65 0.7 0.75 0.8
Xcgw(m)

Figura 86 — Margen estatico en funcién de la posicion del cdg del ala
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Se comprueba que para tener un margen estatico del 15% hay que colocar el
centro de gravedad del ala a 0.64 metros respecto del morro del avion. Para
obtener una vision mas clara del rango posible de colocacién del ala se
representa en la figura 87 la posicion del punto neutro y del centro de gravedad
del avién completo con la variacién de la posicion del ala.

SM en funcién de la posicién del CG del ala

0.85 /

i

Punto neutro

Centro de gravedad
0.8 -

SM=15%

g 0.75 /

4

§) /
> 0.7 /

0.65 —
//

0.6 /

0.5 o.-55 0.6 o.é5 0.7 o.-75 0.8

Xcgw(m)

Figura 87 - Rango de colocacion del centro de gravedad del ala

Se ha representado la posicién del centro de gravedad del ala para la cual se
tiene un margen estatico del 15%. Se puede ver como podria adelantarse el
centro de gravedad del ala hasta una posicién aproximada de 0.58 metros desde
el morro a costa de disminuir el margen estatico, lo que hace méas complicado
estabilizar el avién.

Por tanto y en definitiva, para tener un margen estatico del 15%:
SM =15% - X4, = 0.64m (6.11)

Esto conllevara tener el punto neutro situado, tal y como se puede apreciar en la
grafica, en Xy, = 0.717 m.
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Posiciones limite del centro de gravedad del avion

Una vez ya se ha definido la colocacién del ala queda fijado el punto neutro, por
lo que es posible determinar la posicidn limite en la que se podra colocar el
centro de gravedad del avion respecto al morro. Dicha variacién puede ser
debida a diversas razones, pero en el caso del Austros la fundamental sera la
distribucién de las baterias en la bodega de carga. Por ello, pese a que a
continuacion se calculan las posiciones extremas desde un punto de vista
matematico, hay que tener en cuenta que en todo momento hay que respetar el
espacio interior de la bodega de carga, en caso de que se modifique la
distribucién interna. De aqui en adelante se va a asumir que se va a poder
modificar la posicidén del centro de gravedad del avién como se desee.

La posiciéon mas retrasada del centro de gravedad viene, por definicion, dada por
la posicion del punto neutro, dado que si el centro de gravedad se situara por
detras del mismo, el avidn no seria estable.

Por tanto X., = 0.717 m.

Por otro lado, la posicién mas adelantada del centro de gravedad depende de la
tendencia descendiente de la eficiencia de la cola. Por tanto para determinar la
posicién adelantada del centro de gravedad se tendrd en cuenta la sustentacién
de la cola generada por el dngulo de deflexién minimo del timén de profundidad,
el cual se fija en -25°. Dado que en todo momento se debe verificar equilibrio, la
ecuacion del coeficiente de momentos se debe anular.

Cmcg = Cmo + Cina " Qwp + Cimse " 6 = 0 (6.12)

Despejando &, se obtiene el trimado de la superficie de control de cola necesario
para que se de esa condicidn.

CmO + Cma *Awp CmO Crawp (X_cg - X_np)
8, = — =m0 _ ‘a

(6. 13)
Cm&e Cmé‘e CmSe

wb
Como se puede apreciar, habrd una recta distinta para cada valor de la posicién
del centro de gravedad. A su vez, el valor de §, varia con el valor del dngulo de
ataque. En la figura se aprecian superpuestas las tendencias para varios valores
del centro de gravedad. La posicidn mas adelantada serd la que provoque que la
recta de §, se corte en la interseccion de la recta que representa el dngulo de
entrada en pérdida (recta vertical de 16°) y la horizontal correspondiente al &,
minimo. Como se puede apreciar, la solucién se encuentra en una posicién del
centro de gravedad mas adelantada de X, . = 0.553 m.
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Figura 88 - Posicion mas adelantada del centro de gravedad

6.2.3 TRIMADO LONGITUDINAL

Para asegurar que la aeronave vuela en condiciones de equilibrio estable, se
deben verificar las ecuaciones que determinan el equilibrio longitudinal. Para ello
se deben calcular algunas derivadas de estabilidad que, a su vez deben cumplir
una serie de restricciones.

En el caso del trimado longitudinal, el equilibrio se consigue compensando las
fuerzas gravitatorias con las de sustentacidn y mediante la anulacién de los
momentos alrededor del centro de gravedad. Las ecuaciones en cuestidn son las

siguientes:
w
e Cp = Cpt = €1y 8, =0 (6. 14)
Cny + Cpa + Cmae‘se =0 (6.15)
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Escrito de forma matricial:

w
G, Czae a ——(
(66): gs b (6. 16)

Cmg  Crmg, "¢
mo

Primeramente habra que calcular las derivadas de estabilidad que aparecen en
las ecuaciones.

° Cla

La derivada del coeficiente de sustentacidn con respecto al angulo de ataque
posee contribucién tanto del ala como del fuselaje y la cola. Con todo, va a
despreciarse la contribucion del fuselaje frente a la del ala. La expresién
correspondiente es la siguiente:

_ Qt& ( o0&,

— - - -1
Cla q S la, 1 ) + Cl“WB =5.177 rad (6 17)

Jda

Donde los valores de Clat y Claws se obtienen mediante la herramienta XFLR5.

° Clo

El valor de C;, depende también de las incidencias del ala (i,,) y la cola (i;). En
primera aproximacion se va a tomar la incidencia del ala como 3° y la de la cola
como -3°. La ecuacion que define (;, es como sigue:

q: St

q + ;ngat(it — &) + Gy, tw = 0.65325 (6. 18)

0 = lOWB
[} 6168

El valor la derivada de estabilidad correspondiente a la deflexion del elevador se
obtiene de forma grafica, dando un valor de Clae = 0.4616 rad™1.

° Cm0

El valor del coeficiente de momentos a angulo de ataque nulo tiene la siguiente
expresion:

CmO = Cmowb + (JZCG - JZACW) (CLOW + CLaWiW)

S (6.19)
+ %f Xco — fACt)CLat(it — &) = 0.03965

Un valor Cp,, > 0 es necesario para que el avion sea estable.
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° Cma
El valor de G, , se obtiene usando la expresion del punto neutro:

Cmy, = C1,(Xeg — Xna) = Ci, - SM = —0.776 rad™* (6. 20)

Como se verifica, C,,, < 0, lo cual es una condicion necesaria para que el avion

vuele en condiciones estables.

° Cmse

El valor de Cp,; también necesita ser negativo para producir un efecto contrario
e

al que provoca la perturbacién.

Cms, = Cis, - (Kea, — Xeg) = 1311 rad™ (6. 21)

Se

En la tabla se muestra un resumen con los valores de las derivadas de estabilidad
longitudinal obtenidas.

Clg Cla Cl,ge Cmo Cma Cm,ge
0.653 5.177 0.461 0.0396 -0.776 -1.311
Tabla 24 - Derivadas de estabilidad estatica longitudinal
Trimado

Una vez obtenidos los coeficientes necesarios para el trimado, se resuelven las
ecuaciones que se introdujeron al comienzo de este apartado:

w
Cr, CLse (a) Y i Cr, (6.22)
CMa CM 66 =14 .

Se _CMO

Trimar el avidn consistird en encontrar el angulo de ataque y la deflexiéon del
timén de profundidad adecuados para que el avion vuele en condiciones de
equilibrio.

El objetivo principal es que durante el vuelo en crucero el fuselaje vaya lo mas
horizontal posible, por lo que el dngulo de ataque de equilibrio debera ser lo mas
proximo a cero. Para conseguir esto, se modificaran algunos parametros del
avion asi como su configuracion.

Dado que la velocidad de disefio en crucero elegida es la velocidad de maximo
alcance, los valores de la incidencia van a ser optimizadas para este caso, aunque
la del ala se seleccionara de acuerdo al éptimo de la eficiencia aerodinamica
obtenido en la seccién 4. Finalmente, las incidencias resultan ser i, = 3°y
i, = —3°.
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Con estos datos se analiza el trimado para el vuelo a velocidad de maxima
autonomia Vg, = 16.3m/s, para el propio vuelo de maximo alcance
Vaie =19.5m/s y para la mdaxima velocidad posible V4 =26 m/s,
mostrandose los resultados en la tabla 26.

Vaut Valc Vmax

(16.3m/s) (19.5m/s) (26 m/s)
®trim 6.91 2.53 -1.89
Seprim -1.59 0.15 1.93

Tabla 25 - Trimado para distintas velocidades de vuelo

6.3 ESTABILIDAD DINAMICA LONGITUDINAL

La estabilidad dindmica definird la capacidad de reaccion que tendra la aeronave
ante una perturbacién que la desplace de su posicion de equilibrio. EI motivo
fundamental de este estudio es que el avion debe tener unas propiedades tales
que su comportamiento dindmico sea el adecuado para producir una respuesta
satisfactoria a la vez que predecible. Por otro lado, hay que tener cuidado puesto
gue una respuesta excesiva ante perturbaciones puOede derivar en un avién
estable pero no controlable.

El modelo que se emplea en este proyecto se basa en un modelo lineal que se
encuentra linealizado en torno a una posicién de equilibrio correspondiente a
vuelo estacionario y nivelado. De esta manera se operara con las ecuaciones de
movimiento considerando pequefas perturbaciones. Esta posicién de equilibrio,
gue se asemeja a la situacién de crucero, se corresponde con el avidn antes de
recibir la perturbacion.

6.3.1 MODELO MATRICIAL DEL SISTEMA

El modelo linealizado objeto de estudio se analizara mediante las cuatro
ecuaciones diferenciales de primer orden que se presentan en el Proyecto Fin de
Carrera de Lopez Teruel [7]. En él aparecen todas las variables, los pardmetros
adimensionales, asi como las derivadas de estabilidad que se modelaran en este
apartado.

El conjunto de ecuaciones tiene una serie de términos de masa y de inercia que
se han adimensionalizado tal y como queda en las ecuaciones 6.23.

138



Iy

L,=——"—
y
1/, pv2sc

2m

MZE

c1 = ¢/(2Up)
El — fxdcl
u Cz(xcl

Cmd C1

$y = (6. 23)

- u-—= Czdcl

En las ecuaciones del modelo linealizado se puede observar y definir un vector
de cuatro variables, el vector “x”.

U

x = A% (6. 24)
q
A8

En dicho vector se muestran las variables principales implicadas en la estabilidad
dinamica longitudinal:

e il > velocidad longitudinal.
e Aa > angulo de ataque.

e § 2 momento de cabeceo.
e AB - angulo de cabeceo.

Estas variables aparecen junto con sus derivadas primeras en las ecuaciones
linealizadas. Ademas la deflexion del timén de profundidad se utilizard como
variable de control. El resto de derivadas y parametros se organizaran de forma
matricial, apareciendo una matriz “A” que multiplica al vector de variables y una
matriz “B” que multiplica a la variable de control “6,”. La expresidn del sistema
aparece a continuacion:

x=A-x+B-8, (6. 25)

Siendo “x”, el vector de las incégnitas del problema dinamico:

U

x = |2 (6. 26)
q
A6
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La matriz de coeficientes que multiplica a las variables independientes es una
matriz de 4x4 dimensiones.

A1 Q12 Q13 Qqg
A= 221 gzz 223 224 (6. 27)

31 32 33 34

A1 Q4 Q43 Qyq
Cada uno de los términos de la matriz dependera de las derivadas de estabilidad
gue se estudiaron en el apartado anterior y una serie de parametros
adimensionales que facilitan la nomenclatura de los diferentes coeficientes de la
matriz. Estos parametros adimensionales se estudiaron en la secciéon 2.3. La

matriz “A” tiene la siguiente expresion:

Coat 81 Con Crat 81 Cpg Cxq c+é&;- (ﬂ + Czq C) Cro+$¢1-Cao

p I I I
C,a Cza u+ C Czo
A=| p—¢Cy U—C-Cpy L—c- c U—C-Cpq (6.28)

Cma+$2°Con Cna+82Coa Cmq c+é&,- (ﬂ+czq'5) 2 Cao

|

|

\ I L
0 0

)

=<
o

Para la matriz de una columna que introduce las variaciones del timén de
profundidad, se tiene la siguiente expresion:

z&e
B = U—=c- Cza (6.29)
mSe + 52 z6e
y
0

Este modelo definido se trata de un modelo tradicional de un problema
diferencial lineal, el cual ofrece soluciones en forma de exponenciales
amortiguadas como moduladoras y transportadoras. Tiene solucion oscilatoria
gue determina el modo de respuesta de todo el sistema frente a las
perturbaciones.

Previo al andlisis de los resultados, hay que introducir y calcular las derivadas de
estabilidad longitudinales que aparecen en el modelo matricial introducido con
las ecuaciones anteriores.
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6.3.2 DERIVADAS DE ESTABILIDAD LONGITUDINALES

A continuacidn se estudian las derivadas de estabilidad una por una,
mencionando la metodologia que se ha seguido para su obtencién:

.CX

a

La derivada de estabilidad Cx, representa la contribucion del angulo de ataque a

la fuerza longitudinal. Las ecuaciones empleadas son las siguientes:
Cxa = € — Cpg
CDaZZIk.Cl.Cla
Cl = Cla "

1

k=(n-A-e)

(6. 30)

* Cua

La derivada de estabilidad C,, representa la contribucion del angulo de ataque a
la fuerza de sustentacion. La expresidn que tiene es la siguiente:

Crq = —Cyiy (6.31)

Siendo (Cj;, el correspondiente al aviéon completo, calculado en apartados
anteriores.
b Cma

La derivada de estabilidad C,,, representa la contribucidn del angulo de ataque
al momento de cabeceo. Fue calculado anteriormente y la expresidn que tiene es
la siguiente:

Cng = —Cig (NO - X_cg) (6.32)
b Cxﬁ

La derivada de estabilidad Cx, representa la contribucion de la velocidad

longitudinal a la fuerza longitudinal. Las ecuaciones empleadas son las siguientes:
Cp = Cp, + KC?
Ciqu=0
Cq=Caqo+ k- C}

Cxﬁ =—-2- Cd - Cdu (6 33)
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b Czﬁ

La derivada de estabilidad C;, representa la contribucion de la velocidad
longitudinal a la fuerza de sustentacién. En este caso la mayor contribuciéon
vendra dada por la componente de trimado. Las ecuaciones empleadas son las

siguientes:
Con=-2-C—Cy =21 qo
C,=Cpo+Cpy-a+ Cyge-be
C =0
qo =10 (6. 34)
e Cni

La derivada de estabilidad C,,; representa la contribuciéon de la velocidad
longitudinal al momento de cabeceo. Este valor depende de la pendiente de
sustentacion respecto al Mach de vuelo, la cual es practicamente nula para las
condiciones de vuelo aqui estudiadas. Por tanto, la derivada de estabilidad
asociada también serd despreciable:

~ 0 (6. 35)

Cmﬁ
° Cxq

La derivada de estabilidad Cy, representa la contribucion de la velocidad angular
longitudinal g a la fuerza longitudinal. En este caso no se produce ninguna
variacion y la derivada de estabilidad asociada también sera despreciable:

Cog = 0 (6. 36)
o (C

zq

La derivada de estabilidad C,, representa la contribucion de la velocidad angular
longitudinal q a la fuerza de sustentacion. Las ecuaciones empleadas son las
siguientes:

Czq = —(Ciqwn + Cigt)
S S
Clqt =2 Cipa Vi~ <nhafe . afe/S + Nhnoase noafe/5>

S, c Sb ' lf
Clqwb = (wa + wa) ) (%) ’ Clqe + Clqb ) <%>

Clqe = (1/2 +2- f) " Cige
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007054
T

X
Cap =2+ C [ 1-"9/)

2
v, /3
Cii’ = Ciap " ° Spmax

— ..
Clab =2-k max/VbZ 3 (6. 37)

° Cmq
La derivada de estabilidad C,,, representa la contribucion de la velocidad angular

longitudinal g al momento de cabeceo. Las ecuaciones empleadas son las
siguientes:

Cmq = Cmqwb + Cmqt

S S. l;
Cmqt =—=2"Cipa Vi (Whafe ) afe/S + Nhnoafe * noafe/5> ' -

2

Se-c Spmazx * I\
Cmqwb = (Kywp + Kpw) - ( ; - Ce) ) Cmqe + Cmqb ) < n;a.xc )

C — 2 C <(1 - Xm1)2 — V1 - (X1 — Xml))
e e 1= Xm1 = Voa

Vp
Vp1 =

B Shmax * lf

Xm1 = %
f
V
Cma' = Crap b/Sbmax
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C
Yes + ¢,

Cmqe = ) ’ CmqeOZ
/c4 +3
A'(O,S'E-I-Z'fz) C1 1
Cngeoz = —0,7 - Cq - cosA - < e + 24-c, + 3
c, = A% - tan/?
CZ == 3/B

cz=A-B+6-cos/A
¢y, =A+6-cos/A

cs =A+2:cosA

B =+/1— (M - cosA)? (6. 38)
b de

La derivada de estabilidad C,; representa la contribucidn de la velocidad de
variacion del dngulo de ataque a respecto a la fuerza longitudinal. Se trata de un
término nulo:

Crp =0 (6. 39)
b Czd

La derivada de estabilidad C,; representa la contribucién de la velocidad de
variacién del angulo de atague a respecto a la fuerza de sustentacién. Las
ecuaciones empleadas son las siguientes:

Cra = —Ciat
Safe Snoafe de
Clat = 2" Cing " Vi * | Nhase /5 + NMhnoafe /5 P

S S l
'Ee'Czoze+szb'M'—f

C
Crawp = (Kyp + Kpy) (?e) S -

%4
Ciap =2 Cia’ b/Sbmax A

v,/
Cig’ = Ciap - Spmax

=72. .Sbmax
Clap =2k v, /s (6. 40)
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b Cmd

La derivada de estabilidad C,,; representa la contribucién de la velocidad de
variacion del angulo de ataque & respecto al momento de cabeceo. Las
ecuaciones empleadas son las siguientes:

Cma = Cmat + Crnawn

de

S S
Crngt =2 Clpg "V <77hafe ) afe/S + Nhnoare noafe/S> da ¢

2

ce\? S Sh I\’
Crnawp = (wa + wa) ) (?e) '?e *Cnge * Conap g}ax ) <?>

Xcl _Xml ) Vb

C.. .. =2-C ( .
mab mab 1— X1 — Vi (Sbmax'lf)

81\ [X.q1e\’
Cmae":_<3_2)'< cae) 'Clae+9/2'cm09

Ce
m- A,
Cnay =~ (7757)
+(0,0008 - * + 0,0075 - 73 + 0,0185 - 7% + 0,0128 - T
—0,0003)
T=0"4A,
L =+1—-M2 (6.41)
* Cx&e

La derivada de estabilidad C,s. representa la contribucion de la posicion del
angulo del timén de profundidad &, respecto a la fuerza longitudinal. Se trata de
un término nulo:

Cese =0 (6. 42)
b Czé‘e

La derivada de estabilidad C,s. representa la contribucion de la posicion del
angulo del timén de profundidad &, respecto a la fuerza de sustentacidn. La
ecuacién empleada es la siguiente:
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S
Crse = —Cina ;’1 (6. 43)

b Cmé‘e

La derivada de estabilidad C,,s, representa la contribucion de la posicion del
angulo del timén de profundidad &, respecto a la fuerza de sustentacién. Las
ecuaciones empleadas son las siguientes:

Cnse = —Cina " Vi
l;-S
VH:;-; (6. 44)

b CxB

La derivada de estabilidad C,g representa la contribucidon del angulo 8 a la
fuerza longitudinal. Las ecuaciones empleadas son las siguientes:

Cro = —C (6. 45)
b CZB

La derivada de estabilidad C, representa la contribucion del angulo 6 a la
fuerza de sustentacion. El valor de esta derivada de estabilidad serd siempre nulo
segun el criterio del libro de Pamadi [1] que es el que se estd utilizando para el
analisis de todas las derivadas de estabilidad.

ng =0 (6 46)
d CmB

La derivada de estabilidad C,,9 representa la contribuciéon del angulo 6 al
momento de cabeceo. Su valor es igualmente nulo:

Cmg =0 (6. 47)

6.3.3 RESPUESTA DEL MODELO

Para obtener la respuesta del modelo, se simularda mediante un impulso en el
sistema considerando que el elevador se encuentra fijo y con un valor nulo.

El modelo de ecuaciones que se usa en este apartado y que se introdujo al
comienzo es también llamado modelo caracteristico de la estabilidad dindmica
longitudinal. Se trata de un modelo tradicional de un problema diferencial lineal,
gue ofrece unas soluciones en forma de exponenciales amortiguadas como
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moduladoras y transportadoras. Tiene una solucién oscilatoria que determina el
modo de respuesta de todo el sistema frente a perturbaciones.

La convergencia corresponde con la raiz negativa de la parte real de los
autovalores de la matriz A. Estos autovalores estan directamente relacionados
con los modos de estabilidad del sistema que se estudiaran en los apartados
sucesivos. En la siguiente tabla aparece el valor de las matrices para cada una de
las cuatro situaciones objeto de estudio correspondientes a los cruceros de

7 . , m s . m 7.
maxima autonomia (Vaut =16.3 ?), maximo alcance (Valc = 19.5 ?) y maxima

velocidad (Vinax = 26 7).

Velocidad de Matriz A Matriz B
vuelo
—0,0388 0,1718 0 —0,2796 0
74 —-0,6768 —2,9302 1,2396 0 —0,2752
aut 0,1338 —8,0437 —1,0914 0 —14,519
0 0 1 0 0
—-0,0312 0,0755 0 —-0,1228 0
174 —-0,2972 3,354 1,2389 0 —0,329
ale 0,0703 -—11,512 -1,3055 0 —20.779
0 0 1 0 0
—0,0427 —0,0753 0 0,1225 0
174 0,2961 —4,6641 1,2382 0 —0,4380
(2 —0,0934 —-20,4689 —1,7402 0 —36,9422
0 0 1 0 0

Tabla 26 - Ejemplos de matrices para distintas velocidades

En la siguiente tabla aparecen los diferentes autovalores asociados a las
situaciones descritas en la tabla anterior.

Autovalores estabilidad longitudinal

Autovalores Modo Frecuencia  Amortig.  Periodo
(Hz) (s)
Vqut —0,0048 + 0,3583i Fugoide 0,3583 0,1584 17,53
Vqut —1,9575 + 2,9791i Corto periodo 3,5647 0,5542 1,73
Ve —0,0141 + 0,1573i Fugoide 0,1580 0,2303 39,76
V aic —2,4049 + 3.6134i Corto periodo 4,2488 0,5541 1,447
Vinax  —00196 +0,1564i Fugoide 0,1576 0,4135 39,86
Vnax —3,0967 + 4.7379i Corto periodo 5,6602 0,5538 1,086

Tabla 27 - Autovalores longitudinales
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En la tabla anterior se ha incluido una columna indicando el modo al que
pertenece cada autovalor. Los dos modos longitudinales se encuentran
claramente diferenciados atendiendo al valor de los autovalores, dado que que
el corto periodo posee una frecuencia mucho mayor que el modo fugoide y se
encuentra asociado a un autovalor con la parte imaginaria mas elevada.

Cabe destacar como a mayor velocidad la frecuencia del modo de corto periodo
aumenta. Por otro lado, el modo fugoide se encuentra mas amortiguado cuanto
mayor es la velocidad, al tiempo que disminuye su frecuencia.

Solucion para varias situaciones

En esta seccidon se discutird la respuesta longitudinal del avién. Como se
menciond en la introduccidon a este apartado, se estudiard la respuesta de la
aeronave a un impulso considerando fijo y de valor nulo el valor del dangulo del
elevador.

La dindmica del sistema se estudiara en diferentes segmentos de vuelo para
diferentes velocidades y regimenes de motor, siendo los que mas informacién
aportan los siguientes:

1. Velocidad de maxima autonomia V,,,; = 16.3 m/s.
2. Velocidad de maximo alcance V,;. = 19.5m/s.
3. Velocidad maxima V4, = 26 m/s.

Las derivadas de estabilidad asociadas a cada uno de las velocidades son muy
parecidas, tal y como se muestra en la tabla. Algunas de ellas son invariantes
debido a que no dependen de la velocidad a través del coeficiente de
sustentacion.

Derivadas de Vaur =16.3m/s V. =19.5m/s Vo =26 m/s
estabilidad
Ci -0,0866 -0,0615 -0,0598
C,a -1,2492 -0,4588 0,3433
Cii 0,0000 0,0000 0,0000
Cra 0,3839 0,1410 -0,1055
C,a -5,1775 -5,1775 -5,1775
Cna -0,7760 -0,7760 -0,7760
Cyq 0,0000 0,0000 0,0000
Cyuq -4,8393 -4,8393 -4,8393
Cmq -8,3713 -8,3715 -8,3720
Cya 0,0000 0,0000 0,0000
Cos 42,701 42,601 50,965
Conir -1,9564 -1,9564 -1,9564
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C.se 0,0000 0,0000 0,4862

C,se -0,4862 -0,4862 -0,4862
Conse -1,3116 -1,3116 -1,3116
C.o -0,6246 -0,2294 0,1716
C,o 0,0000 0,0000 0,0000
Cono 0,0000 0,0000 0,0000

Tabla 28 - Derivadas de estabilidad

En las siguientes graficas se estudian las cuatro respuestas analizadas
superpuestas. En cada figura se muestran las graficas con la variacién de cada
variable de interés en funcién del tiempo. Se estudiaran cinco casos:

Variacion brusca de la velocidad longitudinal u.

Variacion brusca del dngulo de ataque «a.
Variacion brusca de la velocidad longitudinal y del angulo de ataque.
Variacion brusca del pitch rate, g.

Variacion brusca del dngulo de cabeceo, 6.

Aunqgue queda suficientemente claro al observar las diferentes graficas, se va a
explicar el orden utilizado para este apartado. La grafica superior correspondera
con la velocidad longitudinal, la segunda con el angulo de ataque, la tercera con
el momento de cabeceo y la cuarta con el dngulo de cabeceo.

Primeramente, para clarificar los resultados, Unicamente se va a mostrar la
grafica correspondiente a la velocidad de vuelo de disefio en crucero.
Posteriormente se realizard una comparativa con el resto de resultados para
cada velocidad de forma superpuesta.
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Respuesta longitudinal a un incremento de velocidad del 2.5%
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Figura 89 - Respuesta dinamica longitudinal ante una perturbacion de la velocidad
Respuesta longitudinal a un incremento Aa=5°
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Figura 90 - Respuesta dinamica longitudinal ante una perturbacion del angulo de ataque
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Respuesta longitudinal a un incremento Au=2.5% + Aa=5°
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Figura 91 - Respuesta dinamica longitudinal ante una perturbaciéon combinada
« 10> Respuesta longitudinal a un incremento Aq=2 9sec
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Figura 92 - Respuesta dinamica longitudinal ante un cambio en el pitch rate

151



Respuesta longitudinal a un incremento 46=3°
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Figura 93 - Respuesta dinamica longitudinal ante un cambio en el angulo de cabeceo

Se puede apreciar como todas las variables tienen al punto de equilibrio con
mayor o menor rapidez. En las siguientes figuras se muestran los resultados para
las tres velocidades superpuestas, siendo azul para V,,;, rojo para V. y negro
para V... Hay que notar que la variacién de U es sobre un porcentaje sobre la
velocidad del avion en equilibrio, por lo que para caso el impulso de la velocidad

sera distinto.
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Respuesta longitudinal a un incremento de velocidad del 2.5%
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llustraciéon 94 —Superposicion de respuestas dinamicas para un incremento de velocidad

a unincremento Aa¢=5°

Respuesta longitudinal
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Figura 95 - Superposicion de respuestas dinamicas para distinto alpha
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Respuesta longitudinal a un incremento Au=2.5% + Aa=5°
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Figura 96 - Superposicion de respuestas dinamicas para distinta velocidad y variacion de alpha

Respuesta longitudinal a

un incremento Ag=2 9/sec
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Figura 97 - Superposicion de respuestas dinamica para distinta velocidad y variacion de q
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Respuesta longitudinal a un incremento 46=3°
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Figura 98 - Superposicion de respuestas dindmicas para distinta velocidad y variacién de theta

Se aprecia claramente como a mayor velocidad el amortiguamiento es mayor,
cosa totalmente esperable. Asimismo también aumenta el periodo de la
oscilacién como se predijo en las tablas anteriores a estas representaciones. Lo
mas interesante es el hecho de que para cualquier valor de la velocidad, la
respuesta dindmica longitudinal del avidn es adecuada y estable.

6.3.4 MODOS LONGITUDINALES

En esta seccidn se estudiara el comportamiento de los autovalores de la matriz
caracteristica del sistema una vez se ha obtenido la representacion grafica de la
respuesta. Este comportamiento se puede simplificar en dos modos de oscilacién
caracteristicos del sistema: por un lado el conocido como modo fugoide y por
otro, el modo de corto periodo.

Al observar las figuras de la respuesta del sistema se puede observar como en las
variables “u” y “0” son mas apreciables sus variaciones para tiempos grandes;
mientras que, para las variables “q” y “a” en un periodo de tiempo mucho mas
reducido sufren una fuerte variacion. Por tanto las dos primeras variables se
puede representar muy bien su comportamiento estudiando el modo fugoide y
para las dos ultimas se puede representar bien su comportamiento mediante el
modo de corto periodo.
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Estos datos corroboran la conclusidn a la que se llegd con la tabla que se mostré
previamente al calculo de la respuesta del sistema. Dicha tabla vuelve a
mostrarse a continuacion a modo ilustrativo.

Modos longitudinales

Autovalores Modo Frecuencia  Amortig. Periodo
(Hz) (s)
V qut —0,0048 + 0,3583i Fugoide 0,3583 0,1584 17,53
V qut —1,9575 + 2,9791i Corto periodo 3,5647 0,5542 1,73
Vaic —0,0141 +0,1573i Fugoide 0,1580 0,2303 39,76
Ve —2,4049 + 3.6134i Corto periodo 4,2488 0,5541 1,447
Vinax  —00196 £0,1564i Fugoide 0,1576 0,4135 39,86
V max —3,0967 + 4.7379i Corto periodo 5,6602 0,5538 1,086

Tabla 29 - Modos longitudinales

6.4 ESTABILIDAD ESTATICA LATERAL-DIRECCIONAL

Por estabilidad lateral se entiende la capacidad inherente del avién a recuperar
su posicién de equilibrio en su eje longitudinal. Después de una rafaga de viento,
el avién ha de tender a volver a su posicion de alas niveladas. Esta estabilidad
serda referida sobre el eje de alabeo del avidn y se hara referencia al mismo a lo
largo de este apartado. El angulo de alabeo es controlado por los alerones vy
también se puede conocer como angulo de balance.

La estabilidad lateral del avidén viene proporcionada basicamente por el disefio
en angulo diedro de las alas, por el cual los extremos de las alas estan en un
plano mas alto que la parte anclada al fuselaje si el diedro es positivo, y en un
plano mads bajo que la parte anclada al fuselaje si el diedro es negativo. El efecto
estabilizador de este disefio, se aprecia cuando un ala es bajada subitamente por
una rafaga de aire y debido a ello el avion se desliza sobre esa ala. Este
deslizamiento produce un aumento del dangulo de ataque del ala bajada con
respecto del ala que estd mas alta. Este incremento produce sustentacién
adicional en el ala bajada haciendo que esta suba y recupere el equilibrio.

La estabilidad direccional concierne al movimiento del avion sobre el eje vertical.
Si el eje longitudinal del aeroplano tiende a seguir la trayectoria de vuelo, bien en
vuelo recto o en giros, se dice que es direccionalmente estable. Se hara
referencia a este eje como el eje de guifiada y vendra controlada en su mayoria
por el estabilizador vertical del avidn. La variacion en la guifiada la proporcionara
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el timén de direccidon del mismo. Si una racha de viento alcanza al avion por un
costado, el mayor par de fuerza ejercido por el estabilizador vertical hara que la
cola trate de orientarse hacia la rafaga, moviendo el morro al lado contrario y
recuperando de esta forma la trayectoria.

Estos dos efectos no se deben estudiar por separado, sino que se trata de un
problema de acoplamiento lateral-direccional; de forma que, los alerones
también generan un momento recuperador en guifiada pero menor que el del
timén y a su vez, el timén también produce un pequefio momento recuperador
en balance. Para que el avidn sea estable se han de verificar los criterios de
estabilidad de recuperacion del sistema, tal y como se analizara en el siguiente
capitulo.

6.4.1 CRITERIOS DE ESTABILIDAD ESTATICA LATERAL-
DIRECCIONAL

Las caracteristicas fundamentales de este modelo es que el ala no presenta un
angulo de flecha, con lo cual, se simplifican en gran medida la dificultad de las
derivadas laterales. Sin embargo, para este tipo de aviones con configuracién de
ala baja es necesario introducir un cierto angulo de diedro positivo para que
mejore la controlabilidad del sistema y pueda contribuir al balanceo del mismo.
En el caso del Austros dicho angulo es de 6°.

El estudio de la estabilidad estatica lateral-direccional suele realizarse
atendiendo a una serie de situaciones que pueden darse durante el desarrollo
del vuel: vuelo con viento lateral segin un cierto angulo de resbalamiento,
virajes y fallo de un motor. Debido a las caracteristicas del Austros no serd
necesario realizar el estudio del fallo de uno de los motores de la planta
propulsora del avion. Para que un avidn sea estable, al igual que ocurria con el
estudio de la estabilidad longitudinal, el avién debe verificar un par de criterios
inherentes al vuelo.

El criterio de estabilidad lateral consistira en que el coeficiente de balanceo del
avion completo sea negativo, para que cuando una perturbacién de viento
lateral incida, pueda ser recuperada la posicién de vuelo equilibrado.

Cip <0

El angulo beta para esta representacidn, asi como para la del siguiente criterio,
indicard la inclinacién de la orientacion del angulo de resbalamiento de la
corriente de aire incidente.

Cip <0
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El criterio de estabilidad direccional consistirda en que el coeficiente de guifiada
del avidon completo sea positivo, para que cuando una perturbacion de viento
lateral incida, éste vuelva a su posicién de vuelo nivelado de forma automatica.

Cpp > 0
6.4.2 TRIMADO

Debido a la tipologia monomotor de la aeronave Austros, se va a determinar
Unicamente el trimado del avidén para una situacién de viento cruzado.

El trimado de un avidon que se encuentra volando con una corriente de viento
lateral inclinado un cierto angulo S respecto de la direccion longitudinal del
vuelo constard de tres valores caracteristicos: una deflexién antisimétrica de los
alerones, una deflexion simétrica de los timones de direccién y un cierto dngulo
de alabeo al que se redirige el avién en presencia de ese viento actuante.

Las ecuaciones de trimado que se han de resolver provienen de plantear las
ecuaciones 6.48. de equilibrio lateral en vuelo rectilineo y uniforme.

—mg cosy sin @
9 ysi /CIS = Cyﬁﬁ + Cy(gaSa + Cy5r6r

0= Cpp + (5,64 + Cis,.6,

0 = CpgB + Cus,8q + Cps, 6r (6. 48)

Donde:

e [ eselangulo de resbalamiento con la corriente incidente.

o 6,0, es la deflexion de los alerones y de timén de direccidn,
respectivamente.

e ¢ eselangulo de alabeo.

El sistema anterior se puede expresar matricialmente.

—mg cosy sin ®
Cyp Cysa  Cysr B g cosy / qS
Cg  Cisa Cir |- 6a> = 0 (6.49)
Cnﬁ Chsa  Chsr or 0

El trimado dependera del valor del dngulo de resbalamiento. Para distintos casos
de 3, considerando velocidad de disefio de crucero (maximo alcance), se tiene:

158



Angulo de resbalamiento 8 = 6°

Deflexion alerén Deflexion timon
da =10.45° o6r =15.70°

Tabla 30 - Trimado lateral para beta=6°

Angulo de resbalamiento 8 = 8°

Deflexion alerdn Deflexion timon
da =13.93° or = 20.94°

Tabla 31 - Trimado lateral para beta=8°

Angulo de resbalamiento f = 10°

Deflexion alerén Deflexion timén
da =17.42° or = 26.18°

Tabla 32 - Trimado lateral para beta=10°

Para un resbalamiento de 8° se observa una mejora considerable del trimado del
avion, puesto que las exigencias son menores. Con esta situacion de alerones y
timén de direccién, la aeronave podrd ser capaz de volar en equilibrio bajo las
citadas condiciones de viento cruzado.

6.5 ESTABILIDAD DINAMICA LATERAL-DIRECCIONAL

La estabilidad dinamica del sistema determinard la capacidad de reaccién medida
en el tiempo que tendra la aeronave. Se debe tener la seguridad de que las
cualidades de pilotaje de la aeronave son correctas, y no sélo eso, sino que
también son lo suficientemente predecibles como para que un sistema de
control relativamente simple sea capaz de controlarlo.

El modelo del movimiento lateral-direccional serd un modelo lineal, basado en
espacio de estado y linealizado en torno a una posicién de equilibrio
correspondiente a un vuelo crucero recto, estacionario y nivelado. Esta condicién
de equilibrio corresponde al vuelo del avién no tripulado antes de ser
perturbado, es decir antes de aplicar, ya sean condiciones iniciales en el vuelo o
deflexiones de las superficies de control. Para el estudio de la estabilidad
dindmica lateral-direccional se tendrd que existen dos tipos de respuestas bien
diferenciadas y que acometen todas las posibles fluctuaciones del problema de la
estabilidad.

El estudio se realizard para varias velocidades de vuelo: vuelo de crucero a
maxima autonomia V,,,;, @ maximo alcance V. y velocidad maxima V},, -
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6.5.1 MODELO MATRICIAL

El modelo linealizado objeto de estudio se analizara mediante las cinco
ecuaciones diferenciales de primer orden que se pueden encontrar en el
Proyecto Fin de Carrera de Lopez Teruel [7]. En él aparecen todas las variables,
los parametros adimensionales, asi como las derivadas de estabilidad que se

modelaran en este apartado.

El conjunto de ecuaciones tiene una serie de términos de masa y de inercia que
se han adimensionalizado tal y como queda en las ecuaciones 6.50.

L

Iy = —>—
* L/, pv2sb

1/, pv2sb

Izl

IXZ

1/, pv2sh

Lz =

_ Ly

] -
T Ll — 12,

Izl
lyy =—————
lelzl - Ile

Ile

Ly = ————
xz1 2
lelzl - Ile

ow
~ pSv
b

bmea = Z_UO

U

$1 =1y Cz[; + Lz Cn[;’
52 = lej ' Cnﬁ + I.X'Zl’ ' CIB (6- 50)

En las ecuaciones definidas en [] se puede observar y definir un vector de cinco

variables, el vector “x”.

p | (6. 51)
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En dicho vector se encuentran las variables principales implicadas en la
estabilidad dindamica lateral-direccional:

e 3 - angulo de resbalamiento.
e ¢ - angulo de balance del avién.

p = velocidad angular lateral.

¥ - angulo de guifiada del avion.

r > velocidad angular direccional.

Estas variables aparecen junto con sus derivadas primeras. Las variables de
control aparecen en un vector de dos variables “u” y se corresponden con la
deflexién de los alerones y la deflexién del timén de direccién. El resto de
derivadas y pardmetros se organizaran de forma matricial, apareciendo una
matriz “A” que multiplica al vector de variables y una matriz “B” que multiplica al
vector “u” de variables de control. La expresién del sistema es la siguiente:

x=A-x+B-u (6.52)
La entrada “u” es la perturbacién del timén de direccion y los alerones (la sefial
de control):
A6,
u= ASa] (6.53)

“w.,n

Siendo “x”, el vector de las incdgnitas del problema dindmico definido
anteriormente:

x=|pl (6. 54)

La matriz de coeficientes que multiplica a las variables independientes es una
matriz de 5x5 dimensiones.

aiq ai, a3 a4 Qjs
a1 ar, azs az4 Q3s

A=|0a31 az; azz Qaz; Aass (6.55)

Cada uno de los términos de la matriz dependerd de las derivadas de estabilidad
gue se definiran posteriormente y una serie de pardmetros adimensionales que
facilitan la nomenclatura de los diferentes coeficientes de la matriz. A
continuacion se presentan cada uno de los términos de la matriz “A”.
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Cyp
— bmea - Cy[?

a1 =

Cyo

a,., =
12 — bmea - Cy[?

Cyp “bmea

B .u_bmed ’ Cy/?

a3

a4 =0

1= bmea - Cyr
K — bmea Cy[?

a5 = —

A1 = Qpp = Qp3 = Qpq = A5 = 0
azy = Cig " I;1' + Cpp  Ixz1' + §1 " Drpea * G110
a3z = §1 " Dmea " A12
ass = Cip " Iz1' * bnea + Cop * Ixz1’ * bnea + 61 bmea * Q13
az, =0
azs = Cpy " 171" " Dmea + Cur * Izt * Pmea + §1* Dmea * Q15
Q41 = Qg = Qg3 = Agq = 0
as1 = Cpp " L1’ + Cip  Ixz1’ + 82 " Drpeq ~ Q11
asz = &2 " Diea " A2z
as3 = bmeq (Cnp L'+ Crp  Lipy + &2 a13)
asqe =0
ass = bmea " (Cnp * Ly’ + Cir * Izn’ + &2 7 as5) (6. 56)

De esta forma quedan definidos todos los coeficientes de la matriz “A”. A
continuacion se presentara la matriz “B”:

bll blZ
b21 b22
B =| b3 b3
b4—1 b4—2
b51 b52
Cysa Cysr
H—bmed'cy;‘; H—bmed'cy[;
B= 0 0 (6.57)
Cisa " I1' + Chsa Ing *+ 81 bmea *b11 Cisr Ly’ + Cusr - 1;6z1' + &1 Dmeq " b1z

CnsaIxt' + Ciga“ Ixz1’ + €2 " Drmea " P11 Cnsr L1’ + Cisr * Ixz1’ + €2 bmea * b1z
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A continuacién se detallan todas las derivadas de estabilidad implicadas en el
sistema definido anteriormente.

6.5.2 DERIVADAS DE ESTABILIDAD LATERAL-
DIRECCIONALES

El nimero de derivadas que serdn necesarias para el estudio de la estabilidad
lateral estatica es de nueve. Se clasifican en tres grandes grupos y a su vez se
hace otra subdivisién dentro de los mismos. Se tiene el grupo de derivadas
correspondientes a las fuerzas laterales que se representara con la letra “y”, el
grupo de derivadas correspondientes al balanceo del avidn y se representaran

llI”

con la letra “I” y por ultimo, el grupo de derivadas correspondientes a la guifiada

del avién que se representara con la letra “n”.

Cada uno de estos bloques contiene tres derivadas: una contribucién del angulo
de resbalamiento del avién y se representa por “f”, una contribucion de la
deflexién de los alerones y se representa por “6a” y por ultimo, una contribucién
del timdn de direccion que se representa por “6r”.

El nimero de derivadas que serdn necesarias para el estudio de la estabilidad
lateral estatica es de nueve. Se clasifican en tres grandes grupos y a su vez se
hace otra subdivision dentro de los mismos. Se tiene el grupo de derivadas
correspondientes a las fuerzas laterales que se representara con la letra “y”, el
grupo de derivadas correspondientes al balanceo del avidn y se representaran

llI"

con la letra “I” y por ultimo, el grupo de derivadas correspondientes a la guifiada

del avién que se representard con la letra “n”.
° Cy

La derivada de estabilidad C,z representa la contribucion del angulo g a la
fuerza lateral. Las ecuaciones correspondientes son las siguientes:

Cyp = Cypwp + Cypr + Cypy
Cypwn = —0,0001 - T
do Sy
Cypy = _2'av'<1+%>'nv'?

S
3065 04-z,
+ + 0,0009- 4
1+cosA  demax

(1+60) = 0724 +
aﬁ 7/]‘U_ )
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2/3

Vb
Cypr = —Ki* Cay - 5.
laf 1 Vb2/3 .
Donde el factor K; = 1,32, se obtiene de:
18 I 7
= - _ 7
_r - y
ol ] |
. | i
| / ]
K | 1 / ‘
- [ 7
vab— \\ | Hy4
-q——l-w——-—\:._____________l HIGH
WING | \ 7t irlma
1.2 I - \ /—: —=
| N _ / . !
N a : ]
, \./1 :

1.0
1.0 L]

[ ] CIB

Esta derivada de estabilidad representa el momento de balance que se ejerce

sobre la aeronave cuando el avion vuela con un cierto angulo de resbalamiento o

con viento cruzado.

Las ecuaciones que rigen esta derivada son las que se presentan a continuacion:

Cig = Cigwp + Cipy

do S, (z,-cosa—1,-sena)
Cpy = 27, (14 35) oy o

Cip Cip Cip ACyp

Cipwp =Cz'<(71) 'Kma'Kf-I'(Tl) +F'<T'KmF+T)
A A
A z, 2-d
+1,2 VA z
573 b b

2

ACip d
—— = —0,0005 VA (E)

(6.59)
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Los diferentes factores que se utilizan para la nomenclatura se obtienen cada
uno correspondientemente de las siguientes graficas. Estas graficas ya han sido
estudiadas y validadas experimentalmente.

Kf \\ \
a | b0
]
e A,
K =098
o SUBSONIC SPEEDS
cosf\ . 19
2.0 /I
/
= _.__./_.__A
K 3
MA
f/ /
// /|
i.4
V 3
/ /,/
1.2 l/’/’{/" W P
peamaw
__."_'-F’j'—/fﬁ__-—-[..———"__——-" _-Jz-
1.0 ) i 1 1 8
McosAc
Kma =1 (6. 60)
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SUBSONIC SPEEDS

N B
A
1.6 COSAH‘I }_oﬁ
K. .
14
//‘
A
12 / 74
e _ Y]
_/‘__,. _,-—-4»-—2
l'oo 3 R N 1.0
MCOS A,
Kpr=1 (6. 64)

° Cnﬂ

La derivada de estabilidad C,p representa la contribucion del angulo de

resbalamiento de la aeronave al momento de guifiada que se ejerce sobre la
misma. Las ecuaciones empleadas son las siguientes:

Cip = Cigwp + Cipw
Cnp = Cnpw T Crpy
Cnpw = Cupwp + Cupr + Cppa
Cnpwp = —Knn * K <y 2m
Cppr = —0,075-T - C,
c*

C. =
np4 (4'7T'Ae)

B L, S, do
Copy =20y 7= 1+ "My (6. 65)

Los coeficientes necesarios para la definicién de las ecuaciones son los que se
presentan en las siguientes graficas que aparecen.
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K., = 0,0015
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Ki: 1,35
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s Cyé‘a

La derivada de estabilidad C, 5, representa la contribucion de la deflexion de los
alerones sobre la fuerza lateral de la aeronave. Dicha contribucion sera
despreciable en comparacion con la correspondiente a las alas o la cola.

Cysa =0 (6. 68)

o Ci5q

La derivada de estabilidad C;5, representa la contribucidon de la deflexion de los
alerones sobre el momento de balanceo de la aeronave. Dicha derivada de

estabilidad tiene la siguiente expresion:

c
Clsa = ~2. ¢ (6. 69)

Los coeficientes son obtenidos graficamente a través de distintas tablas y
graficas representativas. Seguidamente se muestra la metodologia grafica

seguida:
6
T——— — " K e
Theoretical ~ =~ int. seal’
5 — —)
- / l
7 rise |
A - '
/ I
-~ 33— H .
/A :
27 |
, |
Al '
/ :
1
¢ i | -2 3 A4
Ca/Cy
T =0,55 (6.70)
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o .90
s V.
.6 1-—4-
//
¢ 4 )
(N o /
—* /
2 A | e
or ‘// )
.2 A .6 8 1.0
Cisa _ 0,6 (6.71)
T
i Cn&l

La derivada de estabilidad C,,5, representa la contribucién de la deflexion de los
alerones sobre el momento de guifada de la aeronave. Dicha derivada de
estabilidad tiene la siguiente expresion:

Cn5a =2- K11 ) Cl - Cwa (6 72)

De nuevo se emplean métodos graficos para determinar el valor de K;;:

Aw =0.5

M=a

(Mee
K ”/
=== = " | ms
-1
¢ 25 5 .78 1.0
n
Kll = _0,13 (6 73)
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* Cy8r

La derivada de estabilidad Cys, representa la contribucion de la deflexion de los
alerones sobre la fuerza lateral ejercida sobre la aeronave. Dicha derivada de
estabilidad tiene la siguiente expresion:

S
c&&A==2-av-r1-?§ (6. 74)

Se utiliza un factor de correccion el cual viene dado en la siguiente grafica:

.8
ﬂ’ﬂ"’
.6+ Fk

0", 2 3 4 5 6 .1
SRISV
7, =06 (6. 75)
* Cisr

La derivada de estabilidad C;5, representa la contribucidon de la deflexidn de los
timones de direccidn sobre el momento de balance ejercido sobre la aeronave.
Se trata de un valor directamente proporcional a la fuerza ejercida por los
timones vy, por tanto, vendra dada por la siguiente expresion:

Z
Cisr = Cy6r ’ ?17 (6.76)

i Cn&r

La derivada de estabilidad C,,5,- representa la contribucién de la deflexién de los
timones de direccidon sobre el momento de guifiada ejercido sobre |la aeronave.
Se trata de un valor directamente proporcional a la fuerza ejercida por los
timones y, por tanto, vendra dada por la siguiente expresién:

Ly

Crsr = _CySr E "Ny (6.77)
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o Cy

La derivada de estabilidad C,,,, representa la contribucion de la velocidad angular
lateral sobre la fuerza lateral ejercida sobre la aeronave. Su valor es siempre
idénticamente nulo, puesto que la velocidad angular lateral no genera excesiva
fuerza lateral.

Cyp =0 (6.78)
° Clp

La derivada de estabilidad Cy, representa la contribucion de la velocidad angular
lateral sobre el momento de balance ejercido sobre la aeronave. Las ecuaciones
correspondientes son las siguientes:

Clp = Clpw + Clpv

1
Clpw = _g : (Cla + Cd)
Cd =Cd0+k1'Cl+k2'Clz
Cpo = =275 o
zZ =27, cosa — L, sena
Cip = Cipw + Cipy (6.79)

° Cnp

La derivada de estabilidad C,, representa la contribucion de la velocidad angular
lateral sobre el momento de guifiada ejercido sobre la aeronave. Las ecuaciones
correspondientes son las siguientes:

Cnp = Cnpw + Cnpv

1
Cnpw = _g' (Cl _CDa)
Cxa = —Cpg
Cpa =2k C-Cy
Cl:Cla'a
_ 1
T (mrA-e)
_ 1,1-Cy
" (R Cy+(1—=R)-m-A)

k

e
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R=a1'13+a2'12+a3'l+a4

/1 = A ) Al
a; = 0,0004
a, = —0,008
az = 0,0501
a, = 0,8642
2 z—z
Copy = 3 (I, - cosa + z, - sena) - 5 p Cypv (6. 80)
° Cyr

La derivada de estabilidad C,, representa la contribucion de la velocidad angular
direccional sobre la fuerza lateral ejercida sobre la aeronave. Su valor es siempre
idénticamente nulo, puesto que la velocidad angular direccional no genera
excesiva fuerza lateral.

Cyr =0 (6.81)
i Clr

La derivada de estabilidad C;,- representa la contribucién de la velocidad angular
direccional sobre el momento de balance ejercido sobre la aeronave. Las
ecuaciones que lo definen son las siguientes:

Cir = Cipw + Cipy

2
Cipp = 57 (I - cosa + z, - sena) - z - Cypy
C
Cirw = 3’ (6. 82)

¢ Cnr

La derivada de estabilidad C,,,- representa la contribucién de la velocidad angular
direccional sobre el momento de guifiada ejercido sobre la aeronave. Las
ecuaciones que lo definen son las siguientes:

Cnr = Cppw + Gy

Corp = e (I, - cosa + z, - sena)? - Cyp,

_ Caq (6. 83)

173



6.5.3 RESPUESTA DEL MODELO

a) Matriz y autovalores

Este modelo de ecuaciones es también Ilamado modelo caracteristico de la
estabilidad dinamica lateral-direccional, y siendo un modelo tradicional de un
problema diferencial lineal ofrece unas soluciones en forma de exponenciales
amortiguadas como moduladoras y transportadoras. Tiene una solucidn
oscilatoria que determina el modo de respuesta de todo el sistema frente a
perturbaciones.

La convergencia corresponde con la raiz negativa de los autovalores de la matriz.
A diferencia de lo que ocurria con la estabilidad longitudinal, ahora existen
modos reales sin parte compleja, por lo que dichos modos no son oscilatorios
pero también aportaran informacion de la dindmica del sistema. En la siguiente
tabla aparece el valor de las matrices para cada una de las tres situaciones objeto

de estudio.
Segmentos de Matriz A Matriz B
vuelo
-0, 0050 0,0001 0 0 -1 0 0,0032
174 0 1 0 0 0 0
i | —o, 2423 0 -0,1778 0 -0,0102 | | 0,5488 —0,0068 |
\ 0 0 0 1 / \ 0 0 /
1,4589 0 0,0092 0 -—0,0453 0,0014 -—0,5582
-0, 0062 0,0001 0 0 -1 0 0,0038
0 1 0 0 0 0
Valc -0, 3468 0 —-0,2127 0 -0,0122 0,7855 —0,0098
0 0 0 1 0 0
2,0879 0 -0,0110 0 -0,0054 0,002 —-0,7989
-0, 0082 0,0001 0 0 -1 0 0,0051
0 1 0 0 0 0
Vinax -0, 6166 0 -0283 0 —0,0163 1,3964 0,0173
0 0 0 1 0 0
3, 7118 0 0,0146 0 -—0,0722 0,0036 —1,4202

Tabla 33 - Matrices de la estabilidad lateral-direccional

En la siguiente tabla aparecen los diferentes autovalores asociados a las
situaciones descritas en la tabla anterior. Se ha afiadido una denominacién con el
modo lateral-direccional al que se encuentra asociado dada su magnitud:
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Autovalores estabilidad lateral-direccional

Dutch Roll Rolling Subsidence Spiral Mode
Vqut -0,1762 -0.0259% 1,2076 i -0,000009
Vau -0,2108 -0,03105 * 1,4446 i -0,000010
Vmax -0,2811 -0,04141 + 1,9262 i -0,000014

Tabla 34 - Autovalores dinamica lateral-direccional

b) Solucion para vuelo de crucero de disefio

En esta seccidon se discutird la respuesta longitudinal del avién. Como se
menciond en la introduccidon a este apartado, se estudiard la respuesta de la
aeronave a un impulso considerando fijo y de valor nulo el valor del dngulo del
alerén y del timdn de direccion.

La dindmica del sistema se estudiard por simplicidad, dado que para todas las
velocidades se obtienen resultados cualitativos similares, para la situacion de

. ~ . s . m
vuelo de crucero de disefio, es decir, vuelo de maximo alcance a V,;. = 19.5 .

Las derivadas de estabilidad correspondientes han sido calculadas anteriormente
y se muestran a continuacion poniendo como ejemplo el vuelo de crucero.

Derivadas de estabilidad Ver
Cyp -0,6613
Cip -0,0971
Cnp 0.2857
Cysa 0,0000
Cisa 0,2200
Cosa 0,0000
Cysr 0,4062
Cisr 0,0027
Cusr -0,1093
Cyp 0,0000
Cip -0,8671
Cop 0,0013
Cyr 0,0000
Ci- -0,0500
Cor -0,1080

Tabla 35 - Derivadas de estabilidad lateral-direccionales
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En las siguientes graficas se estudian

las cuatro

respuestas analizadas

superpuestas. En cada figura se muestran las graficas con la variacién de cada

variable de interés en funcién del tiempo. Se estudiaran tres casos:

- Variacion brusca del dngulo de resbalamiento 8

- Variacion brusca del angulo de balance ¢

- Variacién brusca de una combinacion de ambos.

Aungue queda suficientemente claro al observar las diferentes graficas, se va a
explicar el orden utilizado para este apartado. La grafica superior correspondera
con el angulo de resbalamiento, la segunda con el incremento de alabeo, la
tercera con el momento alabeo, la cuarta con el angulo de direccion y la quinta

con el momento de guinada.

Para mayor claridad en los resultados, Unicamente se va a mostrar la grafica

correspondiente a

Respuesta lateral a un incremento Ag of 10 °

la velocidad de vuelo de disefio en crucero.

comportamiento cuando se vuela a las demds velocidades es idéntico.
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Figura 99 - Respuesta dinamica longitudinal ante un cambio en el dangulo de resbalamiento

El
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Ag¢, deg

o 1 10° Respuesta lateral a un incremento A¢=5°
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Figura 100 - Respuesta dindmica longitudinal ante un cambio en el angulo de balance

Respuesta lateral a un incremento A5=10°+ A¢=5°
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Figura 101 - Respuesta dinamica longitudinal ante una perturbacién combinada
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En el caso de la segunda grafica correspondiente a la variacién del angulo de
alabeo, se puede comprobar como el modo espiral hace acto de presencia. En el
limite, si se prolonga mucho mas en el tiempo la simulacién, se comprueba como
tiende muy lentamente a la posicion de equilibrio. Este comportamiento era el
que reflejaba el autovalor correspondiente (el mas cercano a cero negativo).

6.5.4 MODOS LATERALES

El comportamiento de los autovalores se puede simplificar en tres modos
caracteristicos del sistema:

a) Convergencia en balance

El modo de convergencia en balance es un modo no oscilatorio y trata de
cuantificar la recuperacion del avién con respecto de una perturbacion en el eje
de balance del avion. Si se introduce una deflexion al alerén constante vy
sostenida, el sistema tiende a continuar con el angulo de balance adquirido
debido a esa deflexidn. Sin embargo, en el instante en el que se deja libre el
alerdn, el sistema tiende automdaticamente a volver a su posicién de equilibrio.
La recuperacion suele ser bastante rdpida, puesto que el valor del autovalor es
elevado y negativo. De los autovalores mostrados anteriormente como resultado
de la simulacién del sistema, los correspondientes a la convergencia en balance
son los reales de mayor valor absoluto.

b) Balance holandés

El modo de balanceo holandés es un modo caracterizado por la oscilacién a lo
largo del eje de cabeceo concéntrica, de forma que visto lateralmente, se aprecia
como el ala describe circulos concéntricos con el encastre del ala. Si se observa
frontalmente, se observa como la inclinacién del eje del ala va variando de forma
ciclica.

El autovalor que determina el balanceo holandés es el Unico que presenta un par
de polos conjugados con parte real e imaginaria.

¢) Modo espiral

El modo espiral mide la tendencia a la guifiada a lo largo del vuelo del avién. Un
avion que sea inestable para el modo espiral se caracteriza porque conforma
avanza el vuelo, el eje longitudinal del avién va virando de forma continua pero
practicamente inapreciable.
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El autovalor que caracteriza este modo solamente tiene parte real, de forma que
si su signo es negativo, el avion tendra un comportamiento estable frente al

modo espiral.

Se trata de un modo amortiguado sin oscilacién alguna. Como la frecuencia es
tan baja, se tiene que para poder apreciarlo, es necesario que transcurra mucho
tiempo para estabilizar dicho modo.

Los autovalores con su modo asociado se mencionaron en el apartado 6.5.3. A
continuacion se vuelven a adjuntar para facilitar la lectura.

Modos lateral-direccionales

Dutch Roll Rolling Subsidence Spiral Mode
Vaut -0,1762 -0.0259+ 1,2076 i -0,000009
Vaut -0,2108 -0,03105 + 1,4446 i -0,000010
Viax -0,2811 -0,04141 + 1,9262 i -0,000014

Tabla 36 - Modos lateral-direccionales
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7. CONCLUSIONES

Considero que este proyecto es de los mds completos que un Ingeniero
Aeronautico puede tener gracias a tener involucradas todas y cada una de las
areas que intervienen en el disefio de un avion. Ya en quinto curso de carrera el
propio tutor de este proyecto, Sergio Esteban, nos impartié la asignatura de
Calculo de Aviones que puede asemejarse en estructura al proyecto aqui
realizado.

Este proyecto es un claro ejemplo de la dificultad que entrafia el disefio de una
aeronave, por muy pequeiia que sea, debido a que cualquier cambio en una de
las areas provoca alteraciones en el resto. Es por ello que se ha requerido tener
un cierto orden respecto a la modificacién de los parametros, para lo cual se han
realizado diversos programas y hojas de célculo para tener controlados todos los
pardmetros.

Un aspecto muy positivo de este proyecto es el uso por primera vez del
programa XFLR5, demostrandose que se trata de una herramienta muy potente y
a la cual se le va a dar un impulso académico considerable, empezando con el
manual que se proporciona como anexo a este documento.

Por otro lado, en el aspecto de disefio del avidn propiamente dicho, los objetivos
se han cumplido, disefando preliminarmente un avion que cumple con los
requisitos sefialados sobradamente y que a buen seguro podra ser optimizado en
un futuro.
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8. POSIBLES MEJORAS

El caracter preliminar de este proyecto conlleva la existencia de grandes
posibilidades de mejora en el disefio del avidn. El siguiente paso que pide el
desarrollo del avidn es el de centrarse en cada una de las dreas por separado,
incidiendo mds en los detalles que intervienen en cada una de ellas. A
continuacion se van a enumerar algunas posibilidades de mejora que he podido
apreciar durante la realizacion del proyecto:

e En la seccion de diseio, realizar el modelado detallado de Catia para
optimizar la estructura y que la distribucién de carga de pago sea una
realidad. En este sentido el alumno Mario Rodriguez Garcia ya tiene un
Proyecto Fin de Carrera asignado a tal efecto.

e En la seccidon de estructuras, habria que realizar un estudio estructural
algo mas detallado de la misma para asegurarse que no se emplean unos
calculos excesivamente conservativos. Asimismo, un estudio detallado
permitiria obtener una distribucién de pesos mucho mas fiable. Este
punto se encuentra relacionado con el anterior.

e En el apartado de aerodindmica, estudios en el tunel de viento para
validar los resultados de la herramienta XFLR5 pueden ser realizados,
aunque las perspectivas son muy optimistas. Asimismo, seria interesante
profundizar en el uso del programa y comprobar resultados mediante
programas y métodos numéricos mas sofisticados.

e En actuaciones y propulsion es quizds donde se encuentra el mayor y mas
claro margen de mejora, dado que el modelo de planta propulsora
empleado es el del Céfiro, por lo que el siguiente paso, con un proyecto
fin de carrera ya lanzado, es realizar analisis experimentales de un mayor
numero de plantas motoras para poder obtener tendencias mas
adecuadas de acuerdo al rango que se requiera.

e Por ultimo, en estabilidad seria interesante profundizar en el modulo
correspondiente de XFLR5 para comprobar las posibilidades que ofrece.
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ANEXO A: PROCEDIMIENTO DE
CALCULO DE LOS TAIL BOOM

En este apéndice se va a detallar el procedimiento seguido para dimensionar los
tubos de cola empleados en el Austros.

Primeramente se va a introducir la nomenclatura que se empleara a lo largo de
los calculos:

- R; 2 Radio interno del tubo

- R, = Radio externo del tubo

- Ltyupo 2 Distancia desde el punto de cogida en el ala central al punto de
actuacion de las fuerzas de la cola (aproximadamente sera el punto de
cogida de la cola).

- Lyrp = Fuerza de sustentacion del estabilizador horizontal

- Dyrp = Fuerza de resistencia del estabilizador horizontal

- Lyrp = Fuerza de sustentacion del estabilizador vertical

- Dyrp = Fuerza de resistencia del estabilizador vertical

- F; = Fuerzas de resistencia

Método de aproximacion

Se va a considerar que el tubo de cola se comporta como una viga en voladizo
empotrada en la cogida con el ala central. Por tanto estard sometida a unos
esfuerzos determinados por resistencia de materiales y provocados por las
fuerzas actuantes en el sistema (fuerzas de inercia y fuerzas en la cola). En base a
esta consideracion, primeramente se analizaran las fuerzas que acttan en la cola.

Cdlculo de fuerzas

Como se ha mencionado anteriormente, en el sistema actuardn tanto fuerzas de
inercia como fuerzas aerodinamicas, cada una en un punto determinado de la
aeronave. En la figura 1 se muestra un esquema con la distribucién de las fuerzas
consideradas.
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102 - Distribucion de fuerzas

En el estudio de aerodindmica del perfil se estima que el punto de actuacién de
las fuerzas aerodindmicas en un ala o estabilizador se encuentra en el centro
aerodinamico de la superficie en cuestion. Se sabe que en el estabilizador este
punto se encuentra muy cercano al centro de gravedad del avién, por lo que en
este estudio se va a considerar como hipétesis simplificadora que estd en el
mismo punto. Debido a la geometria del vertical y horizontal, se estima que el
punto de aplicacién de las fuerzas sobre el vertical se encuentra en la misma
vertical que el punto de actuacidn de las fuerzas en el horizontal. Por otro lado,
las fuerzas de inercia del tubo se encuentran aplicadas en los centros de

gravedad de cada uno de los cuerpos. En el caso concreto del tubo, en primera

. . . L .
aproximacion se encuentra a una distancia %b" tanto de la cogida del ala central

como de la cogida en el estabilizador horizontal. Es decir, en la mitad del tubo.
Se asume que un solo tubo de cola tendra que soportar:

- La mitad de las fuerzas aerodindmicas del estabilizador horizontal.
- Las fuerzas aerodinamicas del estabilizador vertical.

- La mitad del peso de la cola.

- El peso completo de si mismo.

Por tanto habra que calcular dichas fuerzas, que se denotaran como “/2” para
destacar que se refiere a un solo tubo de cola. Para ello habrd que tomar los
datos proporcionados por los departamentos de aerodindmica y estructuras.
Finalmente dichas fuerzas quedan:

Ly, =255N Ly, =L, =13.04N N
H/2 viz v Flcorajz = Meotay2 * 9-86 - 4Gs
=12.74N
Dy,=3N  Dy,=Dy,=175N
H/2 viz =R Flrygo = Meupo - 9.8@ - 4Gs
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Una vez se han obtenido las fuerzas implicadas, se esta en disposicion de calcular

los esfuerzos que se producen la zona del encastre del tubo, los cuales se

refieren a los ejes que se muestran en el dibujo de CATIA mostrado en la figura

anterior. En la siguiente tabla se muestran los resultados, donde los datos se

muestran en N:

Fyr Fyr Fgr Mxr Myr Mgy
Lz 0 0 255  030-255  Lyupo - 255 0
Dy, 3 0 0 0 0.100-3 03-3
Ly 0 13.04 0 0.100 0 Liupo13.04
- 13.04
Dy, 1.75 0 0 0 0.100 - 1.75 0
Floota) 0 0 1274 0301274 Ly, - 12.74 0
FI 0 0 FI 0 Lewp 0
tubo/2 tubo/2 ; o Fltubo/z

37 - Esfuerzos provocados por cada fuerza

La suma de cada una de las contribuciones resulta en los esfuerzos totales a los

gue estd sometido el tubo en la zona del encastre:

FXT - 7.125 N
FYT == 19.560 N
FZT == 16.24‘5 N

My = 19.164 Nm
My, = 44.875 Nm

My; = 24.822 Nm

A estos valores se les ha aplicado un factor de seguridad de 1.5.

Cdlculo de las tensiones

Tras calcular las fuerzas ya se estd en disposicion de calcular las tensiones

maximas que se produciran en los tubos. Este cdlculo es el que determinara

posteriormente los tubos que se deberan usar en el avién, dado que dichas

tensiones no pueden superar las maximas admisibles por el material usado.

Un esquema de la seccién transversal de un tubo genérico se muestra en la

figura 2.
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103 - Seccion del tail boom

La mayor tensidn en la seccion se producird en los puntos 1y 2. Segun el criterio
de Von Mises, la mayor de las tensiones equivalentes correspondientes a cada
punto serd la tension maxima de la seccidn. La expresion de las tensiones
equivalentes es como sigue:

Ocq1 = J(JMyT + UN)Z + 3(TMxT + TFyT)2

Ocq2 = \/(UMzT + on)? + 3(Tyar + Trzr)?

Seguidamente se muestran las ecuaciones necesarias para calcular las variables
gue participan en las expresiones anteriores:

Datos geométricos:

A=mn(RE—R})
T
Iyp = Izp = Z(Rg _R?)

R; — R}

I, =
07T2

Esfuerzo axil:

Esfuerzo de flexion:

Esfuerzo cortante:
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Torsion:

Resultados

Una vez definidas las ecuaciones necesarias, se realiza el estudio de un rango de
espesores y radios comerciales encontrados en el mercado. Dado que el material
de los tubos es aluminio 6063, se tienen las propiedades siguientes:

- Cargade rotura: 215 MPa
- Limite eldstico: 175 MPa
- Limite de fatiga: 150 MPa

Seguidamente se muestra una tabla con los resultados obtenidos para cada
combinacion de dimensiones:

Diametro Diametro Espesor Ocq1 Oeq2 Peso total
exterior interior (mm) (MPa) (MPa) delos 2 TB
(mm) (mm) (kg)
16 14 1 476.493 179.205 0,312
16 12 2 312.761 106.460 0,6
16 10 3 268.962 84.269 0,816
20 16 2 194.795 64.068 0,768
20 17 1.5 229.148 79.690 0,576
20 18 1 301.664 111.514 0,408
25 20 2.5 111.671 33.209 1,176
25 21 2 124.292 39.230 0,96
25 22 1.5 146.708 49.422 0,744
30 24 3 73.084 19.538 1,704
30 25 2.5 78.606 22.339 1,44
30 26 2 87.539 26.596 1,176
30 27 1.5 103.268 33.762 0,912
32 27 2.5 69.694 19.475 1,56
32 29 1.5 91.449 29.561 0,96

104 - Resultados

Vistos los resultados, se escoge un tubo de didmetro exterior D, = 25 mm,
interior D; = 21 mm, con un espesor, por tanto, de 2 mm. Esto conllevara un TB
de unos 0.96 kg de peso.
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ANEXO B: MANUAL DE XFLR5

En el presente Anexo se pretende realizar un manual basico del uso del
programa XFLR5 en su versién 6.09.01 beta, incidiendo en la metodologia a
seguir para realizar los analisis requeridos para el estudio aerodindmico de una
aeronave. XFLR5 es un programa con numerosas posibilidades, muchas de ellas
no usadas para en la presente explicacion, por lo que esta guia servird para
familiarizarse con el entorno grafico del programa y profundizar en ciertos
aspectos. Los mddulos o funciones no sefialados en esta guia se dejan para la
propia investigacion del usuario.

En este manual se va a realizar un ejemplo desde cero. Con todo, en ciertas
secciones se empleara un proyecto ya realizado por ser mas ilustrativo. Se
mostraran los distintos pasos que se han seguido para ejemplificar cada
apartado. Se presentardn los distintos mddulos del programa cronolégicamente
al momento en el que hubo que emplearlos.

1. Mddulo “Direct Foil Design”. Modelando el perfil

Para acceder a este mddulo hay que pinchar en la opcién “Direct Foil Design”
gue aparece en el menu desplegable de la pestaiia “File”. En este médulo se
definen los perfiles que se quieren analizar. Primeramente se va a analizar la
interfaz principal del médulo para explicar la funcién de cada zona.

fmsn - T $ T T ol
File  View | Foil plines  Opti ?
[ @ 2
Z PPRE=T IR

AFoil 8 x

Name Thickness (%) at (%) ‘Camber (%) at (%) Points TE Flap () TE XHinge TE YHinge Show Points Centerline Style
|2 sptine foil 9.04 2940 0.00 3130 158 0.00 0.00 0.00
2 NACA0012 1200 2950 -0.00 450 199 0.00 0.00 0.00 V]

3 NACAS5415 15.00 2950 500 4020 199 0.00 0.00 0.00 F

ParaManuall

Figura 1 - Menu Direct Foil Design

- Zona A 2 muestra graficamente los perfiles introducidos, siempre de
forma adimensional.
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- Zona B - muestra las caracteristicas mas importantes de los perfiles
introducidos. Asimismo, permite cambios en la apariencia grafica y
permite modificar los parametros del perfil.

- Pestafia C (Foil) = Permite afadir nuevos perfiles y modificar los
existentes.

A continuacidn se va a detallar el proceso seguido para introducir un perfil.

Primeramente habrda que introducir las coordenadas del perfil. Dichas
coordenadas estaran adimensionalizadas con la cuerda del mismo. Los métodos
posibles para meter un perfil en el programa son dos:

e Mediante un archivo .dat que incorpore la nube de puntos que
corresponda a cada perfil.

e Mediante un asistente que incorpora una base de datos para ciertos
perfiles con numerologia caracteristica, como los NACA.

a) Meétodo 1: mediante un archivo .dat

Si no se tiene el archivo correspondiente al perfil, una base de datos muy
completa se puede encontrar en  http://aerospace.illinois.edu/m-
selig/ads/coord database.html#R.

Una vez descargado el archivo correspondiente, se elige la opciéon “Load File”
desde el menu “File”. Una vez seleccionado el archivo del perfil en cuestién, se
mostrara la distribucién de puntos correspondiente al mismo en la pantalla
principal. En este caso se hace el ejemplo con el Eppler 748.

I i — — ol
oil  Splines

EPPLER 748 AIRFOIL

AFoil g5 x

Name Thickness (%) at (%) Camber (%) at (%) Points TEFlap () TEXHinge  TEVHinge Show Points Centerline Style
1 Spline foil 904 2940 000 3130 158 000 000 000

2 EPPLER 748 AIRFOIL 1975 2840 459 5440 300 0.00 0.00 0.00 V] [V

3_Definicion del perfil_Eppler748_perfil_analizado”

Figura 2 - Representacion del perfil

b) Método 2: mediante el asistente

189


http://aerospace.illinois.edu/m-selig/ads/coord_database.html#R
http://aerospace.illinois.edu/m-selig/ads/coord_database.html#R

El programa incorpora un asistente para introducir perfiles que vienen
determinados por su numeracidn, como son los NACA. Para ello, se accede a la
opcion “Naca Foils” que aparece en la pestafia “Foil”. Se abre una ventana en la
que ha de introducirse el nimero correspondiente al perfil NACA que se desee.
En el ejemplo se muestra un perfil NACA 5415 empleado en el avién. Asimismo,
ha de introducirse el niumero de puntos en los que se quiere dividir el perfil,
aunque después como se verd se podrd modificar. El programa calcula las
coordenadas que debe tener cada punto y dibuja el perfil.

£ xirsve000t e TN e g ——— locoaliie
File  View Splines  Options 2
0 g Z) Rename... 2 E

Delete...

Export... EPPLER 748 AIRFOIL
Duplicate

Hide All Foils
Show All Foils

Normalize the Foil
De-rotate the Foil

Refine Locally (Shift+F3)
Refine Globally (/3

Edit Foil Coordinates

Scale camber and thickness  (F9)

Set TE. Gap

Set LE. Radius

Set Flap

Interpolate Foils

Naca Foils

Manage Foils

AFoil & X

Name Thickness (%) at (%) Camber (%) at (%) Points TE Flap () TE XHinge TE YHinge Show Points Centerline Style
1 Spline foil 204 2940 000 3130 158 0.00 0.00 0.00
2 EPPLER 748 AIRFOIL 1975 2840 458 5440 300 0.00 0.00 0.00 V] V]

3_Definicion del perfil Eppler748_perfil_analizado®
Figura 3 — Asistente de introducciéon de perfiles NACA

A continuacion se va a seguir el manual con el NACA 5415 y el NACA 0012 que
han sido empleados en este ejemplo. El Eppler 748 Unicamente se ha incluido
para ejemplificar la carga de un perfil mediante un archivo. Por tanto, tras haber
afadido los dos perfiles citados, ambos se muestran superpuestos quedando la
situacion de la figura 4.
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£ 1055 w6001 v T T LSS

File View Foil Splines Options 2

D g PPHE=TIM B

AFoll 8 X
Name Thickness (%) at (%) Camber (%) at (%) Points TEFlap?)  TEXHinge  TEYHinge Show Points Centerline Style
|1 spiine foi 904 2940 000 3130 158 000 000 000
2 NACAO0012 1200 2980 000 450 199 000 000 000 Ei
3 NACAS5415 15.00 29.80 500 4020 199 000 0.00 000 i

ParaManuall

Figura 4 - Representacion superpuesta de perfiles

En la parte inferior, como se menciond anteriormente, aparece toda la
informacién del perfil asi como diversas opciones de visualizacién del mismo.
Una funcién muy interesante es la posibilidad de modificar diversas
caracteristicas del perfil. Para ello, se pulsa con el botén derecho del ratén
encima de la fila del perfil en cuestion y acto seguido se entra en el menu “Scale
camber and thickness” tal y como se muestra en la figura 5. De esta manera, una
vez introducido un perfil predefinido, sera posible modificar sus propiedades de
curvatura, anchura y posiciones de los maximos. Los perfiles posibles son, por
tanto, practicamente infinitos.

£ xrrs weoo0t e BNl

File View Foil Splines Options 7

BPEPE=TINR

g

5.00] %Chord

40,20 %Chord

Rename... F2

15.00 %Chord

Max x-pos 29,80 %Chord

Normalize the Foil
De-rotate the Foil
Refine Locally (Shift+F3)

Refine Globally (F3) Restore. Cancel

Edit Foil Coordinates

Scale camber and thickness

AFoll Set TE. Gap | & x
Set LE. Radlius b
Nan smber (%) at (%) Points TEFlep(")  TEXHinge  TEYHinge Show Points Centerline Style
Set Flap (F10)
1 Spline foil 000 3130 158 000 000 000
Set Table Columns
2 NACA0012 0.00 450 199 000 000 000 El

Reset column widths

ParaManuall

Figura 5 - Modificacidn de las caracteristicas del perfil
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Mencion aparte hay que hacer al nimero de puntos que se definen sobre el
perfil. Si ha sido introducido mediante el asistente para perfiles NACA, el nUmero
de puntos puede ser introducido en dicho asistente. Por el contrario, si ha sido
introducido mediante un archivo predefinido, dicho nimero de puntos estd
también predefinido. La importancia del nimero de puntos radica en el andlisis
aerodinamico que se realizard posteriormente, puesto que un nimero pequefio
de puntos conllevard una baja resolucién y fiabilidad en los resultados, sobre
todos a numeros de Reynolds medios y bajos. De forma mds o menos acusada
dependiendo de cada perfil, en el presente proyecto se ha tenido este problema
y la manera de subsanarlo ha sido definir un mallado mas fino de puntos sobre el
perfil. Para ello, una vez cargado el perfil, se hace click con el botén derecho en
la fila del perfil correspondiente en la parte inferior de la pantalla y se selecciona
“Refine globally”. En ese menu, mostrado en la figura 6, se introduce el numero
de puntos en cuestion (el maximo es 302). El analisis aerodindmico llevara un
tiempo mayor debido al mallado mas fino, pero los resultados seran mas fiables.

5 xe185 v60001 bei I — (| B o)

File View Foil Splines Options ?

PRE=I1NS

D@l

§5 Global Panel Refinemen 2

Number of Panels

52 720 0 B 0 e — e aE RN msEC )
Rename... R i e

Delete. o TE/LE Panel Density Ratio

Export... Refined area/LE Panel Density Ratio

Duplicate Top Side Refined Area x/c limits

Normalize the Foil Bottom Side Refined Area xjc imits

De-rotate the Foil

Refine Locally (Shift+F3) [Camoly ] [ cancel ]
Refine Globally (F3)
Edit Foil Coordinates

Scale camber and thickness
AFoll Set T.E. Gap

Sl per (%) at (%) Points TEFlap()  TEXHinge  TEYHinge Show Points Centerline Style
| Set Flap (F10)

1 Spline foil 000 3130 158 000 0.00 000

Set Table Columns

(F9)

| Name

2 NACA0012

-0.00 4.50 199 0.00 0.00 v

Reset column widths

@]

ParaManuall

Figura 6 - Modificacion del nimero de puntos

El resto de opciones posibles no han sido usadas en este manual pero aportan
mas versatilidad en el andlisis, pudiendo anadir por ejemplo superficies
hipersustentadoras al perfil.

Una vez definidos y configurados correctamente los perfiles, es el momento de
pasar al andlisis aerodindmico del mismo. Hay que reseflar que en todo
momento se puede acceder al mddulo de edicidon del perfil, pero cualquier
modificacion en el mismo conllevara el borrado de todos los andlisis hechos
sobre dicho perfil. Con todo, la versatilidad que ofrece poder crear perfiles y
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analizarlos en cualquier momento del desarrollo del proyecto es muy interesante
para probar nuevas ideas.

2. Modulo “XFoil Direct Analysis”. Analizando el perfil

En este mddulo se realizan los analisis sobre cualquier perfil definido en el
maodulo anterior. Se obtendran multitud de polares sobre las que interpretar las
propiedades y caracteristicas del perfil que se deseen. Estas polares, una vez
seleccionado un perfil, seran las que se usaran en el mdédulo siguiente para
realizar el analisis aerodinamico de las superficies aerodindmicas completas.

La interfaz base de este mdédulo se muestra en la figura 7 seguido de una breve
explicacion de cada maodulo.

E xrrsvwooot e T ST o0
File View Foil thslgrE Analysi < g Points openg B
BNZA=] Dh IWACA AL
XDirect & x|
Analysis settings
Start=
End=
=
Polar properties
Graph Curve Settings
Style
Width
Color 7B

Figura 7 - Menu principal del médulo XFoil Direct Analysis

- Zona A > Muestra graficamente las polares simuladas con la
combinacidn de variables en los ejes que se desee.

- Zona B - Una vez definido un analisis, permite volver a realizar un
barrido o ampliarlo si se desea. Asimismo, también permite modificar el
aspecto grafico de las curvas.

- Menu desplegable C = Permite seleccionar entre las polares definidas
para un perfil determinado.

- Menu desplegable D - Permite seleccionar entre los distintos perfiles
gue se han definido en el médulo “Direct Foil Design”.

- Botdén E = Al pulsarlo se accede al modo de visualizacidon que se muestra
en la figura, en el cual aparece la representacion de dos variables
enfrentadas. Es el modo activo por defecto.
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- Botdén F - Contrariamente al botdn E, en este caso al pulsarlo se muestra
un modo de visualizacidon en el que se representa el coeficiente de
presion C,, a lo largo del perfil.

Los analisis se pueden realizar de dos formas:

- De forma manual = mediante la opcion “Define Analysis” del menu
“Analysis” se puede realizar el andlisis para un Reynolds determinado.
Una vez definido el tipo de analisis, se realiza el mismo mediante las
opciones de la derecha del menu principal.

- De forma secuencial = Existe una posibilidad muy util que permite
realizar el analisis de una serie de nimeros de Reynolds de forma
continua. Se trata de la opcién “Batch Analysis”, y de esta manera una vez
comenzada la simulacién, el programa realizard de forma sucesiva los
anadlisis definidos en el menu correspondiente sin tener que realizar
accion alguna.

En este caso se va a explicar cdmo seguir con la segunda opcidn. Para realizar el
Batch Analysis, lo primero que hay que hacer es seleccionar el perfil deseado en
el menu desplegable superior.

ign  Analysis  Polars  Operating Point

[E] [NACA 5415 -

MACA 0012
MNACA 5415

Figura 8 - Seleccion del perfil

Seguidamente se selecciona “Batch Analysis” dentro del menu “Analysis”. En la
ventana que aparece se han de introducir todos los parametros del andlisis que
se va a realizar. En la figura 9 se ilustra dicha ventana seguido de una breve
explicacion de cada mdédulo.
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R R L i —— - | 0

File View Foil Design Polars  Operating Points  Options 7

DB I~ [ Define an Analysis i3 |
Batch Analysis Shift-F6

Multi-threaded Batch Analysis Ctrl+F6

XDirect

Analysis settings

Reset XFoil
XFoil Advanced Settings

View Log File Foil Selection V] Initislize BLs between polars Store OpPoints

© Current foil only Foil list

Analysis Type

) Type 1 Type 2 Type 3 Type 4

Batch Variables
® rance R i
Min Mane Increment
Reynolds = 550000 580000 10000
Mach = 0.000

NCrit= 9.00

Forced ransitions
Top transition location (x/c) 1.00

Bottom transition location (x/c) 1.00

Analysis Range
Spedify © Alpha al ] From Zero
Min Max Increment

Alpha = ~10.00 25,00 0.20

Analyze Skip Opp Skip Fola Close

Tip : you don't want to use that option.

Figura 9 - Batch Analysis

1. Foil Selection > se puede realizar el analisis para el perfil que se acaba de
seleccionar o para cualquiera de los perfiles definidos.

2. Analysis Type > se selecciona “Type 1” para velocidad fija y coeficiente
de sustentacién variable. Por tanto servird para realizar un barrido de
angulos de ataque, el cual es el tipo de andlisis mas extendido.

3. Batch Variables > aqui se introducen las variables fijas en cada andlisis,
en este caso el numero de Reynolds. Se puede introducir de diferente
manera:

a. Unrango de Reynolds equiespaciados por un incremento fijo.

b. Una lista de Reynolds introducidos por el propio usuario. Para ello
se selecciona la opcién “Re List” y luego se pulsa en “Edit List”
para introducir manualmente los Reynolds en cuestién.

Posiblemente la segunda opcién es la mas util debido a que evita hacer
analisis fino en un rango de Reynolds que no interese mas que tener una
estimacion superficial.

4. Analysis Range —> por ultimo se define el rango de angulos de ataque
sobre el que se quiere hacer los analisis. De nuevo, se define como un
rango entre dos extremos y un incremento fijo. Cuanto menores sean los
incrementos mayor resolucion se tendrd, a costa de un mayor tiempo de
computacion.

Hay que notar que para cada perfil habra que obtener las polares que cubran un
rango suficiente de ndmeros de Reynolds, dado que en el andlisis 3D de las
superficies aerodinamicas se interpolara entre todas las polares obtenidas. Con
todo, posteriormente si se obtiene un mensaje de error en el andlisis 3D, se
puede volver a este mdédulo y realizar los analisis requeridos.
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Una vez definidos todos los parametros, se hace click en “Analyze” y comienza el

analisis sucesivo de todos los casos definidos.

BT 5 kch foil analysis [ ]

Foil Selection /| Initiglize BLs between polars Store OpPoints
@ Current foil only Foil list Foil list Alpha = 15,400 ...converged after 4iterations
Alpha = 15.600 ...converged after 4iterations
) Alpha = 15,800 ...converged after 4iterations
Analysiz Type Alpha = 16,000 ...converged after 4iterations
Alpha = 16,200 ...converged after 5 iterations
@ Type 1 Type 2 Type 3 Type 4 Alpha = 16,400 ...converged after 5 iterations
Alpha = 16.600 ...converged after 5 iterations
: Alpha = 16.800 ...converged after 5 iterations
Batch Variables Alpha = 17.000 ...converged after 5 iterations
Alpha = 17200 ... d after 100 ite
@ Range Re List Edit List A|Eh: T g TUmeoTvergedaner SRR
Min Max Increment J il k
Reynolds = 550000 580000 10000
Mach = 0.000
MNCrit= 9,00
Forced transitions
Top transition location (x/c) 1.00
Bottom transition location {x/c) 1.00
Analysis Range
Spedify @ Alpha cl | From Zero
Min Max Increment
Alpha = -10.00 25.00 0.20
Cancel ] | Skip Opp | | Skip Polar | Close

Figura 10 — Analizando perfiles mediante “Batch Foil Analysis”

Una vez terminado, el programa muestra la polar obtenida junto a una leyenda
que identifica a cada curva. En la figura 11 se muestran los resultados obtenidos
tras simular los dos perfiles.

196



£ 55 60501 v I — e

File View Foil Design Analysis Polars OperatingPoints Options 1

[ | !,:' z ‘ . E] [naca oo12 + [T a0.00 Mo0ons0 -]

XDirect 8 X
Analysis settings
9o a Re
V| Sequence
Start= 1000 °
End= 2500 °
A= 0m °
V] Viscous 7] nit 6L

] Store Opp

[ Analyze

Polar properties
Type =0 (Fixed speed)
Reynolds number = 550000
Mach number = 0,00
NCrit = 9.00

ns. = 1.00
Forced bottom trans. = 1.00
Number of data points = 0
Graph Curve Settings
] Curve Foints
style
Width

Color

ParaManuall*
Figura 11 - Resultados del Batch Analysis para los dos perfiles

Se aprecia que arriba se activa el menu desplegable C para poder seleccionar las
polares que se han realizado. Asimismo también se activa la zona B para poder
manipular la polar seleccionada.

Si se pulsa con el botdn derecho en cualquier punto de la gréfica, es posible
realizar numerosas acciones con la polar que esté seleccionada en ese momento
(exportarla, renombrarla, esconderla...). Una opcién muy interesante es cambiar
las variables que se muestran en la grafica. Para ello en el listado se selecciona
“Current Graph/Define Graph Settings”. Aparecerd el menu que se muestra en la
figura 12, con dos columnas en las que se puede seleccionar distintas variables a
mostrar en el eje de ordenadas y de abscisas (por ejemplo C; vs a, C; vs Cy, Cpy, VS
a). En dicho menu también es posible modificar otros aspectos de la grafica.
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File View Foil Design Analysis Polars Operating Points Options ?

v [T1Al0.00 M0.00 N80 v

B p/,«' ) L,.E‘NACADUIE

Current Foil

Current Polar
Current Graph
Polar Graphs

Define an Analysis
Batch Analysis
Multi-threaded Batch Analysis
Show All Polars

Hide All Polars

Show All Opps

Hide All Opps

Save View to Image File

» | }£  Reset Graph Scales

5 Define Graph Settings
Export Graph

Shift+F6
Ctrl+F6

- o S
XDirect & x
Analysis settings
O a
V] Sequence
Start= 10,00 °
End= 25.00 °
e 0.20 °
V] viscous ] mitBL
V] store Opp
( Analyze

Variables | Scales | AxisandGrids | Fontsand BackGround

Alpha
a

Cd
Cd x10000

Restore

vs.

- |[Alpha
a

cd
Cdx10000
=l cdp
cm
Xtrl
Xtr2
HMom
Cpmin
~||CyCd

Figura 12 - Cambio de variables a representar

Polar properties

Type = 0 (Fixed speed)
Reynolds number = 550000
Mach number = 0.00
NCrit= 9.00

Forced top trans, = 1.00
Forced bottom trans. = 1.00
Number of data points = 0

Graph Curve Settings
V] curve Points
Style

Width

Color

ParaManuall*

Asimismo, si en vez de expandir la pestafia “Current Graph” se hace lo propio con

“Polar Graphs”, es posible:

1. Sise selecciona “All Polar Graphs” o “Two Polar Graphs”, se representan

varias graficas en la misma interfaz. Si alguna de ellas no es la

representacion que se desea, se puede pinchar con el botén derecho

sobre la misma y hacer la operacidn explicada con “Current Graph”.

2. Si se selecciona cualquiera de las opciones (1)-(5), se representara

Unicamente la representacidn predefinida que corresponde.

Current Foil

Current Polar
Current Graph
Polar Graphs

Define an Analysis F&
Batch Analysis Shift+Fo
Multi-threaded Batch Analysis Ctrl+Fé

Show All Polars
Hide All Polars
Show All Opps
Hide All Opps

Save Yiew to Image File

All Polar Graph Settings
Reset All Polar Graph Scales
Reset Legend Position

All Polar Graphs

Twao Polar Graphs

Clwvs. Cd

Clvs.Alpha

Clws, Xtr.

Cm vs.Alpha

Glide ratio vs. alpha

Highlight Current OpPoint

Figura 13 - Opciones de visualizacion

m
1)
[€)]

&3]
3]

(Cirl+H)

Por otro lado, cuando se menciond la interfaz del menu principal de este mddulo

se cit6 el botdn F para poder visualizar el coeficiente de presion en funcion de la

coordenada adimensional del perfil. Pulsando dicho botdn se llega a una grafica,

tal y como se muestra en la figura 14 en la que se analizard y representara cada
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caso correspondiente a cada angulo de ataque. En un menu desplegable situado
en la parte superior aparecen los posibles angulos de ataque que se pueden
seleccionar.

. XFLRS v6.09.01 beta T T — o e o

File View Foil Design Analysis Polars Operating Points Options 2

IFil p,;: ‘ [naca 5415 ~ [T1_Re0.540 M0.00 3.0 [ so0  ~|

XDirect & x

NACA 5415-Re=

Analysis settings

o a a Re
Sequence

Start= 200 °

End=
A=

] Viscous Tnit BL

] store Opp

Analyze

Display
Show BL
Show Pressure

Animate

Graph Curve Settings

V] Curve Points
style

Width

Color

ParaManuall*

Figura 14 - Distribucion a lo largo del perfil

Una vez hechos los analisis de los perfiles es el momento de pasar a pasar a las
tres dimensiones para realizar los analisis de las superficies y, finalmente, del
avién completo.

3. Mddulo “Wing and Plane Design”. Diseilando y analizando
superficies.

Este apartado se va a dividir en varios apartados puesto que es posiblemente el
gue conlleva realizar mas acciones distintas. La metodologia seguida es:

- Trasladar la geometria del ala a XFLR5

- Analizar el ala

- Trasladar la geometria del avion a XFLR5
- Simular el avién.

Por tanto es evidente que antes de iniciar este paso se tenga una idea clara de
cudles son las distintas geometrias implicadas. Antes de pasar a detallar cada
paso se va a realizar una introducciéon a la interfaz del menu principal del
maodulo. En la figura 15 se muestra una representacién de la interfaz principal del
mend.
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() S

File View Wing-Plane | Bo] Pofs OFPoint Analysic [Bptions ?
0 @ B [QRd=EE I I ]

Miarex

Analysis settings

Start=

End=

Display
7] s
] Surfaces

Foil Names

Panels
] Outine

Masses

E m
5 by s

%)

[ Reset il

PickCenter |

clip:

B

Figura 15 -

Interfaz principal del ment Wing and Plane Design

Como se puede comprobar, se trata de una distribucion muy parecida a la que se
tiene para el analisis del perfil.

Zona A - es la zona de visualizacién de resultados. En este caso es muy
versatil y puede mostrar los resultados de distinta manera. Los botones F-
J controlan el tipo de visualizacién como se vera posteriormente. Cabe
destacar que se puede visualizar el disefio en tres dimensiones.

Zona B > permite volver a realizar un barrido o ampliarlo si se desea.
Asimismo, también permite modificar el aspecto grafico de las curvas. En
el tipo de visualizacion 3D, permite seleccionar entre distintas variables
para mostrarlas superpuestas a la geometria del avién.
Boton desplegable C - sirve para seleccionar, en el modo de
visualizacién que lo requiera, el andlisis para un angulo de ataque
determinado.

Botdn desplegable D > permite seleccionar una polar determinada para
un perfil.

Boton desplegable E > permite seleccionar un perfil de los que hayan
sido analizados.

Botdn F > permite acceder a los médulos de andlisis de estabilidad, los
cuales no se explican aqui porque tienen limitaciones a tener en cuenta
que han llevado a desechar su uso, pero podria ser interesante
profundizar en su funcionamiento.

Boton G > permite acceder a la representacién del coeficiente de
presion a lo largo de la cuerda del ala.

Botdon H - permite acceder al mddulo principal de visualizacién en 3D.
Botdn | - permite acceder al médulo de andlisis de resultados en el que

se pueden enfrentar distintas variables.
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- Botdn J > permite acceder al médulo de andlisis de resultados a lo largo
de la envergadura.

Trasladar la geometria del ala a XFLR5

Para introducir un ala en XFLR5, se selecciona la opcion “Define a New Wing”
dentro del mend “Wing-Plane”. Aparece entonces una interfaz con un ala
predefinida y estandar sobre la que se pueden realizar las modificaciones que se
requieran. El ala se introduce dividiéndola en distintos estadios entre los que se
colocan automaticamente secciones que concuerden con la geometria de ambos
estadios. Los estadios pueden o no corresponder con cambios caracteristicos de
la geometria (quiebros, diedro...). En el ejemplo que se muestra posteriormente
se clarificara el modo de introducir el ala.

En la figura 16 se muestra una imagen de la interfaz correspondiente y una breve
explicacion de las funciones usadas.

B XFLRS v6.09.01 beta 5 Wing Edition [ 0
File View [WingPlane | Body Polars OpPoint Analysis Optior
- Description:
0@ T 5 s omop
- Define a New Plane  Ctrl+F3
V] Symetric © Rightside  LefSide I (insert before section 1] |Tnsert after section 1) [Delete secton 1! 8 x
Manage objects 17 e e e on ) (reereaTerseeton S

Current Object y(mm) ord (mi fset (mi dihedra twist(*) foil (-panel  X-dist  /-panel Y-dist
1| 0000 180000  0.000 0.0 0.00 13 Cosine 19 Uniform

2 1000... 120000 60.000 0.00

WingSpan 200,00 mm F
Area  3000.00 cm?
B Projected Span  2000.00 mm
Projected Area 300,00 cm?
Mean Geom, Chord 150.00 mm
Mean Aero Chord 152.00 mm
Aspectratio 13.33
Taper Ratio 1.50
Root to Tip Sweep 2.58 ®
Number of Flaps 0
fotal VLM Panels 494 Max s 2500
iumber of 3D Panels 1014 Max s 5000

L)

Reset | [ Pokcenter |

Clip Plane 8

[ ResetMesh | | Scele Wing | [ mnertia.. |

Shows a dialogbox for editing @ new wing definition

[ saveendcose | | Cancel J

Figura 16 - Introduccion de un ala

- Zona A - Area donde se muestra el ala definida en 3D.

- Zona B - Lugar donde se muestran y se pueden modificar todos los
estadios introducidos y las propiedades correspondientes (posicidén
respecto a la raiz, cuerda, nimero de paneles...). Hay que destacar que
para definir la flecha hay que modificar la opcion “offset”, la cual
determina la distancia del borde de ataque al eje X. Un hecho ilustrativo
es que al seleccionar un estadio, en la imagen en 3D aparece iluminada su
posicién correspondiente.

- Zona C > Determina si XFLR5 debe considerar si existe simetria alar o,
por el contrario, hay que introducir la geometria para ambas alas.
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- Zona D = Permite eliminar o introducir nuevos estadios antes o después
de los seleccionados en la Zona A.

- Zona E > Permite realizar diversas operaciones sobre el perfil. La mas util
es “Reset Mesh”, la cual permite al programa asignar un mallado basico
acorde con la geometria introducida.

- Zona F > Permite obtener una vision resumida de las caracteristicas
principales del ala introducida.

Cuando se accede al menu “Wing Design” con motivo de disefiar una nueva ala,
aparecerd una geometria que el programa introduce por defecto. Para modificar
esa ala y obtener la geometria que se desea (en el ejemplo serd un ala con
quiebro y diedro), se siguen los siguientes pasos:

1. Lo primero es definir el estadio de la raiz y el de la punta del ala, para
luego pasar a definir estadios intermedios.

2. Para ello, en la Zona B, se selecciona el estadio situado mas cerca de la
raiz (el situado mas arriba). Cuando se seleccione, se iluminara la seccién
de la raiz del ala.

Wing Name

] Symetric @) RightSide | Left Sice [insert before section 1] [Insert after section 1| [Delete section 1

y (mm) ord (mi fset (mi dihedra twist(") foil {-panek  X-dist f-panel Y-dist

B

2 1000... 120.000 60.000 0.00

Figura 17 - Definicion de un ala

3. Se modifican las caracteristicas de la seccion asignandole la cuerda,
flecha, diedro, etc. que corresponda con nuestro disefio.
Se realiza lo mismo para el estadio situado en la punta.

5. Una vez definidos los extremos del ala, nos situamos en cualquiera de los
dos extremos y pulsamos el botdn “insert after/before section X” segun
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corresponda. Se introduce asi el estadio central del ala, que por defecto
tiene asignada unas caracteristicas con las que se respeta la tendencia
gue posee previamente el ala.

Viing Name ]
7] symetric ® RightSide | LeftSide [insert before section 1| [nsert after section 1]{ [Delete section 1
y(mm) ord (mi fset (m dihedra twist(®) foil {-panel  X-dist f-panel: Y-dist
[t oo 10000 o000 0o oo 13 Cosine 10 Uniform
2 500000 150000 30000 00 000 13 Cosine 9 Uniform

3 1000... 120000 60.000 0.00

Figura 18 - Introduccion de una nueva seccion en el ala

Se le asigna al estadio central las dimensiones requeridas. En este caso al
ser un quiebro se sitUa el estadio en la posicidn definida en el disefio y se
le asigna la cuerda de la raiz.

Por ultimo, mediante la columna “foil” se asigna a cada seccion del ala el
perfil que corresponda. La visién 3D se actualizard mostrando el perfil

seleccionado.
7] Symetric @ RightSide  Left Side insert before section 1] [Insert after section 1] [Delete section 1
y (mm) ord (mi fset (mi dihedra twist(’) foil (panel  X-dist (-panek  Y-dist
|1‘ 0.000 180.000 0.000 00 0.00 | NACA 5415 12 Cosine 10 Uniferm
2 500000 150000 30.000 00 0.00 |NACA 5415 13 Casine 9 Uniferm
3 1000... 120000 60.000 0.00 | NACA 5415

Figura 19 - Introduccién de un perfil
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8. Ya esta definida el ala, pudiéndose comprobar en la parte de la derecha
las distintas caracteristicas geométricas para asegurar que se han
introducido bien los datos.

9. Por ultimo, salvo que se quiera realizar una distribucion de paneles
personalizada, se recomienda pulsar en el botén “Reset Mesh”.

10. Aceptar para salir del asistente.

Ahora, si estd seleccionado el modo de visualizacion 3D (botén H en la figura 15),
aparecerd el ala que acaba de ser definida. A la derecha se recomienda probar
las distintas opciones de visualizacion posibles para familiarizarse con el

programa.

s DT 000 OESawee iy

CFile View Wing-Plane Body Polars OpPoint Analysis Options 7
(B} ,, B 4] EH_ —|- J\a [Wing Name >

Miarex 8 x

Analysis settings

Start=
End=

A=

Restts

Display
] Axes Panels
V] surfaces 9] Outine
Foil Names Masses
e En (7 E
i 2y
5 B E B

Reset [ Pickcenter

Clip: U

ParaManuall*

Figura 20 - Visualizacion 3D del ala

Una vez definida el ala, es el momento de pasar al siguiente punto.

Anadlisis del ala

Para realizar el andlisis del ala, lo primero es entrar en el menu “Define an
Analysis” desde el menu “Polars”. En la ventana que aparece han de definirse
todas las condiciones del andlisis. A continuacidon se muestra una imagen de la
ventana para explicar brevemente cada funcion:
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File View Wing-Plane Body [Polars | OpPoint Analysis Options 7

5] !/ B 4» ‘ E| Define an Analysis (F6)

Define a Stability Analysis (Shift+F8)

Current Polar

Polar Name Polar Type
Wing Name @ Type 1 (Fixed Speed)

Import Polar V] Auto Analysis Name Type 2 (Fixed Lift)

Polar Filter T1-22.0 mfs-VLM1 Type 4 (Fixed aoa)

Hide All Polars

Plane and Flight Data Fiight Characteristics

Show All Polars FreeSteamSpeed= | p2oo|mps Wing Loading = 0.001kg/am?
TipRe = 176000 Store OpPoint

Graphs
RootRe = 264000

3
[

Inertia properties Aerodynamic Data

V] Use plane inertia

Unit @ Interational Imperial

Plane Mass =

p= 1.150 kafm3

X_CoG =

2.CoG= v= 1.5e-05 m3fs

Wing analysis methods Ground Effect
ur Ground Effect
@ vm
Height = 0.00| mm
3D Panels
""" Options Reference Area and Span for Aero Coefficients
Panels

7 W
Viscous @ Wing Planform e

Tilt, Geam, Wing Planform projected on xy plane

o | )

Masses

- [
) (5]

| [ pickcenter ]

0

Define an analysis for the current wing or plane ParaManuall*

Figura 21 - Definicion del analisis aerodinamico del ala

- Polar Type > Se selecciona el tipo de andlisis que se desee. Type 1
corresponde a velocidad constante y sera el que se estudie en este caso.
Type 2 corresponde a sustentacion constante y Type 4 a angulo de ataque
constante.

- Plane and Flight Data - Dependiendo del tipo de andlisis que se elija, en
él se introducen la velocidad de vuelo, el angulo de ataque o de
resbalamiento que poseera el avién en todo momento.

- Aerodynamic Data - Define las condiciones de densidad y viscosidad del
medio.

- Inertia properties > En él se define la masa del avion y la posicién del
centro de gravedad.

- Wing analysis methods > Permite elegir entre varios métodos
aerodinamicos. En el presente caso se elige VLM (Vortex Lattice Method).

- Options 2> La casilla “Viscous” debe estar activa para que en la
simulacidn se incluya las caracteristicas viscosas halladas en el andlisis del
perfil en 2D.

- Ground Effect 2 permite introducir la influencia del efecto suelo, en su
caso.

Se debe hacer incidencia en el Gltimo punto anterior: El andlisis viscoso no puede
ser realizado en el modelo 3D, por lo que el programa “toma” los resultados
obtenidos con el andlisis viscoso obtenido tras el analisis del perfil. Se trata de
una aproximacién sin base tedrica ya que lo trata como si fueran cuestiones
independientes, y se sabe que no es asi. Con todo, se incluye puesto que no se
pueden ignorar los efectos viscosos, y una aproximacion asi es mejor que nada.
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Por tanto, tras definir el analisis, se pulsa OK volviéndose automdticamente a la
visualizacién 3D anterior. Se puede notar como en el panel derecho se han
activado las opciones superiores correspondientes al analisis. En él se definira un
barrido de wuna variable que dependerd del tipo de andlisis definido
anteriormente. En este caso concreto, se realizard un barrido del dngulo de

ataque.
Miarex 5 X
Analysis settings
V| Sequence
Start= 8.000 ©
End= 15.000 ©
A= 0,500 °

Init LLT | Store OpPoint

Analyze |

Figura 22 - Rango de analisis

Una vez definido el intervalo e incrementos deseados, se pulsa en el botén
“Analyze”. Conviene tener activada la opcidn “Store OpPoint” por si se requiere
tratar con los puntos de operacion posteriormente.

Aparece una ventana que muestra la evolucion del andlisis. Cuando termine, se
puede echar un vistazo al informe para encontrar si ha habido algun error
durante el andlisis. Al final del presente anexo se muestra el significado de
algunos errores que pueden aparecer. Si se cierra la ventana y posteriormente
quiere volver a verse el informe, simplemente hay que irse a la opcidn “View Log
File” del mend “Analysis”.

Cuando el analisis termina, se vuelve a la visualizacion 3D, mostrando los
resultados superpuestos. En el panel de la derecha se puede elegir la
caracteristica que se quiere mostrar. Asimismo, también es posible en dicho
menu variar el angulo de ataque de forma secuencial para comprobar cémo va
variando la inclinacién del ala y sus caracteristicas. Si se desea mostrar
Unicamente los resultados de un angulo de ataque determinado, arriba se habra
activado el menu desplegable correspondiente a los angulos de ataque, por lo
gue no habra mas que seleccionar el que se desee.
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File View WingPlane Body Polars OpPoint Analysis Options 2

B ! B 4, ‘ - —|- ‘ [wing Name - [Tr-22.0mfs- M1 [ s~

Miarex 8 x

Analysis settings

] Sequence

Start= 3,000 ©

Eri= 15,000 °
&= 0.500
InitLLT V] Store OpPaint

Analyze

Results
cp Panel Forces

] Lft Moment

] 1nd. Drag (7] visc. Drag

Trans.  [Z] Downw.

Surf. Vel Stream

Animate U
Display
] Axes Panls
] surfaces ] outine

Foil Names. Masses

=
S BN ] W

[ Reset | [ Pickcenter ]
Clip: )

ParaManuall*

Figura 23 - Visualizacidn de resultados en 3D

Por otro lado, mediante los botones de arriba a la izquierda se puede cambiar el
tipo de visualizacién para poder estudiar las polares del ala completa. La filosofia
es la misma que la que se introdujo anteriormente para el analisis del perfil. La
Unica variacién es que en este caso en el menu que aparece mas a la izquierda,
botén J, se visualizan distintas variables a lo largo de la envergadura en lugar de
la cuerda.

Fasszae NI $ 0 OSESSSeS—— T o

File View Wing-Plane Body Polars OpPoint Analysis Options ?

B !»;:I B “LE]M | - —|- ‘ [wing Name - [T-22.0mfs WML [ 400 ~

Miarex & x
Analysis settings
7] Sequence
Start= 8,000 ©
End= 15,000 °
&= 0500 ©
InitLLT V] Store OpPoint

Analyze

Apha Polar properties

Type 1: Fixed speed -
Vinf=  22mjs

30-Panels/VLM1

Using plane inertia

Mass = 0.000 kg

CoGx=  Omm

CoG.z = Omm 3
B.C. = Dirichlet

Alpha Analysis type = Viscous

Ref. Area = Planform area

Densty =  L15kg/m3

Viscosity = 1.5e-05m3s

Data points = 41 &
Curve settings

V] Curve Points

stle [ —————————————————
Alpha Width

Color [ ———

X =0.108791, ¥ = 0.0176471 ParaManuall™

Figura 24 - Visualizacidon de las polares del ala
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File View WingPlane Body Polars OpPoint Analysis Options 2

Bl !;;:I B ‘ e’ | - —|- ‘ [wing Name - [Tr-22.0mfs- M1 [ 400 ~

Miarex

Analysis settings
, Induced Angle
V] sequence

-1000 ) 1000

Start=
End=

A=

V] Store OpPaint

Analyze

Results

Trans.

Animate ®)

Curve settings
] Curve Points
Style
Width

Color

X=109357, Y = -6.89448 ParaManuall*
Figura 25 - Visualizacion de variables a lo largo de la envergadura

En este ultimo caso, poder ver la distribucion de sustentacién a lo largo de la
envergadura puede resultar interesante de cara a determinar la zona por la que
el ala puede entrar en pérdida. En este tipo de visualizacion, en la que cada curva
representa la variable para un angulo de ataque, es posible mostrar
superpuestas las curvas de cuantos angulos de ataque se desee. Para ello, en el
menu desplegable C de la figura se selecciona el dngulo de ataque cuya
representacion se quiere mostrar y en la seccién “Curve settings” de abajo a la
derecha se activa la casilla “Curve”. En caso de que solo se quiera mostrar la
curva de un angulo de ataque determinado, se selecciona dicho angulo de
ataque de la misma manera, se pulsa con el botdn derecho en cualquier punto
de la grafica y se selecciona “Show current OpPoint Only”.

Introduccion de la geometria de un avion

El objetivo ahora es realizar el analisis de todo el conjunto del avion montado.
Para ello existe la opcidn “Define a New Plane” del mend “Wing-Plane”, que
permite afiadir y editar los componentes que llevara el avion. Esta opcidn y sus
caracteristicas se mostraran y explicaran mas adelante.

Primeramente se va a realizar el disefo del fuselaje. Para ello se accede al menu
“Define a new body” del menu “Body”.
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File View Wing-Plane | B lars  OpPoint  Anal
Define a New Body ~ FL0

@B Py
Import Body

- A W o (W ol

Current Body

Manage Bodies F11|

R

Body Name Frame Positions Current Frame Defiition E N ry /‘z_
Description: X (mmm) NPanels || y(mm) z(mm)  NPanels Lo I A % By
1 100000 1 /1 o000 3500 1| ClipPlane 4
2 -93.600 1|2 1000 0300 J||2ie= baes Ll Eei
V| Surfaces V| Outiine Masses
3 6700 1]g( |3 13000 13500 0 -7
Flat Panels @ BSplines Reset Scales ‘ | Pick Center ‘
Shows a dialogbox for editing a new body definition ; 4 94300 1] |4 11000 25700 1
x oop
Degree [3 - Bl 242000 1] |5 o000 -26500 1 [orer =]
Panels 19 1 |6 636,000 1
Panel bunch [J 7 660,000 1 saveandClose | [ Cancel ]

Figura 26 - Definicion de la geometria del fuselaje

La filosofia de edicion del cuerpo es el definir distintos estadios a lo largo del
mismo “Frame Posititions”, cada uno de los cuales poseerd una seccién
determinada por el usuario. El programa se encarga de adaptar la geometria del
cuerpo completo a las secciones introducidas mediante elementos “splines” o
“flat panels”. La seccién de cada frame se define en la ventana de la derecha.
Para esta explicacion no se ha profundizado en la definicién del fuselaje
mediante el programa y queda pendiente realizar un estudio mas detallado de
este modulo.

Una vez se tiene el fuselaje, se procede a modelar el avién completo. Para ello
hay que entrar en la opciéon “Define a New Plane” del menu “Wing-Plane”.
Aparecerd entonces la ventana que se muestra en la figura 27, de la que se
explican las opciones existentes seguidamente.
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Exees voooo1 be N | riooccio s SR YW ey [ 2 [ | ()t S
File View [Wing-Plane | Body Polars OpPoint Analysis Options 7 e AL R TR B m .
2 - | Plane Description Body
D@ Definea NewWing  F3 [wingtiame
Define a New Plane  Ctrl+F3 Plane Name| =
Manage objects ] Description:
Current Wing »
Warning:
Inclucing the body in the analysisis not recommended,
Check the guidelines for explanations. 8,000 *
15.000 =
0.500
V] Store GpPoint
Body —_—
|Analyze
x 0.00| mm
[ Plane Inertia 2= o0/ mm
el Forces
Main Wing Wing 2
ent
[ oeme | 0.00 mm Bilane
0.00] mm - Drag
[ mport | = 0.00 mm
z= 00| mm .
| Export | mitange= 0.00 T -
0
Elevator Fin J
| Blevator VI Fin
e— Define x: 650.00 mm
Define x= 600.00 mm Panels
Two-sided Fin y= 0.00| mm
= 0.00 mm 7] Outine
Double Fin 2= 0.00 mm
Masses
Tilt Angle = 0.0 Tik Angle= oo0] - P —
z
| &) &
Wing Area = 3000.00 cm? Fin Area = 96.00 cn? —
Wing Span 2000.00 mm | ot cooteg ‘
Tailvolume = 0.34 —
Elev. Area 270,00 em? 1)
Elev. Lever Am = 580.00 mm Total Panels = 1080
Shows a dialoghox to create a new plane definition ok Cancel anuall*

Figura 27 - Definicidn del avion

- Zona “Main Wing” - Ahi se introduce el ala de forma manual como se

explicé anteriormente o importando una que ya ha sido creada. También
se introduce su posicién y, en su caso, la incidencia.

Zona “Body” - Activando la pestafia “Body” puede seleccionarse, y en su
caso editar, el cuerpo que ha sido introducido anteriormente.

- En él
definiéndolo igual que el ala. También se introduce su posicién e

Zona “Elevator” se introduce el estabilizador horizontal
incidencia.

Zona “Fin” = En él se introduce el estabilizador vertical definiéndolo
igual que el ala y el horizontal. Se pueden escoger distintas opciones:
vertical doble, simétrico y simple.

Zona inferior 2 Ahi se muestra un resumen de las caracteristicas

geométricas del avion.

Una vez introducidos todos los datos, se pulsa OK y el avién aparecera en el

modo de visualizacién 3D, tal y como se aprecia en la figura 28.
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File View Wing-Plane Body Polars OpPoint Analysis Options ?

BN 74 = iy @L. —} o (Pane neme -]

Figura 28 - Visualizacion del avién en 3D

= ]
Miarex 8 X
Analysis settings
Start=
End=
=
Results
Display
7] Axes Panels
9] Surfaces 7] outine
Foil Names. Masses
E = 7\{‘ =
y ¥ k ]
Reset | [ PickCenter
Clip: J

ParaManuall*

En este caso no se ha detallado paso a paso la introduccion de cada elemento,
dado que tanto el horizontal y vertical han sido introducidos siguiendo el mismo

procedimiento que para las alas y dejandolo todo por defecto, Unicamente
afiadiendo el perfil NACA5415.

Anadlisis del avion

Para realizar el andlisis del avidn el procedimiento es el mismo que el que se
siguid para el correspondiente a la superficie alar. Por tanto se accede al menu
“Polar Analysis”, tras lo cual se muestra la ventana de la figura 29, muy parecida
al caso del ala pero por con ciertos cambios.

5 Analysis Definition

Polar Name
Plane Name
/| Auto Analysis Name

T1-22.0 mfs-VLM1
Plane and Flight Data
Free Stream Speed = 22,00 mfs
a=
B= 0.00 °
Inertia properties

V| Use plane inertia

Plane Mass = 0.000 | kg
X_CoG = 0.000 | mm
ZCoG= 0000 mm

Plane analysis methods

@ Mix 3D Panels/VLM

Options
| Viscous

Tilt. Geom.

[ErR ==

Polar Type
@ Type 1 (Fixed Speed)
Type 2 (Fixed Lift)
Type 4 (Fixed aoa)
Flight Characteristics
Wing Loading = 0.000kg/cm?

TipRe = 175 000
RootRe = 254000

Aerodynamic Data

Unit @ International Imperial
P= 1,150 kg/m3
= 1.5e-05 m3fs
Ground Effect
Ground Effect
Height = 0.00 | mm

Reference Area and Span for Aero Coefficients
@ Wing Planform

Wing Planform projected on xy plane

Cancel

Figura 29 - Definicion del analisis aerodinamico del avion
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En este caso, se aprecia como han cambiado ligeramente las opciones puesto
gue ahora solamente se puede escoger el método VLM combinado con el 3D.
Asimismo, habra que colocar el centro de gravedad y el peso del avién completo.

Una vez definidas las caracteristicas del analisis, se pulsa OK y se activa el menu
de la derecha con el que se puede realizar el barrido. Por tanto el siguiente y
ultimo paso es definir dicho barrido y pulsar en “Analyze”.

Se abrird entonces una ventana de seguimiento del analisis similar a la que
aparecié cuando se analizé el ala. En este caso se apreciara como el analisis es
mas lento y costoso debido al aumento de la complejidad del mismo.

Una vez terminado el analisis, se puede analizar el informe en busca del algin
error que se haya producido durante la simulacidn. Tras pulsar aceptar, se podra
navegar por los resultados de igual manera que se introdujo para el ala.

Estudio del coeficiente de momentos.

Mencion aparte va a realizarse de un tipo de andlisis que se va a poner como
ejemplo de las posibilidades que proporciona XFLR5. Se trata del estudio de Cy,
en funcidn del dngulo de ataque a. Se sabe que, para tener un avion estable,
entre otras cosas el valor de la pendiente de esa curva (Cy,,) debe ser negativo.
Uno de los aspectos que mas influyen en la evolucién del coeficiente de
momentos es la posiciéon del centro de gravedad. Por tanto, y a modo de
ejemplo, se realizan tres andlisis con el centro de gravedad situado en distintos
puntos que ponen de manifiesto la capacidad de interpretacién y analisis que se
puede obtener con este programa.

e =

File View Wing-Plane Body Polars OpPoint Analysis Options ?

B ;; B #BS{ ‘ . —|- | |AUSTROS2_FINAL > [Ti-22.0mfs-UM1x620.000mm = | 500 =]

Marex
Analysis settings
7] Sequence
Start=
End=

s

| Store OpPoint

Analyze

Polar properties

Type 1: Fixed speed
Vinf=  22mfs
30-Panels/VLM1
Mass = 16,800 kg
CoGx=  620mm

m ar
Density = 1.15kgjm3
Viscosity = 1.5e-05m3s

Data points = 41

Curve settings
V] curve Points
Style
Width

Color

X =14.5055, ¥ = 0.416303 Definitivo_4_cambiando_estilo_bis™

Figura 30 - Estudio del coeficiente de momentos
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Hay que mencionar que las posiciones estables del centro de gravedad
concuerdan de forma bastante aproximada con aquellas obtenidas mediante
métodos tedricos.

4. POSIBLES ERRORES

A continuacién se van a mencionar tres posibles errores que pueden aparecer a
la hora de realizar el andlisis.

1. Singularidad por la posicidn de los planos

Si se ha colocado el ala y el estabilizador horizontal en la misma posicion vertical
(coordenada “z”) aparecera este mensaje al comienzo del analisis:

e rere - R N i

Performing symmetric calculation
Counted 1848 panel elements

Lazunching 30 Panel Enalysis. ...

Using Dirichlet boundary conditions

Warning: The wing and elevator lie in the same plane z= —-80 mm

It is recommended to slightly offset the wing or the elewvator to avoid numeriecal instabkilities

Type 1 - Fixed speed polar Solving the problem. ..
Creating the influence matrix...
Performing LU Matrix decomposition. ..
Solving LU system...
Creating source strengths...
Calculating doublet strength...
Calculating zercdynamic coefficients in the far field plane
Caleulating point -B.00%. ...
7

Calculating point -7.50%__..
Calculating point -7.00%. ..
Caleulating point -6.50%. ...
Caleculating point -8.00%. ...
Calculating point -5.50%. ...
Calculating point -5.00%....
Caleculating point -4.50%.___
Calculating point -4_00"

Close

. I 55

Figura 31 - Singularidad por la posicion de los planos

Esto es asi por las propias caracteristicas del método numérico empleado. El
analisis posiblemente se podra llevar a cabo, pero las posibilidades de encontrar
errores o que los resultados no sean fiables hacen que sea aconsejable separar
levemente (milimetros) ambas posiciones verticales.

2. Outside the flight envelope

El error se manifiesta mediante un mensaje durante el andlisis en 3D tal y como
se muestra en la figura 32.
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£ 3D Panel Analys - (% o)

SpaEn pus — =FZl.UT mm, RE — Ite UuU, I — I.50 19 UULSIue LHE LIlgHL ENveLUpe
Span pos = —-8€8.42 mm, Re = 187 000, ClL = 1.52 is outside the £flight envelope
Span pos = -815.80 mm, Re = 13z 000, ClL = 1.€2 is outside the £flight envelope
Span pos = -T€3.17 mm, Re = 1%& 000, Cl = 1.€% is outside the flight enwvelope
Span pos = -710.54 mm, Re = 201 000, Cl1 = 1.72 is outside the flight envelope
Span pos = -857.%1 mm, Re = 20€ 000, Cl = 1.75 is outside the flight enwvelope
Span pos = -805.28 mm, Re = 210 000, Cl = 1.77 is outside the flight enwvelope
Span pos = -552.685 mm, Re = 215 000, Cl1 = 1.78 is outside the flight envelope
Span pos = =500.02 mm, Re = 2Z0 000, Cl = 1.78 is putside the flight envelope
Span pos = -447_.3% mm, Re = ZZ4 000, ClL = 1.7% is putside the flight envelope
Span pos = —-3%4 .78 mm, Re = 2Z% 000, Cl = 1.7% is putside the flight envelope
Span pos = —-2342.12 mm, Re = 233 000 Cl = 1.7% is outside the flight envelope
Span pos = —-Z85%.51 mm, Re = 238 000, Cl = 1.78 is outside the flight envelope
Span pos = —-23€.88 mm, Re = 243 000, Cl = 1.77 is outside the £flight envelope
Span pos = -184.27 mm, Re = 247 000, Cl = 1.7 is outside the £flight envelope
Span pos = -131.&6€ mm, Re = 252 000, Cl1 = 1.75 is outside the flight enwvelope
Span pos = -79.0% mm, BRe = 257 000, Cl = 1.73 is outside the flight enwvelope
Span pos = —-Z&8.75 mm, BRe = 2€1 000, Cl = 1.71 is outside the flight enwvelope
Span pos = 26.75 mm, Re = 281 000, Cl = 1.71 is outside the flight enwvelope
Span pos = 73.0% mm, PRe = 257 000, Cl = 1.73 is outside the flight envelope
Span pos = 131.68 mm, FRe = 252 000, Cl = 1.75 is putside the flight envelope
Span pos = 184 .27 mm, EHe = 247 000, Cl = 1.7€ is outside the flight envelope
Span pos = Z36.88 mm, BRe = 243 000, Cl = 1.77 is putside the flight envelope
Span pos = 285%.51 mm, EHe = 238 000, Cl = 1.78 is outside the flight envelope
Span pos = 242.13 mm, EHe = 233 000, Cl = 1.7% is outside the flight envelope
Span pos = 23%4.7¢ mm, ERe = 2% 000, Cl = 1.7% is outside the flight envelope
Span pos = 447 .32% mm, ERe = 224 000, ClL = 1.7% is outside the £flight envelope
e e — P ne —  man AAn ~ T O S SR-E S U S

Figura 32 - Outside the flight envelope

Causa: Este error aparece porque se requieren los resultados en 2D para un
numero de Reynolds que no se puede interpolar con los analisis realizados. Es
decir, todos lo Reynolds requeridos en el andlisis 3D deben estar contenidos
entre dos polares para un Reynolds mayor y menor que el requerido.
Evidentemente cuanto mas fino sea el andlisis de Reynolds, mas preciso sera el
calculo.

Solucidn: fijarse en el nimero de Reynolds al que se produce el error y anotarlo.
Luego acceder al médulo de analisis del perfil y muy probablemente el Reynolds
para el que se ha producido el fallo sea mayor (o menor) que el maximo (o
minimo) Reynolds que se haya simulado. Para subsanar el fallo simplemente
habra que extender la simulacion en 2D para numeros de Reynolds mayores (o
menores) que aquél para el que se ha producido el fallo.

3. Error de interpolacion

El error se manifiesta mediante un mensaje durante el analisis en 3D tal y como
se muestra en la figura 33.
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%5 2D Panel Analys - (L2 [

Computing Flane for alphe= £.50"
Calculating aercdynamic coefficients. ..
Czleulating wing. .. RUSTROSZ FINALE Wing
Calculating wing...RUSTROSZ_ FINALL Elev

Span pos = -28.64 mm, BRe = 35Z 000, C1 = 1.37 could not be interpolated
Span pos = —-75.00 mm, Re = 352 000, Cl = 1.40 could not be interpolated
Span pos = -8l.3% mm, Re = 35Z 000, C1 = 1.38 could not be interpolated
Span pos = -47.73 mm, Re = 352 000, Cl1 = 1.3& could not ke interpolated
Span pos = -34.0% mm, Be = 352 000, Cl = 1.35 could not be interpolated
Span pos = —-20.45 mm, PRe = 352 000, Cl1 = 1.24 could not ke interpolated
Span pos = —-&.8Z mm, Re = 352 000, Cl = 1.34 could not be interpolated
Span pos = &.82 mm, Re = 352 000, C1 = 1.24 could not be interpolated
Span pos = 20.45 mm, Re = 352 000, Cl = 1.34 could not be interpolated
Span pos = 34.0% mm, Re = 35Z 000, C1 = 1.35 could not be interpolated
Span pos = 47.73 mm, BRe = 352 000, C1 = 1.38& could not be interpolated
Span pos = €l.3¢ mm, Be = 352 000, Cl = 1.38 could not be interpolated
Span pos = 75.00 mm, Re = 352 000, Cl1 = 1.40 could not ke interpolated
Span pos = B88.64 mm, Re = 352 000, Cl = 1.37 could not be interpolated

Czleulating wing. .. RUSTROSZ FINALE Fin
Calculating body. ..

Computing Plane for alpha= 7.00%
Czlculating aercdynamic coefficients... 57
— | o

Close

Figura 33 - Error de interpolacion

Causa: en este caso si se ha simulado en 2D para suficientes nimeros de
Reynolds, pero no puede interpolar porque es incapaz de encontrar
determinados valores de C; para dichos analisis. Existen dos posibles situaciones
para que no lo encuentre:

a. No se ha simulado un rango adecuado de angulos de ataque como para
que se contenga dicho ;. Solucidn: extender la simulacidn de las polares
del perfil a un nUmero mayor de angulos de ataque.

b. Tras simular el perfil para un rango de angulos de ataque suficiente, el (;
requerido no se alcanza. Puede ser que sea demasiado elevado vy el perfil
ya haya entrado en pérdida. Solucidn: no la tiene, el programa sera
incapaz de simular el ala o avidon en 3D para ese dangulo de ataque. Se ha
demostrado que este tipo de error es mas critico cuanto mds cerca estén
el plano de las alas y el plano del estabilizador horizontal.

Quedaria asi terminado el estudio del disefio de un avién concreto. Los
resultados obtenidos han de ser interpretados por el usuario. La filosofia de uso
del programa debe ser la de saber lo que se va buscando y tener conocimientos
para interpretar los resultados obtenidos. Para obtener mds informacién y apoyo
didactico puede accederse a la pagina web oficial www.xflr5.com.
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