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RESUMEN

Uno de los mayores intereses de la aerondutica e industria de la aviacién general, radica
en el descubrimiento e implementacion de formas y métodos que permitan a su vez definir
alternativas enfocadas a la disminucion de las fuerzas de arrastre dadas en las aeronaves,
las cuales representan aumentos en el consumo de combustible. El estudio de geometrias
y perfiles aerodindmicos, compone unos de los primeros pasos en el desarrollo de disefios
de prototipos de aeronaves. Las alas volantes representan un concepto de eficiencia
aerodindmica que favorece en la disminucion del consumo de combustible, gracias a una
geometria que no representa la utilizacion de un empenaje o conjunto de cola, comdn en
las aeronaves convencionales, encargado de compensar momentos aerodinamicos, fijar el
movimiento y direccion en sus ejes, entre otras; en cambio se implementan superficies de
control adicionales que cumplen estas mismas funciones, varias al mismo tiempo; ademas
de optimizar el &ngulo total de downwash generado por el twist geométrico y aerodinamico
dado en el disefio. Los primeros estudios aplicados a la implementacion de las alas volantes
datan desde afios previos a la segunda guerra mundial, siendo Alemania el pais pionero en
el estudio y produccién de éste tipo de aeronaves.

El proceso de disefio de un prototipo de ala volante, toma como punto de partida el modelo
de ala volante Horten IX V1; aspectos caracteristicos de este Ultimo como la geometria y
resistencia estructural, son estudiados y mejorados para condiciones de vuelo subsoénico,
mediante la implementacion de elementos comerciales del mercado de aeromodelos en un
disefio proporcional al Horten 1X V1, dando forma a un nuevo prototipo, propuesto en esta
obra. Los resultados obtenidos muestran las bondades asociadas al desempefio vy
naturaleza misma de las aeronaves con este tipo de configuracion. Representan la
posibilidad para motivar el estudio y desarrollo de éstas, en areas de la aviacion civil y militar
en un contexto nacional e internacional.

Palabras Claves: Ala volante, prototipo, resistencia estructural, consumo de
combustible, vuelo subsénico, aerodinamica, desempefio.
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INTRODUCCION

Los prototipos representan los resultados que se obtienen luego de haber llevado un buen
proceso de disefio. Aqui se toman los aspectos geométricos y aerodindmicos mas
representativos del modelo de ala volante alemana de la segunda Guerra Mundial Horten
IX V1y se conjugan con ciertos criterios aplicados a la operacion de regimenes de velocidad
subsonica para aeronaves pequefias operadas a radio control, que definen el proceso de
disefio de un nuevo prototipo de ala volante.

La escasa y muy poca relevante informacién detallada sobre el modelo de aeronave
original, Horten IX V1, debido a la desclasificacion reciente por parte de la fuerza aérea
estadounidense y alemana, no permiten la obtencién directa de aportes especificos del
disefio. Razén que lleva al desarrollo de modelos empiricos por parte de los autores para
obtener especificidades del modelo original, y asi lograr una adecuada adaptaciéon a un
prototipo subsénico de muy baja velocidad comparativa.

Conocer mas a fondo las bondades que los tipos de aeronaves sin cola representan para
la aviacion, resulta fascinante, mas aun si se trata desde el punto de vista del estudio de,
uno de los primeros disefios de esta clase en toda la historia concebida en sus tiempos;
con una proyeccion tal, que pudo incluso haber dado un giro completamente distinto a la
confrontacion internacional mas decisiva en la historia de la humanidad: la Segunda Guerra
Mundial.

Por medio de la implementacién de recursos comercialmente asequibles en el mercado del
aeromodelismo tradicional y utilizando los métodos de investigacion y desarrollo de la
ingenieria mecanica y aeronautica, se procede al disefio de un prototipo de ala volante,
pare el estudio de las propiedades especificas de la aerodinamica de este tipo de aeronaves
para usos diversos y la capacidad estructural que permite su operacion. Esto permite
marcar un precedente en los procesos de estudio de aeronaves propulsadas eléctricamente
y con una geometria tan particular como ésta.
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LISTADO DE SIMBOLOS, ABREVIATURAS Y SIMBOLOGIA

a: Angulo de ataque .

A: Angulo de aflechamiento.

A: Relacion de taperado.

S: Area.

B: Envergadura.

AR: Relacién de area 6 de aspecto.

Ctip: Cuerda en la punta.

Croot: Cuerda en la raiz.

MAC: Cuerda media aerodinamica.

Re: NUumero Reynolds.

K: Factor de forma de componente.

Sanalisis: Area expuesta o area de andlisis.

Sref: Area de referencia o general del prototipo.
M: Numero Mach.

a.: Velocidad del sonido del aire no perturbado.
V.. Velocidad relativa del aire no perturbado.
e Viscosidad dinamica del aire no perturbado.
P Densidad del aire no perturbado.

Vseau: Velocidad de pérdida.

C.: Coeficiente de sustentacion de la aeronave.
Ci: Coeficiente de sustentacion del perfil aerodinamico.
C1. max: Coeficiente de sustentacidbn maximo.

C,«: Pendiente de la grafica de sustentacion C; vs a del perfil.
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C.: Pendiente de la gréafica de sustentacion C. vs a del prototipo en virtud del aire no

perturbado.
Cwm: Coeficiente de momento de la aeronave.
Cq: Coeficiente de arrastre total para un perfil aerodinamico.
Cp: Coeficiente de arrastre total de la aeronave.
Cpo: Coeficiente de arrastre parasito de la aeronave.
Cp;: Coeficiente de arrastre inducido de la aeronave.
Cp; Coeficiente presion.
M,: Momento del prototipo.
L: Fuerza de sustentacion del prototipo.
D: Fuerza de arrastre del prototipo.
T: Empuje.
V.. Velocidad promedio.
W: Peso.
MPa: Mega Pascal.
Q: Omhios.
V: Voltios.
W: Vatios.
RPM: Revoluciones por minute.
mAh: Mili amperios por hora.
KEAS: “Knots equivalent airspeed” — Velocidad equivalente en nudos.
m: Metros.
cm: Centimetros.
mm: Milimetros.
Cf: Coeficiente de friccion.

ft: Pies.
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.  OBJETIVOS

Objetivo general

Disefar un prototipo de ala volante con un desempefio eficiente en condiciones de vuelo
estable.

Objetivos especificos

Definir los parametros de disefio aerodindmicos adecuados.
Establecer la resistencia estructural de la aeronave.

Presentar el plano (layout) mecéanico de la aeronave.
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II.  MARCO TEORICO

El disefio de aeronaves y su consecuente produccién es una industria que actualmente
figura como una de las mas interesantes a nivel mundial. Esta labor, va acompafiada del
sector académico ya que es alli donde se gestan ideas revolucionarias a los lineamientos
actuales de disefio, sin embargo, ain se mantienen archivados avances tecnolégicos en el
campo militar. [2]. El concepto de ala volante nace conjuntamente desde los mismos dias
de la aviacion, como respuesta a la reduccion del arrastre aerodinamico y mejorar asi el
desplazamiento de la aeronave a través del aire, pero rapidamente la investigacion civil
enfocada en este tipo de aeronaves, disminuyé por la alta complejidad que conlleva su
estabilidad y control, ya que al ser un vehiculo naturalmente inestable se hace necesario
un confiable y eficaz sistema de control para su maniobrabilidad [3, 4].

Los trabajos de los hermanos Horten en Alemania en épocas de la Segunda Guerra Mundial
en cuanto a disefio conceptual fueron los mas avanzados de su tiempo y, aun hoy en dia
siguen siendo novedosos; sin embargo los militares estadounidenses luego de dicha
guerra, han mantenido gran parte en secreto y fuera de los alcances académicos de las
universidades a nivel mundial [5].

La Universidad Pontificia Bolivariana ha sido pionera a nivel nacional en estudios de disefio
aerondutico realizados en la Escuela de Ingenierias. Desarrollar un ala volante basada en
los disefios de los hermanos Horten representa un punto de partida para la investigacion y
desarrollo de este tipo de aeronaves en el pais, dando como beneficio las mdltiples
aplicaciones de servicio civil y defensa aérea que le dan su particular forma en ausencia de
un empenaje propiamente dicho [6].

Entre los parametros a estudiar en el proyecto, se encuentran la fuerza de sustentacion y
Su comportamiento en estas aeronaves, fuerzas de arrastre, peso y empuje; basicas en la
aerodinamica clasica de aeronaves. De igual forma se determinaran los perfiles alares,
relacion de aspecto, aflechamiento, ubicacion del centro de gravedad, distribucion de
presiones y régimen del flujo, todo lo anterior referente a la parte aerodinamica del analisis.
En cuanto a la parte estructural, dependiendo de los resultados de los célculos previos, se
realizara entonces la seleccion de materiales, sistemas de sujecién de sistemas criticos
(tren de aterrizaje), esfuerzos ultimos, entre otros; sujetos a un factor de seguridad que para
este caso por ser un prototipo académico experimental maniobrable a control remoto no
serd muy alto, comparado con una aplicacion comercial.
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.  METODOLOGIA DE DESARROLLO

El disefio del prototipo de ala volante se llevé a cabo con un enfoque tedrico, pensando en
una futura aplicacion practica del mismo. Para abordar el tema, la metodologia se dividio
en 4 fases:

Fase 1:

Indagacion e investigacion sobre estudios en alas volantes y cuerpos sin cola: Corresponde
a la revisibn minuciosa de obras y articulos mas relevantes sobre aspectos notables en las
alas volantes.

Eleccién de modelo base: En lo concerniente a la eleccion de un modelo base, el planeador
Horten IX V1, fue el mas atractivo por marcar un modelo de partida en la consecucién de
un disefio de prototipo de ala volante. El Horten IX V1 era un planeador que contaba con la
geometria propia de una ala volante de la época, y precursor ademas de los siguientes
modelos de Horten propulsados con plantas motrices, el Horten IX V1, como caracteristica
de todos los planeadores debia poseer una gran area alar para conseguir la sustentaciéon
necesaria en el vuelo a las bajas velocidades que podia operar. En la figura 1, se aprecia
uno de los primeros modelos de planeador que dieron origen a esta aeronave.

Figura 1. Planeador Horten HI en vuelos de prueba [6].
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Seleccion de componentes iniciales / condicion de partida (Motor): el motor, junto a la
bateria, se convierten en los elementos mas criticos y limitantes en la posible construccion
de un modelo a escala dado que el empuje que ofrecen motores tipo “fan” para
aeromodelismo, son muy limitados, factor que restringe al maximo la capacidad de carga
atil final con la que se desee contar, asi mismo el total de carga de una o varias baterias.

Elaboracion de cronograma y plan de actividades del proyecto: en la primera fase se
consolidaron los lineamientos a seguir, se sentaron las bases teoricas y determinaron
criterios iniciales que establecieron el resultado final del disefio. En esta etapa de proceso,
las bases de datos cientificas y especializadas en la aviacion con las que cuenta el Sistema
de Bibliotecas de la Universidad Pontificia Bolivariana, fueron primordiales para indagar en
el papel que en la actualidad cumplen las alas volantes, asi como proyecciones e ideas que
se tienen a futuro para el desarrollo e implementacién de las mismas en campos tan
especificos como la aviacidon comercial, aviacion experimental, militar de ataque, defensa y
patrullaje, asi como en la aviacién a pequefa escala de modelos autbnomos o dirigidos a
distancia.

Fase 2:

Optimizacion del ducto del motor establecido: esto hace referencia a la busqueda inicial del
conjunto de elementos asociados a un motor eléctrico tipo fan, lo que implica un ducto de
entrada, la zona de alojamiento del motor, y un ducto de salida.

Dimensionamiento general: Se realiza minuciosamente en procura de conservar la mayoria
de caracteristicas a nivel de disefio y geometria del modelo Horten IX V1 vy, teniendo en
cuenta también limitantes como la de los elementos eléctricos y electronicos a
implementarse.

Fase 3:

Seleccion de elementos comerciales: esta seleccién es llevada a cabo tomando como
referente el sitio web del comercializador de partes y accesorios para aeromodelos Horizon
Hobby ® [10]. Una vez escogidos los componentes se llevé a cabo el analisis estructural
para el montaje del tren de aterrizaje y los soportes del mismo, asi como servos y demas.

La elaboracion de los planos correspondientes al disefio efectivo, corresponden al siguiente
aspecto desarrollado, una vez definidos los componentes y analisis estructurales
respectivos, ver seccion de anexos (Conjunto de planos).

Elaboracion del prototipo virtual; finalmente, se realizaron los planos de taller y de ensamble
en software CAD (Solid Edge ST5®) [12], generando asi un modelo virtual que permite
pasar a la Fase 4 desde la cual ocasionalmente hubo que retomar a la elaboracion de dichos
planos como parte del proceso iterativo de disefio.
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Fase 4:

Corresponde a la propuesta final del disefio de prototipo de ala volante buscado. En ésta
fase final, se cuenta con los planos definitivos en las siguientes areas:

¢ Dimensiones generales.
e Sistema eléctrico.
e Sistema de tren de aterrizaje.

e Sistema de superficies de control.
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IV. PLANTEAMIENTO DEL PROBLEMA

En el medio aeronautico, el concepto de ala volante es considerado como una de las
aeronaves potencialmente mas eficientes desde el punto de vista aerodinamico y de
resistencia estructural [1]. Tal afirmacion hace de este disefio un ideal objeto de analisis de
ingenieria, toda vez que la mecanica de fluidos considera que la presencia de componentes
que no generan sustentacidbn debe concebir fuerzas de arrastre que traen como
consecuencia bajo rendimiento de los sistemas que la componen a nivel general.

En el abordaje que se puede llevar a cabo hoy dia, desde una perspectiva académica sobre
el disefio y construccion de una aeronave, si bien se contempla las posibles opciones para
nuevas geometrias y otras alternativas a las convencionales, no es comdn encontrar
propuestas orientadas y trabajadas desde la perspectiva de un ala volante o avién sin cola
como también se le conoce, maxime cuando se vislumbran las bondades aerodindmicas y
de eficiencia que atafien este tipo de aeronaves. Esto debido a la complejidad que implica
un rendimiento con estas caracteristicas al momento de disponer o ubicar pesos y
componentes a lo largo del cuerpo, ademas de la imperiosa necesidad en la utilizacion de
una sola superficie de control para diferentes maniobras orientadas a la estabilidad en
vuelo.

Por lo anterior, estan claras las bondades del ala volante, sin embargo el inconveniente en
este tipo de aeronave radica en su inestabilidad durante el vuelo. Se pretende por tanto,
encontrar una solucion aproximada mediante la seleccién de pardmetros aerodinamicos
que minimicen esta dificultad, aproximando los resultados de rendimiento a la mayor
estabilidad que se pueda lograr y de este modo establecer si existen similitudes con las
aeronaves convencionales que cuentan con un empenaje (cola) propiamente dicho, para
sentar un precedente académico como punto de partida para futuros trabajos de disefio y
afines en la Escuela de Ingenierias de la UPB.
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V. ANTECEDENTES Y ESTADO DEL ARTE

A lo largo del siglo pasado, qued6 demostrado para siempre en la historia la importancia de
mantener el liderazgo civil y militar en distintas areas del transporte y mas especificamente
en el aeronautico dadas las ventajas visuales y de efectividad por la rapidez que representa
usar vehiculos apropiados para los multiples fines que implica navegar a través del aire.
Muchas naciones, a nivel mundial fueron imponiendo sus técnicas de disefio y posterior
produccién, asi como otras que se dedicaron al mantenimiento y/o comercializacion por
medio de las lineas aéreas de uso civil. Pero regresando al primer tipo de industria, se tiene
a Alemania como pais altamente pionero en el sector aeronautico, es asi que en 1944 la
Wehrmacht por intermedio de la Lutfwaffe tras ver los trabajos de los hermanos Horten,
autoriza la construccién en serie del ala volante Horten IX con las condiciones “1000 x 3”
que consistian en ser capaz de volar a mas de 1000 kildmetros, con una carga de mas de
1000 kilogramos y a 1000 kilémetros por hora y, de este modo hacerse con un gran poder
en la guerra lo que le garantizaba a Alemania el poderio aeronautico sobre Europa. [5].
Lamentablemente, desde el punto de vista del desarrollo aeronautico, Alemania perdié la
guerra y los hermanos Horten tuvieron que huir hacia Argentina donde no recibieron un
apoyo considerado de parte del gobierno para lograr construir sus modelos. En ese
entonces, las fuerzas militares estadounidenses a través de la operacion PaperClip
recuperaron los disefios y con el tiempo la Northtrop Corporation, empresa de caracter civil
con amplia trayectoria en el disefio de alas volantes y/o aeronaves con fuselaje reducido,
le fue encomendada la labor del disefio y construccion de un bombardero con
especificaciones para la Guerra Fria, de donde nacio el B-2 Spirit y que se rumora, se basoé
en los planos de los hermanos Horten.

Actualmente el concepto de ala volante no ha entrado en produccién por factores como su
maniobrabilidad y desde el punto de vista constructivo desde su manufactura [3]. No
obstante, se tienen registros de que los hermanos Horten radicados en Argentina,
continuaron sus disefios pero sin mucho éxito, al igual que la Northtrop Corporation que
realizd varios disefios hasta 1994 cuando dejo de funcionar, sin embargo, Northtrop
Corporation en muchos de sus disefios incluia superficies verticales que no permiten
denominarlos como alas volantes. Los estudios de tipo cientifico, se han basado
principalmente en factores como capacidad de carga y aceptacién comercial y han sido
financiados por empresas como Airbus que buscan nuevas opciones aeronauticas a bajos
costos y altamente eficientes. Sin embargo, no se ha logrado lo esperado en los estudios
de mercado, volviendo entonces al disefio convencional [1].

Los aeromodelistas son quienes han desarrollado sistemas de control eficientes, pero
basados netamente en datos de ensayo y error, sin realizar un estudio a conciencia del
disefio, calculando todos los factores involucrados en el vuelo.
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1. CONSIDERACIONES AERODINAMICAS PRELIMINARES

1.1. Proceso de disefio

En general, el disefio del prototipo de ala volante se realizard mediante el procedimiento
descrito por el profesor Mohammad Sadraey en el capitulo 5 “Disefio de ala”, de su obra
Aircraft Desing [22]. No obstante, se llevara a cabo un “Dimensionamiento preliminar”
(seccidn 1.2) debido a que se cuenta con componentes condicionantes de la geometria del
prototipo, tales como el motor y el tren de aterrizaje. No por demds, este previo
dimensionamiento define muchos de los pardmetros que recomienda Sadraey en el proceso
de disefio.

Identify and prioritize wing design reguirements

(Performance. stability, operational requirements )

_______________________ A S S S S
| Select number of wings |-7

]

| Select wing vestical location. |

| Select/Desizn high lift device |

L

| Select/Determine sweep and dihedral angles (A, T} |

| Selact or desizn wing airfoil section |

11

| Deetermine other wing parameters (AR, A, fa. o) |

gt

| Calculate Lift, Draz, and Pitching momest |

——— — Mo

[ v

| Opeimization |

.

| Calculate b, MAC., C,. C, |

Figura 2. Procedimiento de disefio alar [22].

La figura 2 muestra el diagrama de flujo planteado por Sadraey para el proceso de disefio.
En esta, inicialmente se establece la necesidad de identificar los requerimientos iniciales.
Subsecuentemente se sigue una serie de pasos como: determinar geometrias o definir las
superficies de control y, finalmente se tendra un andlisis aerodinamico que sera optimizado
paralelamente con caracteristicas estructurales como los procesos de manufactura o la
resistencia de materiales.



1.2. Dimensionamiento preliminar

Como punto de partida para el disefio del prototipo de ala volante, se tienen en cuenta
ciertas condiciones iniciales como lo son el tamafio del motor y el tren de aterrizaje, ya que
los autores cuentan con estos elementos previamente.

De esta manera, se debe decir que el pardmetro principal para determinar la escala de
disefio, es el diametro exterior del casing del motor fan, que es de 82 mm (ver figura 3), el
cual se pretende incorporar a el disefio original del planeador Horten IX V1 (figura 4), para
dar inicio al proceso de disefio del nuevo prototipo, tomando como referencia el foco
aproximado de la pardbola vista frontalmente en el lugar en el que se quiere incorporar la
planta motriz. Se ubica entonces el centro de la circunferencia del diametro exterior del
motor y reduciendo el tamafio original de la aeronave al punto en el cual, la parte inferior
externa del casing del motor esté a no mas de 0,5 cm de distancia de la piel del prototipo
del ala volante a disefiarse, esto, como aproximacion inicial.

Figura 3. Casing de motor fan (Delta-V (R) 32 80mm EDF Unit) [10], pardmetro inicial de disefio del prototipo

de ala volante

Figura 4. Vista frontal del modelo planeador Horten IX V1 [6], el circulo rojo muestra la seccion en la cual se

incorporara el casing del motor fan de la figura 2, en el nuevo prototipo.

Se tiene entonces que para las dimensiones del prototipo se conservara una relacion
aproximada de 1:10,88. Tal conclusion se logré después de seguidas evaluaciones e
iteraciones en el software tipo CAD, hasta lograr la escala adecuada.

El dimensionamiento preliminar se abarca desde dos frentes que se complementan
mutuamente. El primero corresponde a las estimaciones que se deben llevar a cabo en el
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area de los aeromodelos para establecer caracteristicas del prototipo como peso inicial,
velocidades de pérdida y perfiles aerodindmicos. El segundo corresponde a la etapa de
disefio en CAD, que se alimenta de los resultados obtenidos previamente en lo referente a
aeromodelos; se valida el modelo y en caso de ser necesario se itera hasta lograr obtener
resultados satisfactorios.

1.2.1.Principales parametros en el disefio alar

Segun la figura 2, es necesario definir los parametros listados en la tabla 1, como
recomienda Sadraey [22]. Lo anterior, en gran medida gracias al “Dimensionamiento
preliminar”.

Parametros a definir en el disefo del prototipo

Area alar (S) [m?] 0,4236
Numero de alas Monoplano
Posicidn vertical de las alas, relativa al fuselaje NA (ala volante)
Posicion horizontal de las alas, relativa al fuselaje NA (ala volante)
Por definir (seccion
Perfil aerodinamico
1.3)
Relaciéon de aspecto (AR) 5,84
Relacion de taperado (A) 0,275
Cuerda de punta (Ctip) [m] 0,123
Cuerda de raiz (Croot) [m] 0,447
Cuerda Media Aerodinamica (MAC) [m] 0,331
Envergadura (B) [m] 1,48
Angulo de aflechamiento (A) 32
Angulo diedro (N 4
Incidencia (iw) 0
Dispositivos de aumento de sustentacion (Flaperones) 4
Elevones 2

Tabla 1. Parametros a definir en el disefio del prototipo de ala volante.



1.2.2.Estimacién inicial del peso

La estimacién de un peso inicial del prototipo es llevada a cabo mediante el método
planteado por Andy Lennon, en su obra Basic of R/C Model Aircraft Design [20], en el cual
mediante la fabricacion y estudio de aeromodelos en balso (como es este caso) a lo largo
de los afios, propone una relacion lineal entre el area alar y la masa en onzas. Las
magnitudes reportadas por Lennon, corresponden al sistema inglés, por lo que se hace
necesario convertir éstas al Sistema Internacional. Asi, se tiene entonces:

W, = S*0,1565 1

Donde,

W;: Peso inicial estimado para el prototipo de ala volante en onzas.
S: Area alar estimada del prototipo de ala volante (S = 0,4236 m? 6 656,5813 in?)

0,1565: Constante experimental. Relaciona 0,1565 onzas de peso por pulgada cuadrada
Onza
].

del area alar del aeromodelo
pulgada?

Reemplazando en (1):
0z
W, = 656,5813 in? * 0,1565 P 102,7549 oz = 3,196 Kg

De esta manera se tiene que el peso estimado inicial para el prototipo corresponde a 3,196
Kg. El método propuesto por Lennon [20] esta acompafiado por una gréfica en la cual se
ubican los aeromodelos construidos de acuerdo al area y el peso.

\ 3
Mo ¥
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AREA FOR FO URTEEN |
100 EiNG
0 .
D D ES ,4‘:
EaTEE

o 10 20 30 40 5 60 70 80 20 100 110 120
o
Gross weight, in ounces
Average weight: .1565 ounces per square inch of wing area

Figura 5. Relacidn entre el area alar y el peso de distintos aeromodelos [20].
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La estrella roja en la figura 5, marca la interseccion del area alar en pulgadas cuadradas
(eje y) y el peso en onzas (eje x) para el prototipo de ala volante.

Lennon, obtuvo dicha estadistica disefiando, construyendo y haciendo un adecuado estudio
del comportamiento aerodinamico de 14 aeromodelos en todos sus afios de experiencia.
La totalidad del peso de éstos es de 1151,75 onzas (32,8 Kg) y las areas alares totales
combinadas de 7359 pulgadas cuadradas (4,75 m?). La razon entre ambas cantidades le
permitié6 estimar de forma lineal una relacion de 0,1565 onzas (0,07 kg) por pulgada
cuadrada de area alar (6,45 cm?). Estos datos, fueron consignados en la anterior grafica
en la cual se reporta la linea de tendencia entre la dispersion de los puntos que corresponde
a la relacion de cada modelo. Este método lo fue aplicando a sus subsecuentes
aeromodelos con resultados éptimos.

Mas adelante, en la seccién 4.2 “Dimensionamiento virtual inicial” se definir4 el peso en
2,46 kg dada la configuracion final de la estructura y los componentes en el modelo virtual.
Ademas, se establece un peso tentativo de 0,5 kg de carga paga, para un total de 2,96 kg.

1.3. Seleccion de perfiles alares

La seleccioén de perfiles aerodinamicos, es uno de los pasos mas importantes en el proceso
de disefo, pues de estos depende la versatilidad y correctas prestaciones que se pretenda
lograr del mismo.

Existen etapas del vuelo que se convierten criticas y determinantes para el desempefio del
prototipo. El despegue, el vuelo en crucero y aterrizaje, demandan que el tipo de perfil a
implementarse garantice los mejores valores posibles de sustentacién y arrastre, asi como
una adecuada estabilidad.

La singularidad de los perfiles a estudiar consiste en la presencia de réflex, lo cual hace
referencia a una seccion de superficie porcentual de la cuerda desde el borde de fuga, la
cual ayuda en el desempefio aerodinamico de la aeronave. Técnicamente su traduccion es
“borde de fuga reflejado” de tal forma que la curvatura del camber invierte su concavidad,
simulando lo que seria un timén de profundidad si se tuviese, y logrando de esta forma que
el momento aerodinamico sea cero 0 muy cercano a cero, obteniendo una adecuada
estabilidad longitudinal.

Lo anterior, Lennon lo establece comentando que las alas volantes deben contar...

“...en todo el borde de fuga con elevones incorporados, lo que las hace altamente
maniobrables,..., sin embargo requieren perfiles simétricos o secciones con perfiles
tipo réflex para la estabilidad longitudinal” [20].
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Esta referencia permite iniciar con una idea clara la seleccion preliminar de perfiles
aerodinamicos en el proceso de disefio. Esta primera consideracion, que es la seleccion de
un perfil tipo réflex, se convierte en otra de las modificaciones hechas al modelo base Horten
IX V1, el cual no cuenta con algun perfil de este tipo.

Para lograr llevar a cabo una optima seleccion del perfil aerodindmico, es necesario tener
en cuenta algunas caracteristicas atmosféricas y fisicas en la evaluaciéon de los mismos;
para tal fin, seran listadas las condiciones de la ciudad de Medellin, un valor promedio
estimado de velocidades para etapas de vuelo planteadas por Lennon [20] y el valor de la
cuerda media aerodinamica del prototipo, obtenida en el dimensionamiento geométrico
inicial (seccién 1.2 y seccion 3.2.1) a escala de 1:10,88. Los mismos parametros
atmosféricos fueron usados en el modelo examinado en el tdnel de viento, [Anexo M,
Informe de practica de laboratorio].

Parametros fisicos:
Altura promedio Medellin = 1538 m.s.n.m (Fuente: Instituto Geogréfico Agustin Codazzi).

MAC = 0,331 m (Segun 1.1. Dimensionamiento preliminar, se explicara detalladamente en
3.2.1)

Parametros atmosféricos: Tabla ISA [1976 Standard Atmosphere Calculator, Anexo M].
Temperatura (T,,) [K] = 303,7

Presion atmosférica (P, ) [kPa]: 84,162
. kg
Densidad (p) [2%] = 0,970353

Viscosidad dinamica del aire (u) [Pa.s] = 1,88120 x 107>

Estos valores son necesarios para estimar un numero de Reynolds preliminar, el cual se
serd muy aproximado al experimentado en la realidad por el prototipo, en el caso de ser
construido. Para su célculo se recurre a la ecuacion:

_ Poo-Veo-MAC

R
€ Hoo



El término correspondiente a la velocidad V,, es sometido a dos valores diferentes para
lograr determinar el nimero de Reynolds en las etapas de crucero y descenso/aterrizaje.

Para el caso del crucero, tanto el Reynolds como la velocidad tendran asociado el subindice
“cru”; y para el descensol/aterrizaje, cuya velocidad corresponde a la menor posible con
mayor coeficiente de sustentacion, el subindice asociado sera “landing”. El valor de la
velocidad de crucero se toma del intervalo propuesto por Lennon (Capitulo 2) [20] para esta
fase de vuelo aplicable a aeromodelos, correspondiente a 40 m/s (89,4 mi/h), y para la
velocidad de aterrizaje se tomara también un valor promedio del intervalo propuesto en el
capitulo 4 [20], de 14 m/s (30 mi/h). Verificando la informacién de Internet de aeromodelistas
aficionados, estos valores no se encuentran muy alejados de dichos casos y por tanto es
totalmente valido asumirlos.

De esta manera se tiene que los Reynolds para crucero y descenso/aterrizaje son:
Re ., = 682940

Reyanaing = 239029

Con los numeros de Reynolds definidos, se procede a la seleccion detallada del perfil mas
adecuado. Mohamad Sadraey [22], recomienda una serie de pasos que resume en una
forma muy clara y practica. Este método inicia con el calculo preliminar del coeficiente de
sustentacion necesario para el perfil en crucero y en el aterrizaje (el ideal y el mas alto,
respectivamente) en funcién del peso y velocidades tentativas (comentadas anteriormente).
Con estos dos datos y otras caracteristicas, se selecciona el perfil mas adecuado. El
procedimiento se presenta como sigue:

1ro. Determinar el peso del avion (con carga paga incluida, en el capitulo 4 se vera
gue esta corresponde a 2,96 kg).

2do. Calcule el coeficiente de sustentacion de crucero ideal para el avion:

2.W
Creru = PVELS 3

3ro. Calcule el coeficiente de sustentacion de crucero del ala, esto para no asumir
los efectos de otras superficies distintas al ala:

CLcru
C = 4
Lcruw 0,95

4to. Calcule el coeficiente de sustentacion ideal para el perfil.
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5to. Repita los pasos del 1ro. al 4to, utilizando la velocidad de pérdida asumida
inicialmente. Definiendo el coeficiente de sustentacion maximo del avion como
Crmax: €l coeficiente maximo de sustentacién del ala como C; 4w, Y €l CO€ficiente
de sustentacion maximo del perfil como Cjpaxgross incluyendo los efectos de las
superficies hipersustentadoras. Para este caso en particular de las superficies
hipersustentadoras, se recurre al método experimental planteado por Andy Lennon
[20] consignado en el capitulo 14 “Design for flaps” del libro Basics of RC model
aircraft design, en la pagina 63, en el que a deflexiones de 40° de dichas superficies,
se obtiene un incremento 0.9 en para el coeficiente de sustentacion. Estas
correlaciones planteadas por el autor son el resultado del método empleado por él
mismo en la construccion de sus aeromodelos a lo largo del tiempo, del cual se hizo
mencién y descripcion en la seccion 1.2.2, no obstante el andlisis y detalle de la
obtencion de este incremento en 0.9 para el coeficiente de sustentacion, se aborda
detalladamente en la seccién 3.2.2 (coeficiente de sustentacién del prototipo) en la
gue por medio de la figura 31 (pagina 33) se correlaciona el valor de 0.9 de aumento
en el coeficiente de sustentaciéon para una deflexion de 40° de las superficies
hipersustentadoras, caso que corresponde para el prototipo de ala volante. Sim
embargo para mayor claridad y corroboracion de lo antes mencionado, en la figura
41 (de la seccion 3.2.3.2 (Coeficiente de arrastre inducido) se observa un aumento
de 0.9 para el coeficiente de sustentacion en el descenso, etapa en la cual las
superficies hipersustentadoras son desplegadas a un angulo de 40°.

2w
C = —— 6
Lmax 2
p'Vstall'S

CLmax
C == 7
Lmaxw 0,95

_ CLmaxw
Clmaxgross - 09 8

6to. Finalmente se calcula el coeficiente de sustentacion maximo “neto” del perfil, de
la siguiente forma:

Cimax = Clmaxgross — ACiy1p 9



En la figura 6, se presentan distintas alternativas de perfiles, se correlacionan entre si
dependiendo de su maximo coeficiente de sustentacion y el coeficiente de sustentacion
ideal en crucero. Los perfiles escogidos para obtener dicha figura corresponden a los
nombrados en la bibliografia y en paginas de aeromodelistas [2]. Estos se listan en la tabla
2 y se subdividen entre los recomendados sin réflex y aquellos que ya tienen réflex o que
se les puede adecuar. De igual forma, dependiendo de los resultados obtenidos en el
procedimiento anterior, se especifica la correlacion para el perfil ideal (color verde) y se
determina entonces un grupo de perfiles con las mejores caracteristicas en la figura 6 para
proceder con otro método mas especifico que permita encontrar el perfil mas adecuado
para la operacion.

Correlacion de maximo coef. de sustentacion vs coef. de

sustentacion ideal (perfil)
1,80

. 4
1,60
ad /i\ @ Perfiles sin reflex

1,40 B
1,20 4 W

Clmax 1,00 .
0.80 M Perfiles

recomendados reflex

0,60 H
0,40 Perfil Ideal
0,20
0,00 T T T )
0,00 0,20 0,40 0,60 0,80
Cii
Figura 6. Correlacion de maximo Cimax Vs Ci (perfil).
Perfiles Cimax Cii
AG35 0,76 0,30
Clark YH 1,20 0,20
Waco Cootie 1,65 0,50
Perfiles sin reflex Curtiss CR-1 1,30 0,50
Wortmann FX 71-120 1,46 0,51
GOE207 1,50 0,53
NACA2412 1,50 0,55
cJ2 0,92 0,28
CJ5 0,87 0,28
Perfiles 6 0,86 0,28
recomendados CJ3406 0,8 0,29
reflex €J3309 0,75 0,29
Marske XM-1D 1,50 0,75
E128 0,55 0,36




E184 0,7 0,3
E186 1 0,3
E335 1,34 0,7
OAF 095 1,27 0,52
$4022 1,30 0,52
NACA8-H-12 1,2 0,5
FX05-H-126 1,24 0,55
Clark YS 1,22 0,6
Perfil Ideal 1,133 0,093

Tabla 2. Perfiles evaluados para la seleccion inicial.

Los perfiles resaltados en azul, corresponden a los de mejores prestaciones segun la figura
6. Aunque la nube en la gréfica esté por encima de las especificaciones del perfil ideal (color
verde), para este caso se definen como opcionales aquellos perfiles que previamente
presentan excelentes coeficientes de sustentacion y que ademas tengan en comudn la
adecuacion de un réflex para asi lograr la estabilidad longitudinal (caracteristica muy
importante en alas volantes). La ventaja de utilizar perfiles con prestaciones superiores a la
ideal, es poder aprovechar su capacidad aerodinamica para mayor carga paga o vuelos a
bajas velocidades, sin embargo esto convendria analizarlo mas profundamente bajo otros
objetivos.

Consolidando, se listan entonces los perfiles precandidatos para iniciar un analisis mas
detallado y sus caracteristicas generales:

N i Localizacion del
Localizacién del maximo

Méximo espesor ) Méximo camber en maximo camber en
_ espesor en porcentaje de ) .
en porcentaje de porcentaje de la porcentaje de la
Perfil la cuerda (desde el borde
la cuerda cuerda cuerda (desde el
de ataque)

borde de ataque)

Clark YS 11,7 30 2,35 30
Eppler E335 12,59 30,5 2,36 25,1
Marske XM-1D 13,99 25,5 3,03 24,9

Tabla 3. Perfiles tipo réflex para estudio y seleccion en el desarrollo de prototipo de ala volante.
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= CLARK YS AIRFOIL
EPPLER 335 AIRFOIL
— MARSKE XM-1D AIRFOIL

Figura 7. Perfiles aerodinamicos a estudiar descritos en Tabla 3, cuerda normalizada.

La figura 7 muestra los tres perfiles aerodinamicos enunciados en la tabla 3. En la parte
superior derecha de esta figura, aparece la convencién de colores para cada uno.

Sadraey [22], propone un sub método que se desprende de la figura 2 luego de la
preseleccion inicial, en el cual se encuentra el paso a paso para seleccionar debidamente
el perfil mas idoneo para el ala en el proceso de disefio. Los pasos siguen a continuacion y
se explican en detalle de las secciones 1.3.1 ala 1.3.5.

a. El perfil con el coeficiente de sustentaciébn més alto.

b. El perfil con el coeficiente de arrastre mas bajo.

c. El perfil con la mas alta relacion de sustentacion/arrastre (C/Cq) max

d. El perfil con el coeficiente de momento mas cercano a cero (positivo o negativo).

e. El perfil con la region de pérdida mas adecuada

1.3.1.El perfil con el coeficiente de sustentacién mas alto

En este primer paso es necesario conocer cual de los tres perfiles presenta el mayor
coeficiente de sustentacidon C; en cada una de las dos situaciones para las cuales fue
calculado el niumero de Reynolds (crucero y descenso/aterrizaje). Para tal fin, y en los pasos
gue corresponda comparar coeficientes, se utilizaran las graficas suministradas por XFOIL®
[11].
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Figura 8. Gréficas de Cl vs. a en crucero, perfiles en estudio. Recru = 682940.
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Figura 9. Gréficas de Cl vs. a en descenso/aterrizaje, perfiles en estudio. Relanding = 239029

En las figuras 8 y 9 se puede apreciar, que el perfil con mayor coeficiente de sustentacion
corresponde al Marske XM-1D (linea azul). En la figura 8 se observa que el mayor C; es
aproximadamente de 1,5 a 13,5 grados de angulo de ataque; y en la etapa de
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descenso/aterrizaje, a menor velocidad, el mayor C; se mantiene en un valor aproximado
de 1,5 en alrededor de 12,5 grados de angulo de ataque. Claramente el perfil Marske XM-
1D posee los valores de sustentacion mas adecuados en ambas etapas de vuelo.

1.3.2.El perfil con el coeficiente de arrastre mas bajo

En este paso se busca encontrar el perfil que posea menor coeficiente de arrastre C,,
observando como varia éste en funcion del C; para perfiles con camber positivo como los
enunciados en la tabla 3. El menor coeficiente de arrastre se define como coeficiente de
arrastre minimo y se denota C;nin, Y €l coeficiente de sustentacion correspondiente se
denota C; min-

I |

250102

|
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ey

00-10-

00-10-

cl

Figura 10. Graficas de Cd vs. Cl, perfiles en estudio. Recu = 682940

La figura 10 muestra la relacion de C,; vs. C; para los tres perfiles en crucero. Se aprecia a
grosso modo que la linea de color rojo correspondiente al perfil Clark YS, presenta el punto
mas bajo, por ende éste perfil es el que de los tres cuenta con el menor arrastre 0 C4 min-
Los valores correspondientes a los coeficientes minimos son Cymin = 0,00819 Yy C; pin =
0,24977.
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Figura 11. Graficas de Cd vs. a, perfiles en estudio. Rejanding = 239029.

La figura 11 muestra la relacion entre C,; y C; para la condicién de descenso/aterrizaje. Se
aprecia que el perfil Clark YS, al igual que en la condiciéon de crucero, presenta el mejor
valor de C; jin (0,0124) y C; 1pin (0,5273).

1.3.3.El perfil con la més altarelacion de sustentacién/arrastre (€C; /Cq) max

En este paso se pretende establecer qué perfil cuenta con mayor capacidad de sustentacion
respecto al arrastre, relacionando los coeficientes con angulos de ataque. De este modo se
obtiene el angulo éptimo tentativo para el vuelo.

clicd {J{,J//_//‘Uﬁ‘\¥\\\
o

2 ; S
(//j Alpha
ip

Figura 12. Gréficas de C; /C, vs. a. en crucero. Recu = 682940
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Figura 13. Graficas de C; /C4 vs. a. en descenso/aterrizaje. Relanding = 239029.

La figura 12 muestra que la relacion de sustentacion/arrastre mas alta con valor aproximado
de 93 para la etapa de crucero en un angulo de ataque de 8,1° corresponde al perfil Marske
XM — 1D (linea azul), y para la etapa de descenso/aterrizaje (figura 13) se aprecia que la
relacion C; /C; mas alta con valor aproximado de 61, la logran los tres perfiles en el mismo
punto (8° de angulo de ataque). Por presentarse un “empate técnico”, se prefiere el Marske
XM-1D (linea azul) por mostrar un factor diferenciador de ventaja en el crucero.

1.3.4.El perfil con el coeficiente de momento mas cercano a cero

Las figuras 14 y 15 muestran el comportamiento de los perfiles al relacionar el coeficiente
de momento de cada uno ellos para distintos valores de coeficientes de sustentacion, en
condiciones de crucero y descenso/aterrizaje, respectivamente,

Se aprecia en crucero que las curvas son muy estables, sin embargo favorece del perfil
Marske XM — 1D (color azul) que al aumentar el C, se dé una tendencia minima negativa,
ya que el aumento de C, principalmente concuerda con aumento del angulo de ataque, lo
gue requerira un mayor momento negativo para estabilizar rapidamente la aeronave. En el
caso del descenso/aterrizaje, los valores negativos favorecen ésta etapa de vuelo y en el
caso de los valores positivos, estos se encuentran mas proéximos a cero y mas estables,
respecto a los demas perfiles.
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Figura 14. Gréficas de C,, vs. C; en crucero. Recu = 682940
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Figura 15. Graficas de C,,, vs. C; en aterrizaje. Relanding = 239029.
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1.3.5.El perfil con laregion de pérdida més adecuada

Este paso consiste en la seleccion del perfil que presente una zona de pérdida en la grafica
de C; versus angulo de ataque, lo mas suave y menos pronunciada posible, de tal manera
que al momento de experimentar aumento en los angulos de ataque, la sustentacion
asociada disminuya gradual y no subitamente. Para tal fin, se toman como referencia las
gréficas de las figuras 8 y 9 en la condicion de crucero y descenso/aterrizaje. En estas, se
puede observar que tanto para las dos condiciones, el perfil con mayor C; es el Marske XM-
1D; no obstante, es el que también tiene una caida menos pronunciada en la curva luego
de la pérdida, lo que permite un mayor tiempo de maniobra en caso de perder el control de
la aeronave y asi dar con su recuperacion.

Una vez los perfiles han sido sometidos a los 5 pasos anteriores, se procede por medio de
una matriz de seleccion, a establecer el que mejor desempefio presente y pueda ser
utilizado en el proceso de disefio del prototipo de ala volante. La matriz que se presenta a
continuacién; toma como criterio cada uno de los cinco pasos analizados antes y el
desempefo que a juicio de los disefiadores en una escala de 0 a 5 posee cada perfil. El
porcentaje correspondiente a cada uno de los pasos es del 20%.

Cimax Camin (Ci/Cq) (Cn) min Menor zona de Total
. otal
Perfil (20%) (20%) max (20%) (20%) pérdida (20%)
3 5 4 2,5 3
Clark YS 3
0,6 1 0,8 0.5 0,6
5 4 4,8 4,5 5
Eppler E 335 06
1 0,8 0,96 0,9 1
4,5 4,8 5 5 4,8
Marske XM — 4,82
1D 0,9 0,96 1 1 0,96

Tabla 4. Matriz de seleccion de perfil alar.

En la tabla 4 se consignan calificaciones de los tres perfiles estudiados. El valor total
correspondiente se aprecia en la columna del mismo nombre. De lo anterior, el perfil que
cumple los mejores rendimientos en cada uno de los pasos analizados es el Marske XM-
1D, éste es el perfil con base al cual se desarrollara el prototipo de ala volante.
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1.4. Dimensionamiento preliminar en software tipo CAD

Como se menciond anteriormente en el estado del arte y planteamiento del problema, los
datos sobre las especificaciones del modelo Horten IX V1, son considerablemente dificiles
de obtener debido a la calidad de alto secreto que tuvo este tipo de tecnologia y geometria
hasta hace muy poco, sin embargo, el hecho de no contar con planos de ensambles
originales se contrarresta con el método de “ingeniera inversa”, que en este caso consistid
en establecer un dimensionamiento muy preliminar para conocer y familiarizar geometria,
componentes, detectar puntos criticos y mejoras a un nuevo disefio aplicado bajo las
condiciones propias de la ciudad de Medellin. Por lo anterior, en la seleccion adecuada del
perfil del prototipo, fue necesario investigar desde dos puntos de vista; el primero, un
andlisis desde los planos de mayor fidelidad posible de alta resolucién a las proporciones
originales de la aeronave en su tercera version, la cual fue la Gnica fuente posible de obtener
(A. L. Bentley) [19]. Sin embargo, el nombre del perfil o de sus coordenadas no es explicito,
motivo por el cual se abordé en el numeral anterior un proceso de seleccion de perfil
aerodinamico.

Segundo, un dimensionamiento virtual preliminar, que permitiera el procedimiento de disefio
del prototipo de ala volante; por tanto, se recurri6 manualmente a la toma de planos, datos
y vistas consignadas en Horten Tailles Aircraft [3] y Ho 229 Spirit of Thuringia — The Horten
All-wing Jet Fighter. 1st Edition [6], estas recopilaciones aproximadas permitieron tener
idea inicial sobre como incorporar el perfil Marske XM-1D seleccionado para ésta y
posteriormente trazar los puntos de unién en el software tipo CAD Solid Edge ST5®. Una
vez se han tomado en cuenta las anteriores consideraciones, incluyendo la escala
proporcional basada en el tamafio del casing del motor (seccién 1.2. “Dimensionamiento
preliminar”) se procede a la elaboracion de un modelo preliminar virtual.

Figura 16. Disefio preliminar virtual del prototipo de ala volante.
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La figura 16 muestra el disefio preliminar del prototipo de ala volante desarrollado en el
software tipo CAD, a partir de la escala de disefio 1:10,88, establecida en el numeral 1.2;
proceso mediante el cual se obtienen los siguientes valores:

e B [m] (envergadura) = 1,48
e Longitud [m] =0, 57

o  Cuoot [M] = 0,447

e Cip[m]= 0,123

e MAC[m]= 0,331

El disefio preliminar mostrado en la figura 16, no posee ningun tipo de superficie
hipersustentadora ni de direccionamiento de vuelo, tampoco elementos estructurales
asociados; representa, el primer concepto tridimensional de como luciria el prototipo de ala
volante. Superficies, elementos estructurales y otros, como anteriormente se explico, se
examinaran y establecerdn en un capitulo posterior en que se desarrolle el proceso de
disefio y andlisis estructural del prototipo.

Es importante recordar que el disefio es un proceso iterativo y conforme se van logrando
resultados aerodinamicos, de igual forma se van complementando los estructurales. La
informacién de estas magnitudes ya fue consignada en la tabla 1 y fue posible obtenerla
gracias a la elaboracién del prototipo virtual, en paralelo con la seleccién del perfil
aerodindmico.

1.5. Definicién del fuselaje.

Si bien cuando se habla de un ala volante, se entiende que no se trata de una aeronave
con fuselaje propiamente dicho, no obstante, si es importante aclarar que la seccién
transversal central difiere un poco a la forma del resto del prototipo, pues debe existir un
espacio en el cual se alojen los elementos de control de vuelo, motor y tren de aterrizaje.
El proceso para definirlo, se llevo a cabo teniendo en cuenta la menor variacion posible del
perfil alar seleccionado, procurando que la estrecha estructura del fuselaje pudiese tener la
mayor similitud posible al perfil alar, ademas que su estructura en si fuese lo
suficientemente fuerte en virtud de su espesor para absorber parte de las cargas del tren
de nariz en el aterrizaje, fuerzas y momentos asociados a las maniobras de vuelo.
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Figura 17. Disefio preliminar virtual del fuselaje del prototipo de ala volante.
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2. COMPONENTES ELECTRICOS

Para lograr un disefio efectivo, se llevo a cabo una busqueda de componentes eléctricos
comerciales, empleados en la construccién de aeromodelos que pudiesen ser incluidos
para la operacion eventual del prototipo de ala volante; en este sentido, se tienen en cuenta
las capacidades y prestaciones de cada uno, aspectos como el peso, dimensién y demanda
de carga eléctrica fueron tenidos en cuenta y especificados para el analisis estructural y
aerodinamico. Dicha labor, toma como referente los productos ofrecidos en la pagina
electrénica de la empresa de hobbies Horizon Hobby Inc.® [10], sitio altamente reconocido
por la calidad de los productos ofrecidos y de alta trayectoria en el medio. Se debe tener en
cuenta que los autores desde el inicio del proyecto contaban con la planta motriz y el
sistema de tren de aterrizaje retractil.

2.1. Planta motriz y accesorios

El prototipo se concibié plenamente eléctrico para facilitar la implementacién de un motor
tipo fan que fuese comercial y facil de conseguir, que se ajustara lo mejor posible a la
geometria del disefio del ala Horten IX V1. Es asi, que se tiene el primer elemento
condicionante del disefio y sus componentes.

2.1.1.Motor tipo fan: BL32 Ducted Fan Motor de 2150Kv de potencia, 5,4 Lb

Este motor es presentado por parte del distribuidor como una de las mejores opciones para
aeromodelos y réplicas de aeronaves de propulsion jet. Ofrece 1400 W de potencia, 5,4
libras de empuje, posee una impedancia de 0,026 Q, con una demanda de corriente
continua de 62 A, cuenta con un peso bruto de 162 g y maneja un voltaje nominal de 14,8
az222\V.

Figura 18. Motor BL32 Ducted Fan Motor, 1400 W [10].
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2.1.2.Nacelade motor y componentes de rotor (casing): Delta-V (R) 32 80mm EDF Unit

La nacela y ducto de toma de aire del motor, es uno de los principales elementos eléctricos
que se tomaron en cuenta para el dimensionamiento preliminar y posterior disefio virtual
del prototipo; debido a que a partir de la geometria del mismo y su dimension, se trabajo
para la proporcionalidad de la aeronave en su totalidad. Como se indica en la referencia de
este componente, su didmetro interior es de 80 mm y exterior de 82 mm. Posee un rotor de
cinco aspas de plastico, un spinner ajustable fabricado de aluminio y un anillo de empaque
para el ajuste. Cuenta con peso total de 116 g.

! 2
Ic,

Figura 19. Componentes y accesorios del motor. Izquierda: anillo de ajuste. Centro: spinner de aluminio,
derecha: rotor de 5 aspas [10].

2.2. Bateriay variador de velocidad

Por facilidad en el disefio, se establecié una sola fuente de alimentacion. Para tal fin, se
escogio el modelo de bateria con mayor capacidad de corriente y carga rapida disponible
en el mercado de aeromodelos; asi mismo para el variador o controlador de velocidad que
se ajustara a las condiciones de vuelo requeridas.

2.2.1.Bateria de 5000 mAh

Esta es una bateria de alta capacidad de carga de polimero de litio, ofrece una excelente
relacion de peso, carga y desempefio, por su reducido peso de 808 gramos, por tanto es la
mejor opcién para el prototipo. Este tipo de bateria es implementada igualmente para
aeromodelos acrobdticos. Posee un largo de 164 mm y alto de 54,6 mm.
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Figura 20. Bateria de 5000 mAh 6S 22.2V LiPo, 10AW ECS5 [10].

2.2.2.Variador de velocidad

Como su nombre lo indica, es el elemento utilizado para llevar a cabo los cambios de
velocidad requeridos para cada una de las etapas de vuelo o maniobras pretendidas. Es un
variador sin escobillas, posee facilidad de implementacion para canales analogos y
digitales, carcasa fabricada en aluminio y aletas refrigerantes; cuenta con un peso bruto de
106 gramos, largo de 77 mm, ancho de 41 mm y alto de 15,5 mm.

Figura 21. Variador de velocidad speed controller: 80-Amp Pro Switch-Mode BEC Brushless ESC, EC5 (V2)
[10].

2.3. Servomotores

El detalle de las superficies de control que rigen el vuelo de la aeronave, serd examinado
en un capitulo posterior, sin embargo para el accionamiento de las 6 superficies de control
implementadas en el disefio del ala volante es necesario disponer de elementos electro-
mecanicos que accionen las mismas, por simetria, la aeronave cuenta con rudder, elevon
y 2 flaperones por cada plano.

2.3.1.Servos de flaperones y elevones

Los escogidos para estas superficies son digitales y de alta velocidad. Cuentan con un alto
torque que permiten un accionamiento rapido de las mismas; por tanto se hace necesario
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gque sea de este modo ya que dichas superficies cuentan con un area considerable. Poseen
un peso de 7,6 g y dimensiones de 23 mm de largo, 11,5 mm de ancho y 24 mm de alto.
Torque de 2,00 Kg-cm.

Figura 22. Servo flaperén y elevon (Derecha). Servo rudder (Izquierda) [10].

2.3.2.Servos de rudder

Los servos seleccionados para el accionamiento de los rudders, cuentan con un valor de
torgue mucho menor que el implementado para el resto de superficies de control, la razén
es que ésta superficie cuenta con un area menor que las anteriores, razon por la cual no es
necesario la misma cantidad de fuerza. Cuentan con peso de 3,5 g, largo de 17,5 mm,
ancho de 6,4 mm y alto de 21,8 mm.

2.4. Tren de aterrizaje

El tren de aterrizaje es otro elemento condicionante inicial (al igual que el motor). Consta
de tres electro-servos integrados y brazos para la sujecion de las ruedas, por lo tanto, es
un tren de aterrizaje retractil. Segun el fabricante, soporta un peso total de 3,0 kg en modo
estatico sobre cada brazo. El peso del kit completo es de 176 g, largo de los brazos 10,8
cm. Las ruedas son de espuma gruesa con un peso de 20 g cada una (incluido en el total
del kit) y un didmetro de 45 mm.

Figura 23. Tren de aterrizaje retractil marca y modelo: Turnigy Full Metal Servoless Retracts with Oleo Legs
(45mm) (Tricycle, Habu type) [10].
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Es muy importante notar el peso soportado por el los trenes, ya que en la seccion 1.2.2. se
habl6 de un peso aproximado a los 3,16 kg segun el método de Lennon para la estimacion
inicial del peso [20]; por lo cual, se deber& seleccionar adecuadamente los materiales para
lograr cumplir con dicha restriccién de 3 kg maximo de peso. En el Capitulo 4 se determinara
que luego de realizar el modelo virtual, el peso final con carga paga sera de 2,96 kg
aproximadamente.

2.5. Estimaciones iniciales de consumo eléctrico

Una vez se han examinado cada uno de los componentes eléctricos del prototipo, es posible
establecer una tabla con el consumo de corriente de cada uno de ellos y el peso asociado.

c ¢ Cantidad Consumo nominal Consumo nominal Peso total
. omponente antida
Superficie P de corriente (MmA) de corriente (A) (k)
Flaperones 7,6 servo 2 27 0,027 0,0152
Elevones 3,5servo 2 30 0,03 0,0152
Rudders 3,5 servo 2 30 0,03 0,007
Tren de Servo kit 3 15 0,015 0,176
aterrizaje
Motor 1 62 0,062 0,278
Variador de
NA . 1 80 0,08 0,106
velocidad
NA Bateria 1 0 0 0,808
Total 1,4054

Tabla 5. Corriente y peso de componentes eléctricos.

De la tabla 5, se pueden apreciar los consumos de corriente de cada uno de los elementos
eléctricos ademas del peso en kilogramos (kg). De lo anterior, se puede establecer un peso
total de 1,4054 kg.

Una vez se tiene especificado el consumo eléctrico por cada componente, es posible
establecer, de acuerdo al tiempo de accionamiento de cada uno de estos, la demanda de
carga. A continuacion se establece el modelo de calculo implementado.

Inicialmente se parte de la fuente o bateria con una carga de 5000 mAh; a partir de esto y
por medio de la ecuacion (10) que se encuentra en funcion del tiempo (en segundos), se
determina para cada componente el gasto de corriente. Cabe resaltar que el modelo que a
continuacién se presenta, es util en el perfil de mision para el cual es disefiado el prototipo,
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ya que si bien no hace parte de esta obra establecer la construccién, si es pertinente
esquematizar y presentar una propuesta de lo que podria ser una misién con los gastos y
demandas eléctricas que conllevaria.

(CNCxt)
3600

Consumo corriente = 10

Donde:

CNC: Consumo nominal de corriente (reportado por elemento, ver tabla 5 (columna
consumo nominal de corriente) puede expresarse en A (amperios) o mA (mili amperios).

t: tiempo (segundos).
3600: Factor de conversion del tiempo (se parte del hecho que la fuente es de 5 Ah).

A manera de ejemplo se establecera el consumo de corriente para un tiempo de 30
segundos de los elevones (sumatoria de toda la ejecucion de movimiento en cada uno de
estos en el perfil de mision), como:

CNC = 30 mA (Tabla 5)
t = 30 segundos

De esta manera se tiene que para un periodo en que uno de los elevones sea accionado
en el vuelo durante 30 segundos, el consumo de corriente de la fuente equivale a:

) (30mA *305)
Consumo corrientegiepsn = 3600 =0,25mA

Para facilitar la comprensiéon de la demanda eléctrica de los componentes eléctricos del
prototipo, en la seccion 3.4 “Perfil de misién”, se establecen los consumos de corriente de
todos los componentes y carga remanente de la bateria. De la misma manera, en la seccion
de anexos, se encuentran los esquemas de distribucion y localizacion de los componentes
eléctricos a lo largo del prototipo (Anexo B). En otra de las secciones de los anexos se
encuentra una tabla donde figuran los costos de dichos componentes analizados
previamente. (Anexo C).
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3. AERODINAMICA.

Si bien esta obra describe el paso a paso llevado a cabo en el proceso de disefio de un
prototipo de ala volante, la curiosidad por parte de los integrantes del grupo, motivo a que
previamente se llevaran a cabo estudios, pruebas y aproximaciones sobre lo que a
eficiencia y buenas prestaciones de las alas volantes se refieren normalmente en la
bibliografia. Por tal razén, y como se describir4 en este capitulo, se trabajé previamente en
un pequefio modelo ensayado en el tinel de viento de la Universidad Pontificia Bolivariana.
La elaboracién de ese modelo conté con la colaboracion del sefior Alejandro Garcia
Gonzélez, estudiante de Ingenieria Aerondutica. Las pruebas llevadas a cabo sobre este
modelo correspondian a las exigencias planteadas en el espacio de laboratorio del curso
de Aerodindmica Subsoénica, por lo que se garantiza la fiabilidad y rigurosidad de las
pruebas y resultados reportados; dichos resultados se incluyen en la seccion de anexos.

3.1. Aproximacion inicial por medio de un modelo fisico de estudio

El desarrollo del modelo se hizo en materiales convencionales como madera tipo balso y
papel plastico de recubrimiento, la rigidez del mismo se consiguié rellenando los espacios
internos con Icopor®. Se dispuso ademas trabajar con el perfil GOE 620 debido a su
similitud en el levantamiento de coordenadas de los planos de A. L. Bentley [19], con angulo
diedro positivo (4°) y un angulo de aflechamiento de 32° (angulo de aflechamiento igual que
el del disefio de prototipo). La vorticidad, ademas de otros, era uno de los fendbmenos que
se examinaron en las pruebas llevadas a cabo sobre este modelo, por tal motivo, se
afiadieron pequefios hilos a lo largo del cuerpo del modelo y rafagas de humo sobre el
mismo.

Figura 24. Pruebas modelo fisico en tanel de viento. Izquierda: a = 10°. Derecha: Hilos adheridos que

visualizan la formacién de voértices.
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Figura 25. Pruebas en tlnel de viento del modelo, con rafagas de humo.

Es importante resaltar los altos coeficientes de sustentaciébn que se obtuvieron a bajos
angulos de ataque, también el bajo valor de coeficientes de arrastre para estos angulos. Es
decir la prueba arrojo buenas luces y prometedoras expectativas que motivaron el estudio
de las alas volantes.

En la seccion de anexos se encuentra el informe correspondiente a estas pruebas. En él,
se aprecian los valores mas relevantes y graficas comparativas asi como los planos de
ensamble.

3.2. Célculos aerodinamicos

Hasta ahora se trataron consideraciones geométricas y aerodinamicas preliminares, alli se
implementé el método propuesto por Mohammad Sadraey [22], para la seleccién del perfil
mas adecuado en el proceso de disefio del prototipo (secciones 1.2 y 1.3), hasta ese
momento, calculos y estimaciones estaban supeditas a perfiles aerodinamicos. En este
capitulo, se abordaran consideraciones aerodinamicas y caracteristicas especificas del
prototipo de ala volante con la implementacion del perfil aerodindmico seleccionado, Marske
XM-1D. Con base en esto, se establece el siguiente procedimiento para los parametros y
propiedades aerodinamicas del prototipo; luego su explicacion detallada:

e Estimacion de la cuerda media aerodindmica (MAC).
e Coeficiente de sustentacion en el prototipo.

e Coeficiente de arrastre en el prototipo.

e Coeficiente de momento en el prototipo.

e Fuerzas de sustentacion, arrastre y momento en el prototipo.
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¢ Velocidad de pérdida.

3.2.1.Estimacion de la cuerda media aerodinamica (MAC)

Determinar la ubicacién y longitud de la cuerda media aerodindmica es el primer paso en el
estudio de las propiedades aerodinamicas, pues es a partir de ésta de donde se realizan
los calculos aerodindmicos. El método utilizado para determinar la MAC es el método
grafico, el cual consiste en la adicion de la longitud de la cuerda de raiz desde el borde de
ataque hacia la parte delantera del prototipo y desde el borde fuga hacia la parte trasera,
sobre la punta del ala, (esto mismo se lleva a cabo para la raiz). Luego se trazan diagonales
gue unan los extremos de las longitudes afiadidas y finalmente el sitio de interseccion de
ambas diagonales corresponderd al lugar en donde se ubica la cuerda media aerodindmica
MAC; en este caso de longitud equivalente a 0,331 m.

1

Figura 26. Ubicacion de la MAC mediante el método gréfico.

Como se ha comentado previamente, el disefio es iterativo. La figura 27 corresponde a un
boceto avanzado en Solid Edge ST5® en el proceso de disefio estructural, el cual se realizd
paralelamente a los célculos aerodinamicos con modificaciones constantes segun los
resultados obtenidos, teniendo en cuenta la reduccién de escala ya descrita y basandose
en los planos de A. L. Bentley [19], esto se explicd en la seccion 1.4, “Dimensionamiento
preliminar en software tipo CAD”.
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3.2.2.Coeficiente de sustentacion en el prototipo

Hasta ahora, los valores que corresponden a la sustentacién estan relacionados
exclusivamente al perfil aerodinamico Marske XM-1D, esto es, en dos dimensiones. Sin
embargo, en el caso de un ala finita (tres dimensiones) el flujo no es bidimensional, la
presion diferencial entre la superficie inferior y superior genera una componente de la
velocidad a lo largo de la envergadura. La variacion de la sustentacion resultante a lo largo
de la envergadura en un campo de flujo tridimensional, produce una distribucién de
corrientes de vortices a lo largo del borde de fuga. Estos vortices a su vez, inclinan hacia
atras el vector de sustentacion disminuyendo la componente vertical del mismo [24],
reduciendo el angulo efectivo de ataque. Como resultado, las graficas de los coeficientes
aerodinamicos (especialmente la sustentacién) diferirdn si se analiza el perfil de una
seccidén en un ala finita respecto al mismo perfil en un ala infinita, para un mismo angulo de
atague, siendo menor la sustentacion en el ala finita. Ademas, el sistema de vortices
produce una componente adicional de arrastre conocida como arrastre inducido, sin
embargo, este sera explicado en detalle mas adelante (seccién 3.2.3).

Por lo anterior, es necesario contar con un relacion que aproxime a la realidad, es asi que
con base en el libro Aeronautics for engineers de John J. Bertin [17], en su capitulo 5 pagina
255; la ecuacion (11) permite obtener la pendiente de la gréfica C. vs. a que corresponde
al ala finita, basandose en la pendiente para el perfil previamente seleccionado (grafica C,
vs. a perfil Marske XM-1D), y en parametros geométricos alares.

Cloo
CL,OO - 57'3*Cl,00 11
meAR

Donde,

C1«: Corresponde a la pendiente de la grafica de sustentacion C. vs. a del prototipo de ala
volante.

C, : Corresponde a la pendiente de la grafica de sustentacion C, vs. a del perfil.
AR: Relacién de aspecto.
e: Numero o factor de eficiencia equivalente, este valor se obtiene a partir de la ecuacion:

e =1,78 = (1 — 0,045 * AR%®®) — 0,64 12

La ecuacién (12) para determinar el numero de eficiencia Oswald (e), se toma del libro
General Aviation Aircraft Design: Applied Methods and Procedures de Snorri Gudmundsson
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en el capitulo 9, pagina 363; para el caso del prototipo de ala volante este valor equivale a
0,9. La ecuacién es planteada por el autor como un método empirico en el disefio
conceptual para determinar el factor de eficiencia de una aeronave en funcién de la relacion
de aspecto.

La ecuacion (11) para determinar la pendiente de la gréfica C. vs. a del prototipo, se
encuentra en funcién de la pendiente de sustentacion del perfil, para determinar esta Ultima
se toma la porcién de la grafica positiva de C, vs a, hasta el punto de maximo coeficiente
de sustentacibn y por medio de la linealizacion de la curva, se extrae el valor
correspondiente a la pendiente. Estas pendientes serdn determinadas como sigue, para la
condicion de crucero y descenso (free landing - sin despliegue de componentes).

C, vs a, en crucero
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Figura 27. Pendiente de sustentacion del perfil en condicion de crucero. Recu = 682940

La figura 28 muestra de color rojo la linea de sustentacion del perfil, la linea recta de color
negro indica la tendencia linealizada de dicha gréfica; la pendiente de esta recta se toma
como equivalente a la del perfil, de esta manera se tiene que el valor de la pendiente
sustentacion del perfil es C; ¢y, = 0,1239. Para el caso de la fase de descenso la pendiente
se aprecia en la figura 29; en esta se tiene una pendiente de sustentacion de
ClLw free lanaing = 0,1065. Teniendo en cuenta estos valores, se procede a determinar para
el ala completa, el valor de la pendiente de sustentacion, en la fase de crucero y de
descenso. Para el caso de aterrizaje, se debe obtener el aumento en el coeficiente de
sustentacion debido a las superficies hipersustentadoras y basandose en la condicion de
descenso (misma velocidad de descenso y por tanto mismo Reynolds), obtener la
informacion para esta critica etapa (figura 32).
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Cl vs a, en descenso
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Figura 28. Pendiente de sustentacion del perfil en condicion de descenso. Reanding = 239029.

Se tiene,

c B 0,1239
L,eocru — 1 4537,3(0,1239)
1(0,9)(5,84)

= 0,0859

CL oo cru = 0,0859

De manera similar;

CL,oo free landing — 0,0771

Una vez calculadas las pendientes para cada una de estas dos fases de vuelo, se procede
a graficar éstas para comparar y visualizar la disminucion en magnitud, asociada al
prototipo.
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Linealizacién Cl, CL vs. a, PERFIL y PROTOTIPO, en crucero
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Figura 29. Comparacion de pendientes de sustentacién del prototipo y perfil en crucero. Recu = 682940.

Linealizacién Cl, CL vs. a, PERFIL y PROTOTIPO, en descenso
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Figura 30. Comparacién de las pendientes de sustentacion del prototipo y perfil en descenso. Rejanding =
239029.
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El coeficiente de sustentacion para la condicién de aterrizaje inminente, en la cual se vuela
al mismo Reynolds de descenso pero desplegando las superficies hipersustentadoras, los
drag rudders y el tren de aterrizaje; representa definir el tipo de superficie hipersustentadora
a utilizar y basados en la bibliografia, determinar el aumento en la sustentacién debido a su
uso.
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Figura 31.Incremento de coeficientes de sustentacion de acuerdo al tipo y grados de deflexion del flap [20].

La figura 32 muestra el incremento del coeficiente de sustentacion que se logra por medio
del uso de algunos tipos de flaps, esta gréafica hace parte del capitulo 14 “Design for flaps”
del libro Basics of RC model aircraft design, de Lennon [20] en la pagina 63; donde luego
del proceso de disefio y construccién de varios tipos de aeromodelos radio controlados,
correlaciona desemperfios por medio de regresiones y extrapolaciones, a partir de las cuales
se pueden llegar a obtener aproximaciones muy precisas sobre parametros aerodindmicos
de este tipo de aeronaves, como lo es el disefio del prototipo estudiado en esta obra.

Ahora bien, teniendo en cuenta que el tipo de flap empleado en el disefio del prototipo
corresponde a un slotted flap (explicacion en la seccion 3.3 “Definicién de dispositivos
hipersustentadores”), se puede apreciar en la figura anterior que el incremento del
coeficiente de sustentacion aportado por éstos, para una deflexion de 40°, es
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aproximadamente 0,9 (linea azul figura 32). Este aumento, se le adiciona a los resultados
de la curva Ci free 1anding VS. a obtenidos por XFOIL® [11] (seccion 1.3.1, figura 9), logrando
asi la curva Cianding vs. a (figura 33). Luego, bajo el mismo tratamiento de los coeficientes
anteriores, se define la gréfica de Ci ianding VS. apara el prototipo completo (tridimensional),
obteniendo su pendiente (figura 34):

CL,oo landing = 0,0771

Cl vs a, en aterrizaje con dispositivos desplegados

Ci

_—

_—

/

/ y =0,1065x + 0,9749

3,0 a [] 8,0 13,0

Figura 32. Pendiente de sustentacion del perfil en condicion de aterrizaje. Rejanding = 239029.

Haciendo uso de la ecuacion (4) y basandose en la figura 33, se obtiene:

Linealizacion ClI, CL vs. a, PERFIL y PROTOTIPO, en

2 4000
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Figura 33. Comparacion de las pendientes de sustentacion del prototipo en aterrizaje. Reanding = 239029.
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Como es de esperarse, accionar los flaperones aumenta la magnitud del area alar efectiva
ademas de incrementar la sustentacién asociada. Sin embargo, también se aumenta el
arrastre, no obstante esto se explicara en detalle en la seccién 3.2.3.

Establecidos los valores de las pendientes para el prototipo en las anteriores fases, es
posible obtener los valores de coeficiente de sustentacion correspondientes a cada angulo
de ataque [17], mediante la ecuacion:

CL = Cpoo * (X —Xq1) 13

De la ecuacioén (13) se observa que el coeficiente de sustentacion del prototipo C., esta
dado en funcion del angulo de ataque (a) y el angulo de ataque de cero sustentacion (a..),
(este ultimo se puede obtener de las figuras 30, 31 y/o 34, segln sea el caso) multiplicado
por el valor de la pendiente de sustentacion del prototipo Cy, .

Hasta el momento, se han definido sélo las pendientes de las graficas de sustentacion del
prototipo. Los coeficientes de sustentacion en las distintas etapas de vuelo, se definiran en
la seccién 3.2.3.2 ya que se hace necesario, determinar los coeficientes de arrastre para
obtener el angulo de ataque 6ptimo de vuelo y asi conocer a qué coeficientes (tanto de
sustentacion como de arrastre) esta asociado este angulo.

3.2.3.Coeficiente de arrastre en el prototipo

A continuacion, se procede a determinar los valores de arrastre asociados al prototipo,
teniendo en cuenta la ecuacion (14) para el coeficiente de arrastre [17]:

CD = CDO + CDi 14

En la ecuacion (14) figuran dos términos, el de la izquierda Cp, hace referencia al arrastre

parasito o debido a los componentes y geometria propia del avion, y el segundo Cp;,
corresponde al arrastre inducido asociado al efecto mismo de la sustentacion del
prototipo.

3.2.3.1. Coeficientes de arrastre parasito

Analizando la componente de arrastre parésito Cp,, Se tiene:
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K.Cg-Sanalisis 15

C =
Do Sref

Donde,

Cr: Coeficiente de friccion.

Sref: Area de referencia o area alar.
Sanaisis- Area de andlisis o area mojada.
K: Factor de forma de componente.

En este caso en particular, se deben calcular cuatro coeficientes de friccién de piel total,
que corresponden a las alas y fuselaje, cada seccién en ambas condiciones de crucero y
descenso/aterrizaje; en primer lugar por ser dos secciones con espesores distintos (como
se vera mas adelante) y ademas, este coeficiente depende del nimero de Reynolds y se
tiene un valor laminar para el descenso/aterrizaje y otro turbulento para el crucero.

No obstante, J. Bertin en el capitulo 4 “Viscous Boundary Layers”, considera que la
transicion del flujo de régimen laminar a turbulento se presenta alrededor de un Reynolds
de 5x10°% como el régimen de la transiciéon es inconveniente determinarlo, para tener una
precision de +- 3% en la definicion del coeficiente de friccibn se recomienda utilizar la
relacion de Prandlt-Schlichting (17) para régimen turbulento, y para el laminar se propone
usar la ecuacion (16) [17].

Cr = 16

_ 0,455 1700
(logioRer)?58  Rey,

17

Cr

Donde,

_ Poo-Veo-MAC
Moo

R

eL Corresponde al Reynolds medio propio del ala (nétese la presencia del término de

la cuerda media aerodinamica).
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— Poo-Veo L

ReL Corresponde al Reynolds medio propio de la seccion del fuselaje (nétese la
Moo
presencia del término de longitud del mismo L).
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Figura 34. Variacion del coeficiente total de friccion para el régimen laminar, transicional y turbulento [17].

El término R,,, corresponde al nimero Reynolds que experimentan cada una de las

secciones analizadas de acuerdo a su propia geometria. De esta
Reynolds medios de alas y fuselaje en crucero corresponden a:

Rey, alas cra = 682940
Rer fuse cru = 1180909

Y de manera similar, para la condicién de descenso/aterrizaje:

ReL,alas landing free = 239029

ReL,fuse landing free = 413318

manera se tiene que los

Como se observa, para la condicion de crucero, el régimen es superior a 5x10° por tanto es
turbulento; y para el descenso/aterrizaje el régimen es laminar siendo menores los valores

en cada seccion.
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Con esta informacion es posible determinar los coeficientes de friccién de piel de ala y
fuselaje, utilizando las ecuaciones (16) y (17), estos valores respectivamente son, para
régimen turbulento (crucero):

Cr alas cru = 0,00232
CF fuse cru = 0,00290
Para régimen laminar (descenso/aterrizaje):

Cr alas landing free = 0,00272

Cr fuse landing free = 0,00207

Una vez calculado lo anterior, se procede a determinar el area de referencia y las areas de
analisis de alas y fuselaje, segun recomienda J. Bertin [17]. Para tal efecto se toman las
dimensiones de los planos del prototipo. Figuras 36 y 37.

43,83

57235
48342

H I
!

Figura 35. Definicidn areas de arrastre del prototipo. Vista superior con zona de referencia del fuselaje

enmarcada en el recuadro rojo.
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Figura 36. Definicion &reas de arrastre del prototipo. Dimensiones laterales.

Con base en las figuras 36 y 37, se tiene:

Sref =S = 0,3412 m? Corresponde al area alar del prototipo.
ref proy alas

S = 0,0824 m? Corresponde al area del fuselaje proyectada del prototipo.
proy fuse

Luego, se procede a realizar la siguiente correccién para el area de analisis (mojada) de
cada area proyectada, asi:

0,2t
Sanalisis = 2,0 (1 + T) * Sproy 18

Donde,
t L, : :
o Es la relacién de espesor/longitud del componente a analizar.

Asi las cosas, basandose en las figuras 36 y 37, se tiene que:

t
=0,1748
Calas
t
= 0,2928
Cfuse

Finalmente, con lo anterior, es posible definir resultados para la ecuacion (18):
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Sanéllisis alas = 1,4126

Sanalisis fuse = 0,3488

El factor de forma K de la ecuacion (15), se determina por medio de las gréficas presentadas
por J. Bertin, capitulo 5, paginas 250 y 253 [17]; mediante la interseccion del angulo de
aflechamiento (32° obtenido de [6], asumiendo el mismo del modelo Horten IX V1) y la
relacion de espesor alar (Figura 37). Como ya se definié anteriormente, en el caso de las
alas, dicha relacion es 0,1748.

1.50 T T T T T T T T T
Acs
0° - 10°
145 - 15°
20°
25%
1.40 |- / 30°
35°
135 |- 0"
=
50°
130} Jp

Form factor, K
73
|
|

120 |- =

1.10 =]

1.0 | l | | 1 | l | |
0 002 004 006 008 010 012 014 016 018 020

Thickness ratio, t/c

Figura 37. Relacion de espesor y angulos de aflechamiento para determinar el factor de forma alar [17].

En la figura 38 se aprecia de color azul la linea que indica el factor de forma correspondiente
a las alas.
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En el caso del fuselaje, se intersecta la curva de la figura 39 (relaciéon de esbeltez para el
fuselaje) con el valor obtenido de L/D, siendo L la longitud total del cuerpo fuselado y D el
diametro maximo aproximado de su seccion transversal. Asi, se obtiene en el eje vertical el
factor de forma correspondiente. Luego,

L=0,572m,D = 0,1667 m

L 34313 m2
D m

] 1 1 1 ]
M_ =030
1 5% }—,
|
|
1
1 .80 F‘ -
|45 -
E|
1
1
1.40 E =
1.358 =
130 i
it
£ 125 -
u
=
2
Pl 1 ] -
115 -
| |I'I -
. { -
10 I i | | L I |
1 F 5 & 7 P 3 10 11

Fineness ratho, LD

Figura 38. Relacion de esbeltez para determinar el factor de forma del fuselaje [17].
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Finalmente, los valores para los factores de forma de alas y fuselaje corresponden a:

K0 = 1,370
Kryuse = 1,518

De acuerdo a los datos calculados anteriormente, los valores para coeficientes de arrastre
parasito de alas y fuselaje (ecuacion (15)), en crucero son:

Cpo alas cru = 0,0131
Cbo fuse cru = 0,0045

El coeficiente de arrastre parasito total en la condicion de crucero para el prototipo,
corresponde a:

Cpo eru = 0,0176

De forma similar, se calcula para el descenso:
Cpo alas landing free — 0,0154

Cpo fuse free landing = 0,0032

El coeficiente de arrastre parasito total en la condicién de descenso para el prototipo,
corresponde a:

CDo free landing — 0,0186

La condicion de descenso o free landing, como se definié anteriormente, no tiene en cuenta
el arrastre parasito del tren de aterrizaje, drag rudders y las superficies hipersustentadoras,
ya que estos componentes se despliegan a una distancia corta del suelo antes del
aterrizaje.

Teniendo esto claro, para el aterrizaje con todos los componentes correspondientes

desplegados, se deben tener en cuenta todos los coeficientes de arrastre parasitos propios
de dichos componentes:
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Cpo tires & strut = 0,5 Corresponde al arrastre parasito de los mecanismos de despliegue del tren
principal, incluye la rueda (un solo punto de apoyo).

Cbo tren ppal = 1 Corresponde al arrastre parasito del tren principal en su totalidad, dos puntos

de apoyo (2 CDa tires &strut)-

Cpotire = 0,12 Corresponde al arrastre parasito de la rueda del tren de nariz.
Cbo care tren nariz = 0,4 Corresponde al arrastre parasito del carenaje abierto del tren de nariz.
Cbo tren nariz = 0,52 Corresponde al arrastre pardsito del tren de nariz en su totalidad

(CDo care trennariz CDo tire)-

Cpo tren comp = 1,52 Corresponde al arrastre parasito del tren de aterrizaje en su totalidad

(CDo tren ppal + Cpo tren nariz)-

CpoupL&pr = 0,75 Corresponde al arrastre parasito de los Dispositivos Hipersustentadores (HDL
— High Device Lift por sus siglas en inglés) y los Drag Rudders.

Los anteriores coeficientes fueron obtenidos del libro Fluid Dynamic Drag, en la pagina 13
a la 15 del Capitulo 13, seccion 5 “Drag Landing Gears”, de la obra de Frank White, Fluid
Mechanics en el Capitulo 7 “Flow Past Inmersed Bodies”, pagina 458 y del libro Basics of
R/C Model Aircraft Design de Lennon, Capitulo 3 “Understanding Aerodynamic Formulas”,
pagina 18, figura 11.

Con esto definido, se determina el arrastre parasito total del prototipo de ala volante en

condiciones de aterrizaje inminente con todas las superficies y tren de aterrizaje
desplegados:

Cpo landing = 2,2886

3.2.3.2. Coeficientes de arrastre inducido

Siguiendo con el andlisis del coeficiente de arrastre, ahora se analiza el segundo término
de la ecuacion (14), equivalente al arrastre inducido, que como se menciond previamente,
es aquél asociado a la sustentacion. Este término se puede representar mediante la
siguiente relacion:
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Donde,
AR: Relacién de aspecto del prototipo de ala volante.
e: Numero de eficiencia o niumero de Oswald.

CZ: Corresponde al coeficiente de sustentacion al cuadrado del prototipo (obtenido con la
ecuacion (11) de la pendiente de perfil) en determinada condicién de vuelo (crucero,
descenso y/o aterrizaje).

Hasta el momento, con la informacion que se lleva consignhada en este capitulo, es posible
construir una tabla con el arrastre inducido para cada uno de los angulos de ataque con los
cuales se graficé la sustentacion (tabla 5), ya que ademas, la ecuacion (19) esta en virtud
de la geometria alar y estos parametros ya se tienen.

Asi las cosas, gracias a la ecuacién (14) es posible en dicha tabla determinar el coeficiente
de arrastre total de la aeronave para cada angulo de ataque y luego, establecer la relacion
C./Cp, de igual forma para cada a. Con esto, se define la relacion maxima de C./Cp max
logrando asi ubicar el angulo de ataque en el cual se tenga la mayor eficiencia aerodinamica
[22, 23], garantizando la mejor sustentacion con el minimo arrastre.

PERFIL @ crucerc PROTOTIPO @ crucero
Curva Cl vs Alpha Tendencia Cl vs Alpha| Tendencia CL vs Alpha COi @ CD ® crucero Rg:jcéign Susler’:‘lacién Anastre [N
Sipha G [apra [ @ Japra| @ o

-2 00032 -2.5 0,0405 -25 01355 0,001 0,0158 T.22 4457 617
-2.0 00575 -z.0 01024 =20 01785 0,0020 00,0136 3.0 58.63 6.45
-15 01115 -5 01644 -15 02214 10,0031 0,0207 10,70 72,80 5.80
-10 01650 -1.0 02263 -10 0,2643 0,0044 00220 1202 86,92 T.23
-0.5 02182 -0.5 02883 -0.5 03073 0,0053 00235 13.06 101,04 LA
0o 0272 0o 03502 0o 03502 0,0077 00253 1385 1506 g1
0s 0,3234 0s 04122 0s 0,333 0,0036 00273 1442 123.28 8,37
10 0,3534 1.0 04741 1.0 04361 0,013 0,0235 14,73 143.33 4,70
15 0,5422 1.5 00,5361 15 0,4730 00,0143 00313 14,93 157,51 10,50
20 06213 20 0.5350 20 0.5213 0,0170 0.0:345 15.07 17163 11.33
25 0, 7060 25 06600 25 0.5643 10,0133 0,0375 15.05 185.75 12,34
3.0 07331 3.0 0,7213 3.0 06075 00230 00407 14,94 133,56 13,35
35 06587 35 0,7833 35 06507 0,0264 0,0d440 177 213.98 1445
4.0 0.9344 4.0 0.8458 4.0 06937 0,0300 0,0477 14.56 228,10 567
4.5 10423 4.5 03075 4.5 0, 7366 0.0333 0.0515 14,51 242,22 16.93
5.0 10652 5.0 0,9637 5.0 07735 00373 0,0555 .03 256,33 5,26
55 11361 5.5 1.0317 5.5 06225 00422 0,0535 1375 270,45 13,68
B0 11823 6.0 1.0936 6.0 08654 0,0457 0,0644 1345 284.57 2116
6.5 1,2283 6.5 1,1556 6.5 0,3053 10,0515 00631 13,14 235,69 22,72
7.0 12745 .o 12175 7o 09513 0,0565 0.0741 12,64 328 24 36
75 1.3173 7.5 127595 75 09342 10,0617 00733 1254 326.92 26,08
8.0 13625 a0 1.3414 =2} 1.037M 00671 00847 1224 341,04 27ET
85 14057 a5 14054 g5 1.060 0.0725 0,0:304 .35 355.16 23,73
8.0 14444 3.0 14653 4.0 11230 00757 0,0963 .66 369,28 3ET
9.5 1,4507 3.5 15273 3.5 1,1653 00545 01024 11,38 553,39 33,69
10,0 1.5110 0.0 1.56532 0.0 12083 0,0312 0,105 na 39751 35,78
105 1.5115 s 1.6512 05 1.2513 00578 0,154 10,85 H1E3 3795
.0 15036 .o 1,713 .o 1.2347 01045 01222 053 423,75 40,13

Tabla 6. Célculo de Coeficientes de Sustentacion y Arrastre del prototipo en crucero, para un rango de
angulos de ataque. El célculo se basa en la conversion tridimensional de los resultados bidimensionales del
perfil.
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En la tabla 6, se resalta la fila de los resultados que corresponden a la relacién C;/Cp max-
De esto, es muy importante el angulo de ataque y el coeficiente de sustentacion a dicho
angulo, ya que sera este el éptimo para el vuelo en crucero y para la definicién del arrastre
inducido en esta etapa, respectivamente se tiene:

CL/CD max,cru — 15,07
Acry = 2°

Cpory = 0,5219

Teniendo en cuenta los anteriores términos, para crucero se consigue un coeficiente de
arrastre inducido de:

Cpi ery = 0,0170

De manera similar, el analisis se realiza para el caso de descenso (free landing]. Para este
caso, se resalta en la tabla 7 la informacion correspondiente, de donde se obtiene la
siguiente informacioén:

CL/CD max,free landing = 14,67

—_— (o]
afree landing — 1'5

CL free landing = 0,5474

Luego, para el descenso, se tiene un coeficiente de arrastre inducido de:

CDifree landing = 0,0187
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PERFIL & landing PROTOTIPO @ landing
Curva Cl vs Alpha Tendencia Cl vs Alpha| Tendencia CL vs Alpha .an.@ CD @ landing F!E:jcéinén Sustentacién [N] | Arrastre [N]
alpha Cl alpha Cl alpha CL
-25 0,0052 -25 01655 -25 02353 0,004 0022z 0,77 3,62 0.53
-2.0 00601 -2.0 02157 -2.0 02774 0,005 00234 .85 s 0,94
-15 01140 -5 02720 -5 0,3160 0,008 00248 127z 1273 1.00
-1.0 01683 -1.0 03252 -1.0 03546 0,003 00265 13.40 .28 1.07
-05 02212 -0.5 03785 -0.5 0,3931 0.010 002583 1391 15,84 114
1.0 06751 10 0,5352 10 0,5058 0.016 0.0348 14 54 20,50 140
15 07220 15 05315 15 05474 00187 00373 1467 22,05 1,50
20 0, 7685 20 0,647 20 0,5860 0.0 0,0400 14,54 2360 161
25 05154 25 06350 25 06245 0,024 00423 14.54 2816 173
3.0 0,5625 3.0 0.7512 3.0 06631 0027 0,0450 14.40 26.1 1.85
35 0,3030 35 0,5045 35 07017 0.031 0,0433 422 258,26 193
4.0 0,9564 4.0 08577 4.0 07402 0,034 0,0525 1402 23,82 2,13
4.5 1.0020 4.5 0510 4.5 07758 0.038 0,0565 13,80 AT 227
5.0 1.0435 5.0 0,3642 5.0 05174 004z 00603 13.56 3292 243
5.5 1.0337 55 1.0175 5.5 0,5559 0,046 00643 1331 34.45 253
6.0 11408 6.0 1.0v07 6.0 08345 0.050 00655 13.05 36,03 276
6.5 11635 6.5 1.1240 55 09331 0.054 0.0723 12,73 3753 2.94
7o 1.2285 7o 11772 .o 09716 0.053 0.077s 12,54 33.14 312
2 12703 2] 12305 2 1010z 0,064 00523 12.28 40,69 331
.0 1318 .0 1.2837 8.0 1.0455 0,063 00572 12,02 42,25 351
8.5 13550 8.5 13370 8.5 10873 0.074 00324 77 43,80 372
3.0 1.3887 3.0 1.3302 3.0 11253 0073 00377 .52 45.35 3.94
a5 14233 a5 14435 a5 11645 0,085 01032 .25 46.91 4,16
0,0 14533 0.0 14367 0.0 1,2030 0,030 01033 1,05 48,46 4,33
) 14841 ns 1.5500 ns 12416 0,036 01148 052 50.01 4.62
.o 15245 o 16032 .o 12802 0,102 01203 10.53 51.57 4,67
s 1.5004 .5 16565 s 1.3187 0103 0127 0,57 53.12 5.12
120 15127 1z.0 17097 1z.0 13573 0,115 01336 10,16 54,67 5.38

Tabla 7. Célculo de Coeficientes de Sustentacion y Arrastre del prototipo en descenso (free landing), para un
rango de angulos de ataque. El célculo se basa en la conversion tridimensional de los resultados

bidimensionales del perfil.

En la situacibn de aterrizaje inminente (hipersustentadores, tren y drag rudders
desplegados), utilizar la relacion €, /Cp mqx NO €S relevante, debido a que graficamente no
existe un punto en el cual se dé un maximo de eficiencia entre la sustentacion y el arrastre,
de hecho, la tabla 8 muestra (color amarillo) que el punto de mayor relacion para C,/Cp max
es el del maximo angulo de ataque posible. Luego, por razones de seguridad se recomienda
maniobrar en esta etapa a un 75% del angulo de ataque de pérdida («,;; — color verde).
Asi entonces, a partir de la tabla 8:

j— (o]
alanding =9

) landing = 1,6691

Entonces, el coeficiente de arrastre inducido para la etapa de aterrizaje es:

Cpi landing = 0,1738
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PERFIL @ landing flaps PROTOTIRO @ landing flaps
Curva Cl vs Alpha Tendencia Cl vs Alpha| Tendencia CL vs Alpha .an.@ CD @ landing Hg:jcéign Sustentacién N1 | Arastre IN]
alpha Cl alpha Cl alpha CL
-25 0.5434 -25 07057 -25 07821 00352 23265 0,34 .50 93,73
-z.0 06033 -z.0 07613 -z.0 05206 00420 25306 0,35 33,08 J3.85
-15 06572 -5 05152 -5 08532 00461 23347 0,37 34.61 34,05
-1.0 07115 -0 10,5654 -0 03375 00503 2,3383 0,33 36,18 34,22
-0.5 07644 -0.5 03217 -0.5 09363 00547 23433 0.40 vz 34,33
1.0 12183 10 1.0514 10 10520 00631 23577 0.45 42,38 34,97
15 12652 15 11347 15 1.0306 00742 23625 0,45 43,93 3508
20 1317 20 115873 20 11232 00736 23682 0,43 45.43 95,33
25 13586 25 12412 25 11677 00351 23737 0.43 47.04 3552
30 14057 3.0 12344 30 12063 00305 23734 0.51 48,53 35,85
35 14522 35 13477 35 1.2443 00367 23853 052 5015 36,05
4.0 145336 4.0 14003 4.0 12834 01025 23914 0.54 51.70 96,33
4.5 15452 4.5 14542 4.5 13220 01030 23977 0,55 53.25 36,55
5.0 15927 5.0 15074 5.0 13606 01155 24041 057 54.51 36,54
5.5 16363 5.5 15607 55 139931 01241 2407 058 56,36 IRl
5.0 16538 5.0 16133 5.0 14377 0.1230 24176 0,53 5791 3738
8.5 17267 55 16672 55 14763 01360 24246 061 53.47 I767
.o 1777 7.0 17204 T.0 15148 01432 24318 0,62 61.02 J7.96
] 15141 s 17737 ) 15534 01506 24332 0,54 5257 33,25
8.0 18550 8.0 15263 8.0 15920 01581 24467 0,65 64,13 3356
a5 15332 a5 18802 a5 16305 01653 2,4545 0,66 B5.65 33,87
3.0 19313 3.0 19334 3.0 16691 01738 24624 0,63 B7.23 93,13
345 18725 a5 19867 a5 17077 0,1513 24706 0,63 65,73 3352
0.0 2,0030 0.0 20333 0.0 17462 0,1303 24783 0,70 w034 33,85
ns 20273 ns 20332 ns 17348 0,1333 24874 0.7z .83 100,20
.o 2 0677 o 71464 .o 16234 02074 24360 0,73 7345 100,55
s 20436 .5 21337 s 156713 02163 25043 0,74 7500 100,30
12,0 20553 120 22523 120 19005 02254 25140 076 6,56 101,27

Tabla 8. Célculo de Coeficientes de Sustentacion y Arrastre del prototipo en aterrizaje (landing), para un rango
de angulos de ataque. El calculo se basa en la conversion tridimensional de los resultados bidimensionales
del perfil.

Consolidando finalmente el coeficiente de arrastre total, segun la ecuacion (14), para las
tres etapas mencionadas: crucero, descenso (free landing) y aterrizaje, y las condiciones
de angulo de ataque Optimas, se tiene:

Coperu=Cpocru~t Cpicru =0,0176 +0,0170 = 0,0346
Cp landing free = Cpo free landing T CDifree landing = 0,0186 + 0,0187 = 0,0373

Cp landing = Cpo landing T Cpi landing = 2,2886 + 0,1738 = 2,4624

Los valores calculados y estimados hasta el momento dan cuenta del fenémeno de arrastre
asociado al desempefio del prototipo de ala volante en tres etapas de vuelo criticas: crucero,
descenso y aterrizaje; gracias a esto, se pueden obtener relaciones graficas que permiten
visualizar los resultados y concluir mas rapidamente la informacion obtenida.
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Cb vs. Ci, en crucero
0,1400
0,1200 ,
0,1000 /
0,0800 (C./Co) max = 15,07 /

Co \ / -

0,0600
0,0400 i
0,0346 ' y = 0,0624x? + 5E-16x + 0,0176
0,0200 —_—
0,0000 = : : : : : .
0,0000 0,2000 0,4000 '@ 0,6000 10,8000 1,0000 1,2000 1,4000

05219 CL

Figura 39. Gréfica de Cp vs. C. del prototipo de ala volante en crucero.

La figura 40 muestra la linea de tendencia entre los coeficientes de arrastre y sustentacion
del prototipo a condicién de crucero, en la que por medio del trazo de una recta tangente
desde el origen se puede establecer graficamente la relacion méaxima de sustentacion
respecto al arrastre (C./Cp)max. S€ aprecia entonces que esta corresponde a 15,07 como se
definié analiticamente.

En el caso de descenso, la curva entre Cp vs. C. no se ve afectada en gran medida respecto
al crucero, segun se visualiza (figura 41). Sin embargo, para la etapa de aterrizaje
(componentes desplegados) si se observa un gran cambio principalmente en el aumento
del arrastre, como se observa en la figura 42.

Cb vs. CL, en descenso

0,1600
0,1400
0,1200 /
0,1000 e
Cp 0,0800 (CL/Cb) max = 14,67 / .

\ /"/"
0,0600 o
5 6373 0,0400 ),/
" 10,0200 —

0,0000 +— T T !
0,0000 0,5000 1,0000 1,5000

Figura 40. Gréfica de Cp vs. C. del prototipo de ala volante en descenso.
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Co vs. C, en descenso

3,0000

2,5000 —

2,0000

Co 15000 = Descenso

e CrUCEro

1,0000 Aterrizaje

0,5000

0,0000 —_— T T !

0,0000 0,5000 1,0000 1,5000 2,0000
CL

Figura 41. Gréfica de Cp vs. CL del prototipo de ala volante en crucero, descenso y aterrizaje.

Visualizar el comportamiento de la sustentacion y el arrastre (figura 42) durante el crucero,
descenso y aterrizaje como tal con elementos desplegados, ayuda a entender la manera
como se ve afectado el desempefio del prototipo cuando éstos son empleados Estas
curvas, son parabolas para un rango amplio de angulos de ataque, sin embargo en la figura
42 se encuentran “recortadas” debido al proceso de linealizacién de la curva de C. vs a,
llevado a cabo en la seccion 3.2.2.

Con todo lo anterior, sabiendo que la velocidad para la etapa de descenso y aterrizaje se
reduce considerablemente respecto a la de crucero, el arrastre en descenso aumenta cerca
de un 7,8 %, sin embargo esto no es mucho comparado con el asombroso aumento en
aterrizaje al ser de un 7016,76 % mas que en crucero; esto debido a la interferencia de las
superficies hipersustentadoras, la accién de los drag rudders y al despliegue del tren de
aterrizaje. Por tal motivo es que so6lo se accionan justo en el momento en el cual el aterrizaje
es inminente.

3.2.4.Coeficiente de momento en el prototipo

Asi como los coeficientes de sustentacion y arrastre son indispensables para la definicion
aerodinamica de la aeronave, de igual forma es necesario conocer el coeficiente de
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momento el cual juega un papel determinante en la estabilidad longitudinal. Este, debe ser
en el caso de las alas volantes, nulo o negativo (muy cercano a cero).

Al no contar con una forma y/o procedimiento como en el caso de la sustentacion o el
arrastre, que permita determinar el valor de coeficientes de momento basandose en los
resultados del perfil para el prototipo de ala volante, se decidié optar por la siguiente
secuencia légica que provee valores mas representativos y cercanos a la realidad. Este
calculo se realiza sélo en crucero ya que es la etapa mas critica para la estabilidad
longitudinal del prototipo.

1. Definir a lo largo del semi spam ciertas costillas representativas del plano, es decir
gue garanticen en términos generales la forma del ala vista desde el plano superior.

2. Establecer el numero de Reynolds para cada una de estas costillas y su
correspondiente coeficiente de momento.

3. Graficar el valor de estos coeficientes a lo largo del semi spam.

4. Obtener la ecuacion de la curva e integrar con el fin de conocer el coeficiente total
para el prototipo.

Es asi que se consigna el procedimiento y los resultados como sigue:

Distancias
# Costilla Cuerda [m] Recry CmMmery desde laraiz
del plano [m]
3 0,447 922279 -0,0226 0,000
6 0,370 763408 -0,0219 0,084
8 0,318 656118 -0,0209 0,167
11 0,272 561208 -0,0199 0,293
14 0,226 466298 -0,0188 0,419
16 0,180 371387 -0,0178 0,545
19 0,123 253781 -0,0170 0,669

Tabla 9. Valores de coeficiente de momento a lo largo del semi spam.
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Cm vs Semi span
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-0,0300
y = -0,0019x? - 0,0009x2 + 0,0099x - 0,0226
-0,0600
Semi span [m]

Figura 42. Tendencia de Coeficientes de Momento para cada perfil representativo del ala. El area entre el eje
del semi span y la curva, representa el Coeficiente de Momento del prototipo.

Con lo anterior, al realizar la integracion correspondiente de la curva, se obtiene un
coeficiente de momento para el prototipo de ala volante, igual a:

C,, = —0,0131

Por tanto, se cumple con el objetivo de obtener un coeficiente de momento negativo o casi
nulo, logrando una situacién facilmente controlable con las superficies de control sin afectar
en gran medida la maniobrabilidad de la aeronave.

3.2.5.Fuerzas de sustentacion, arrastre y momento en el prototipo.

Hasta el momento se han determinado los coeficientes y elementos que influyen en el
arrastre del prototipo del ala volante, asi como los coeficientes de sustentacion y de
momento a partir del perfil (secciones 3.2.2, 3.2.3 y 3.2.4); sin embargo, no se ha
determinado el valor equivalente a la fuerzas asociadas a estos coeficientes; de esta
manera la relacion que permite determinar la fuerza de sustentacién en una condicion de
vuelo particular y bajo pardmetros especificos es:
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.p.V2.C..S 20

-
Il
N |-

En donde,

L: Corresponde a la fuerza de sustentacién del prototipo expresada en Newtons [N], para
determinada etapa de vuelo. Esta Ultima se especificara en forma de subindice.

p: Densidad del aire

V: Velocidad del prototipo en determinada etapa de vuelo [m/s]

C,: Coeficiente de sustentacion del prototipo en determinada etapa de vuelo.
S: Area alar del prototipo.

De manera similar, las ecuaciones (21) y (22) definen la fuerza de arrastre del prototipo y
el momento total del mismo respectivamente, para cierta condicion en particular.

D =-.p.V2.Cp.S 21

M, =

N | =

.D ==.p.V2.Cp.Sp. V2 Cy. (S. MAC) 22

En la tabla 10, se consignan las fuerzas aerodinamicas para las distintas etapas de vuelo a
las condiciones especificadas.

Fuerza de Fuerza de | Momento
Etapa Sustentacion, | Arrastre, total
L [N] D [N] [N.m]
Crucero @ a = 2,0° 171,63 11,39 -1,42
Descenso @ a = 6,5° 22,05 1,50 -
Aterrizaje @ a = 9,0° 67,23 99,19 -

Tabla 10. Fuerzas aerodindmicas para distintas etapas del vuelo del prototipo.
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Como se observa, los resultados obtenidos son proporcionales a los coeficientes
previamente obtenidos; es relevante el aumento del arrastre en la condicidn de aterrizaje
con todos los elementos como tren de aterrizaje, drag rudders y superficies
hipersustentadoras, desplegados en su maxima capacidad.

3.2.6. Velocidad de pérdida

Una vez se han aclarado las principales consideraciones aerodindmicas correspondientes
a sustentacion y arrastre en una de las etapas mas criticas del vuelo: el aterrizaje; se
procede a estimar un valor para la velocidad mas 6ptima en ésta.

W.3519
Vet = J 23

CL max landing-sref-DF

Donde,
Vsian: ES la velocidad de pérdida del prototipo [mph].

W: Es el peso del prototipo [0z]. En este caso se asume con carga paga (2,96 kg o 104,41
0z). La carga paga se explica en la seccion 4.2.

Crmax landing: Coeficiente de méaxima sustentacion en el aterrizaje. Se asume a 9° a.
Srer: Area de referencia del prototipo [in?]. Corresponde al area alar.

DF: Factor de densidad. Propuesto por Lennon [20]. Se obtiene por interpolacién segun la
tabla 11.

Factor d | areitud [
. 0
0,8616 =000
0,7384 10000

Tabla 11. Calculo del Factor de Densidad, ecuacion (16) [20].
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Como la altura definida en la seccién 1.2.1 es la de la ciudad de Medellin, ésta en pies
equivale a 5046 ft, interpolando en la tabla 11, da como resultado un Factor de Densidad
de 0,8605.

La ecuacion (23) es planteada en el libro de Lennon [20], como una estimacion éptima del
limite de velocidad para el aterrizaje en condiciones apropiadas de sustentacion en
aeromodelos de caracteristicas similares al del prototipo de ala volante. Esta depende de
parametros como: el peso (W), el area alar (S), y C, max Que para este caso, a la condicion
de aterrizaje se logra a un angulo de ataque de 12°, sin embargo, ha sido criterio de los
disefiadores, no implementar este valor de coeficiente de sustentacibn maximo asociado a
dicho angulo, ya que de hacerlo se estaria en un punto muy al limite de la pérdida y como
los métodos para el célculo tienen cierta incertidumbre toda vez que en parte son basados
en experimentacion, se recomienda definir un amax menor, priorizando la seguridad de la
operacion y la integridad estructural de la aeronave, ya que precisamente un angulo de esta
magnitud implica un riesgo para el carenaje de las compuertas del tren de aterrizaje, luego
éstas impactarian en la parte trasera con el suelo.

Una vez aclarado lo relacionado al coeficiente de sustentacién maximo, se tiene un amax de
9° que corresponde al 75% del amax real, como fue explicado anteriormente.

Con la presuncion inicial de disefio que se tuvo para un valor de velocidad de
descenso/aterrizaje de 14 m/s, se tiene que:

Con un angulo de ataque de 9°, con coeficiente de sustentacion C. asociado de 1,6691,
con un peso aproximado de 2,96 kg (peso vacio + carga paga (0,5 kg)) y superficies
hipersustentadoras desplegadas a 40°, la velocidad de pérdida apropiada corresponde a
Vean = 9,41 m/s. Este resultado limita que toda fuerza de sustentacion experimentada por
encima de este valor de la velocidad antes sefialada, garantizara que la maniobra de
aterrizaje se lleve a cabo de la mejor manera sin poner en riesgo la estructura del prototipo.
Por tanto, asumir un descenso y un aterrizaje a 14 m/s es una buena determinacién ya que
se esta en un 48,77% sobre la velocidad de pérdida.

3.3. Definicion de dispositivos hipersustentadores

Las superficies hipersustentadoras se emplean en distintas aeronaves para conseguir
prestaciones que contribuyan a la sustentacion en fases como despegue y aterrizaje.
Previamente se ha mencionado que el disefio del prototipo de ala volante cuenta con
flaperones que ayudan a tal fin, sin embargo las implicaciones a nivel dimensional no han
sido descritas puntualmente.
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Se determind utilizar un slotted flap como superficie hipersustentadora, por su similitud con
la configuracion inicial del modelo base Horten IX V1, ademas, por ser de facil manufactura
y ensamblaje, priorizando siempre sus Optimas cualidades aerodinamicas por encima de
otros tipos de flaps de manufactura simple.

Retomando la geometria y forma de los flaperones en el disefio, se tiene:

e Un 35% de la envergadura con presencia de superficies hipersustentadoras
(flaperones) distribuidas a lo largo de la superficie alar.

e Un 20% de cuerda del ala, desde el borde de fuga, corresponde a la incorporacion de
superficies hipersustentadoras con deflexion hasta 40°.

|

Figura 43. Vista inferior del ala derecha, ubicacion de superficies de control.

La figura 44 muestra la ubicacion de las superficies hipersustentadoras distribuidas a lo
largo del borde de fuga del ala derecha del prototipo. En esta se aprecia en el recuadro rojo
la posicion que corresponde al flaperdn interno, y en el recuadro azul se marca la posicion
del flaperdn externo; seguido a este, el espacio correspondiente al elevon. Las dos primeras
superficies mencionadas (encerradas en los cuadros) cumplen con el mayor aporte de
sustentacion adicional que genera el prototipo en las condiciones de despegue y aterrizaje,
que como su nombre compuesto lo indica actiian como flap y elevador.

Para el caso del flaperén interno, este cuenta con una longitud de 161,76 mm, ancho en la
raiz de 49,86 mmy en la punta de 46,53 mm, lo que en promedio arroja un &rea aproximada

de 8214,93 mmZ.

En el caso del flaperén externo se tiene una longitud de 164,76 mm, ancho en la raiz de
46,53 mmy en la punta de 49,86 mm, con un promedio de area de 7666,28 mm?2.
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Finalmente el elevdn, cuenta con una longitud de 374,47 mm, ancho en raiz de 42,01 mm
y en punta de 41,9 mm, para un area aproximada de 15731,48 mm?2.

3.4. Perfil de misién del prototipo de ala volante

El disefio del prototipo de ala volante esta concebido para llevar a cabo tareas de vigilancia,
fotografia aérea, patrullaje y/o afines de una zona. Como se mencionara en la seccion 4.2
(“Dimensionamiento virtual inicial”), la capacidad estructural del prototipo permite llevar,
dado el caso, una carga paga de 0,5 Kilogramos (aproximadamente), esta carga paga
puede estar representada en una pequefia camara de video de alta definicion. En la
actualidad en el mercado existen variedad de caAmaras y micro camaras de video de alta
definicion que garantizan nitidez de tomas a una altura de 200 metros, que es a la cual se
pretende, sea el techo de vuelo del prototipo.

La invariabilidad del peso total de la aeronave se convierte en una ventaja al momento de
definir un tipo de perfil de mision, pues la fuente que alimenta la planta motriz del motor es
una bateria (ver capitulo 2 “Componentes eléctricos”). No obstante, para establecer un perfil
de mision adecuado que garantice buenas prestaciones del prototipo, es indispensable
establecer a la par de cada maniobra, el tiempo y la cantidad de actuadores (servomotores,
demanda de carga y del motor) en que se incurra, para determinar el tiempo restante de
carga disponible. Es por esta razén que durante el proceso de definicion de un perfil de
mision, se tendran en cuenta simultaneamente aspectos aerodinamicos y de demanda de
carga eléctrica.

3.4.1.Descripcion del perfil de mision

El perfil de mision establecido por parte de los disefiadores, contempla una operacion
simple desde el despegue hasta el aterrizaje, procurando llevar a cabo el menor numero de
acciones sobre las superficies de control y trabajando a la maxima potencia del motor el
menor tiempo posible, esto con el fin de reducir el gasto de energia provista por la bateria
y resultar en mayor tiempo de vuelo del prototipo. A continuacion se describen las fases del
perfil de mision para el prototipo.

Despegue: En esta fase se hard demanda de la maxima potencia del motor para lograr un
despegue rapido.

Ascenso: Se lleva a cabo con una rata minima, esto es, el menor empuje requerido bajo
una buena condicion de C;/Cp minimizando la demanda de carga de la bateria. La etapa
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de ascenso se prolonga hasta alcanzar una altura de 200 metros, en la cual se da inicio al
crucero de la aeronave.

Crucero: El crucero, bajo una condicién de vuelo recto y nivelado sin la inclusion de algun
tipo de maniobra adicional se convierte en una buena alternativa para las operaciones de
transporte, por esta razon no es estrictamente necesario que el prototipo realice una
maniobra de gran radio de giro o loitter.

Descenso: Al igual que el ascenso se procura llevar a cabo con el menor requerimiento de
potencia del motor, con la relacién de C,/C, mas apropiada. Se pretende entonces un
adecuado angulo de descenso, con el fin de cubrir la mayor cantidad de terreno sobre el
aire en el camino al aterrizaje.

Aterrizaje: Se logra con la velocidad de descenso en un angulo de inclinaciéon (y de ataque)
muy poco pronunciado para prevenir el roce de las tapas de carenaje del tren de aterrizaje
con el suelo y se analiza para el despliegue de todos los componentes necesarios en dicha
etapa.

3.4.2.Analisis de las etapas del perfil de misién

3.4.2.1. Despegue

Los calculos y estimaciones concebidas en esta etapa inicial del perfil de misién, son
tomadas de las relaciones establecidas en la obra Airplane Aerodynamics and Performance
de Roskmam J. y Chuan-Tau [23], en el capitulo 10 “Take off and landing”. En este, al igual
que los otros capitulos, los autores plantean métodos enfocados a aeronaves comerciales
y de transporte, bajo normativas FAR 23 y FAR 25 con mas de un motor. Como es sabido
el prototipo de ala volante no se encuentra en ninguna de ésta categorias por razones
obvias; sin embargo, la metodologia planteada por Roskmam y Chuan-Tu, a criterio de los
disefiadores del prototipo, es una guia estructurada y fiable para la elaboracion de
relaciones que permitan determinar valores asociados a las etapas del perfil de mision en
este caso. Para claridad del lector, los modelos matematicos trabajados en esta obra
tomados de [23], los cuales se encuentran en funcion de la variacion del peso total de la
aeronave y el empuje de los motores, se simplifican; dado que el peso permanece constante
y para el caso del empuje de los motores se trabaja con la informaciéon suministrada por el
fabricante (seccion 2.1.1).

La maniobra de despegue habitualmente para aeronaves convencionales cuenta con una
serie de tres pasos, en los cuales existen valores particulares para cada una de las
velocidades y distancias requeridas; en el caso del prototipo se trabajara con una velocidad
Unica referenciada de despegue, en la cual el prototipo consigue igualar el valor de su peso
con el de la sustentacion. De esta manera se toma la velocidad minima de despegue segura
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[23] como la velocidad de despegue del prototipo. Segun la regulacion FAR 25 (Federal
Aviation Regulation) ésta corresponde a 1,2 veces la velocidad de pérdida.

De acuerdo a lo determinado anteriormente para el prototipo (seccion 3.2.6), la velocidad
de pérdida corresponde a 9,41 m/s, por lo que la velocidad de despegue equivale a:

Vdespegue = 1,2 Vstan 24

Vdespegue =12%941=1129m/s

El valor anterior indica que el momento en el cual el prototipo alcance una velocidad de
11,29 m/s en su carrera de despegue, el tren de nariz deja de hacer contacto con el suelo
debido a la fuerza de sustentacion generada, esto ocurre cuando la sustentacién iguala los
28,94 Newtons que corresponden a los 2,96 kilogramos de la aeronave. El coeficiente de
sustentacion correspondiente para tal evento se determina por medio de una relacién
planteada por Roskam [23] de la siguiente manera:

L
1 2
Ep'vdespegue'S

CL despegue = 121 25

En donde, L corresponde a la fuerza de sustentacion (28,94 N). De esta forma se tiene que
el coeficiente de sustentacion para el despegue equivale a:

¢y despegue = 1,1050

El siguiente diagrama de cuerpo libre ilustra la situacién en la etapa de despegue:

Figura 44. Diagrama de cuerpo libre del prototipo en fase de despegue.
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La figura 45 muestra un diagrama simplificado de cuerpo libre del prototipo de ala volante
en la fase de despegue. En esta se aprecia que el eje longitudinal del prototipo cuenta con
una inclinacién de 9° respecto a la horizontal, razén por la cual esta fase no se lleva a cabo
con un angulo de ataque de 0°. Esto implica que el coeficiente de sustentacion para el
despegue hallado en la ecuacion anterior, se lograra alcanzar en una distancia y tiempo de
despegue menor, pues los efectos de la fuerza de sustentacibn se presentan mas
rapidamente. Del diagrama de cuerpo libre se resaltan las siguientes fuerzas y
componentes:

Empuje (T): Corresponde a la fuerza impulsora proporcionada por el motor. EI motor
eléctrico tipo fan con el que esta equipado el prototipo posee un empuje nominal de 5,4
libras fuerza, sin embargo durante la etapa de despegue y a la velocidad de 11,29 m/s, éste
proporciona 124,03 Newtons de empuje necesarios para elevar el prototipo.

Sustentacién (L): Corresponde a la fuerza ascendente que permite el despegue del
prototipo.

Arrastre (D): Indica la fuerza opositora al empuje que genera el movimiento de avance del
prototipo.

Peso (W): Corresponde al peso del prototipo (28,94 N).

Fuerza Normal (N): Es la reaccién normal a la aeronave que actla en el tren de aterrizaje,
la fuerza normal asociada al tren principal se denota N¢, (mas adelante se denotara como

Ry) y la correspondiente al tren de nariz Ny,.

Coeficiente de friccion (pg): Indica la friccion asociada al tipo de terreno en el cual el
prototipo despegara o aterrizara. Los valores correspondientes a la friccion de las ruedas
segun el terreno se consignan en la siguiente tabla 16, tomada de Airplane Aerodynamics
and Performance [23], pagina 444.

Tipo de superficie Coeficiente de friccion p,
Concreto y asfalto 0.02 - 0.03
Césped duro 0.05
Césped corto 0.05
Pasto largo 0.10
Suelo blando 0.10-0.30

Tabla 12. Coeficientes de friccion para distintos tipos de terreno [23].
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Las ecuaciones (26) y (27), segun Roskam [23], permiten calcular la distancia de despegue
para aeronaves reguladas bajo la norma FAR 23, sin embargo, como se explicé, se realizara
una simplificacion al término “distancia de despegue” ya que para FAR 23 esto significa la
distancia recorrida en tierra mas la sobrevolada hasta cierto nivel de altura (50 ft). En este
caso en particular, la distancia de despegue sera aquella que recorra el prototipo en tierra.

También es importante tener en cuenta que estas ecuaciones estan hechas para 0° de
angulo de ataque, por tanto, se espera que la distancia real recorrida por el prototipo sea
menor al tener un angulo de inclinacion inicial de 9° (figura 45) debido a la posicién del tren
de aterrizaje.

Sg = 4,9.(TOP,3) + 0,009. TOPZ 26

Donde,
S4- Distancia total de despegue.

TOP,5: Pardmetro de distancia de despegue.

W W
TOP,3 = (EF)/DF CL despegue 27

Donde,

DF: Factor de densidad obtenido de la tabla 10.
W: Peso total de la aeronave.

S: Area alar.

P: Potencia del motor en el despegue.

Una vez realizado el calculo correspondiente (ecuaciones (26) y (27)), la distancia de
despegue estimada es:

Saespegue = 42,07 m

Luego, con ecuaciones de fisica basica, se obtiene que esta distancia es recorrida en
aproximadamente:
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tdespegue = 917s

3.4.2.2. Ascenso

La etapa de ascenso del prototipo se da una vez éste consigue despegar completamente
el tren de aterrizaje (nariz y principal del suelo). La velocidad a la cual esto sucede
corresponde a la calculada como 1,2 veces la velocidad de pérdida (11,29 m/s). El
coeficiente de sustentacion asociado a esta velocidad se hallé anteriormente con una valor
correspondiente de 1,1050. Sin embargo, para determinar en esta etapa el valor
correspondiente al arrastre asociado, es necesario recurrir a una técnica que implica
generar una linea de tendencia para obtener el coeficiente de arrastre de acuerdo al de
sustentacion (figura 40). Seguin Roskam, se toman coeficientes de arrastre, sustentacion y
deméas informacion de la altura a la que se llegara luego del ascenso; es decir, el crucero,
y se correlacionan con las condiciones del inicio del ascenso, en este caso, el despegue.

Luego, se reemplaza esta informacion en (28) que es la ecuacién de tendencia de segundo
grado de la figura 40, esta corresponde a la variacién del coeficiente de arrastre de acuerdo
al coeficiente de sustentacion. En estos términos, el coeficiente y la fuerza de arrastre se
determinan entonces, asi:

CDascenso = (010624CL2,despegue) + (5 10_16CLdespegue) + 0r0176 28

1 2
Dascenso - ; . p VCI'l.l' S CDascenso 29

De esta manera, para un Cpgespegue = 1,1050 se tiene un Cpgecenso de 0,09379. El arrastre

asociado equivale a D,scenso = 30,84 N; la potencia proporcionada por el motor para
contrarrestar esta fuerza corresponde a Pyespegue = 1233,70 W.

Hasta ahora solo se han determinado los parametros correspondientes a la velocidad de
despegue, sin embargo la velocidad ideal para llevar a cabo una etapa de ascenso
apropiada depende de un coeficiente de sustentacion C; adecuado para la misma. Este
calculo al igual que los subsecuentes a él, hacen parte del método de célculo propuesto por
Roskmam J. y Chuan-Tau [23] en el capitulo 9 (seccion 9.3.1.2).

CL ascenso opt = \/3CD0 free-T.. S. € 30
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2.W
V = | — 31
maxascenso p-CL ascenso opt-S

c2
+ L ascenso 3 2

C =C
Dascenso opt Do free T.S.e

Donde,

Cp ascenso opt: CO€ficiente de arrastre optimo para el ascenso.

Cpo free: Coeficiente de arrastre parasito sin desplegar algun componente (Igual a free
landing).

CL ascenso: Coeficiente de sustentacién optimo para el ascenso.

Los valores calculados para estos parametros son:

CL ascenso opt — 0,2549

Vimaxascenso = 23,50 m/s
Cbascenso opt — 0,0744

El arrastre, el empuje y la potencia asociados a estos parametros, corresponden
respectivamente a: 8,45 N; 59,56 N y 198,67 W. Luego, se calcula la rata de ascenso
maxima, segun la informacién anterior:

Rascenso max = [(Pdespegue - Pascenso)-SSO/W] 33

tascenso@ 200m — 2OO/Rascenso max 34

En la ecuacion (33) las potencias se deben reemplazar en unidades de caballos de fuerza
(HP) y el peso (W) debe ser en libras fuerza (Ib.f). Los valores calculados correspondientes
a los parametros anteriores corresponden a:

Rascensomax = 5,17 m/s
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tascenso@ 200m — 38,72 S

3.4.2.3. Crucero:

La etapa de crucero del prototipo esta determinada para una altura de 200 metros y una
velocidad de 40 m/s. A esta velocidad, la mayor relacion de sustentacion respecto al arrastre
(L/D) se presenta a los 2,0 grados de angulo de ataque (ver anexo A), sin embargo entre
1°y 3° existen buenas relaciones de sustentacion respecto al arrastre dentro de los cuales
el prototipo puede desempefiarse. Debido a que el disefio del prototipo de ala volante,
cuenta como fuente primaria y Unica de energia, sera el tiempo de carga disponible provista
por la bateria, la que determine el tiempo y rango.

La definicion del tiempo de esta etapa quedara sujeta a la carga remanente después de
analizar las deméas etapas restantes, pues resultan mas criticas para un correcto
desempenio del prototipo.

3.4.2.4. Descenso:

Esta etapa se presenta en el momento en cual el prototipo abandona el crucero. El
procedimiento llevado a cabo, al igual que los anteriores es tomado de Roskam,
garantizando en este caso, tener el angulo de descenso minimo para lograr cubrir mayor
parte del terreno sobre el aire [23]. La velocidad de descenso es predeterminada en 14 m/s
como se ha comentado lineas atras, asi como el hecho de no desplegar superficies
hipersustentadoras, drag rudders o tren de aterrizaje; ya que estas caracteristicas son
propias de la etapa de aterrizaje. El descenso inicia a la altura del techo de vuelo (200 m) y
finaliza al alcanzar 100 m de altura sobre el terreno, esto con el fin de dar tiempo en la
trayectoria para desplegar los componentes del aterrizaje y que esta siguiente etapa sea
segura sin sacrificar durante mucho tiempo las buenas prestaciones aerodindmicas que
tiene el prototipo sin el despliegue de estos.

Con todo lo anterior en cuenta, se tiene:

(CL/CD) =14,67; C, =05474; Cp = 0,0373; Viescensoxerse = 14 m/s

max,x=1,5°
=tan™! <i> 35
Y= L
Cp
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Techo de vuelo

Rangogescenso = tany 36

RD = V.22 37
CL

__ Techo de vuelo

tdescenso - RD 38

Donde,
y: Angulo entre la trayectoria de descenso y la horizontal.

Rangogescenso: Maxima distancia sobre la tierra que puede cubrir el prototipo en su
descenso aun estando en el aire.

RD: Rata de descenso.

tdescenso: TiemMpo de descenso.

Consolidando la informacion, se tiene como resultado:
y = 3,90°
Rangogescenso = 1467,31 m
RD = 0,9541 m/s
tdescenso = 104,8 s

En la seccion 3.4.2.6 se habla acerca de las inconveniencias de iniciar el descenso con
superficies hipersustentadoras, definiendo que estas s6lo sean accionadas ante la
necesidad de un aterrizaje inminente.
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3.4.2.5. Aterrizaje

En el aterrizaje, ocurre una particularidad, si bien a lo largo de todo el proceso de disefio
del prototipo se ha considerado llevar a cabo las maniobras y operaciones con la relacién
L/D més alta posible, en esta ocasion, debido al despliegue de componentes como drag
rudders, tren de aterrizaje y flaperones, no se trabajard con dicha condicién ya que ésta se
presenta a un angulo de ataque muy pronunciado que comprometeria la integridad
estructural del prototipo a la hora de tocar suelo, ademas se estaria muy cerca de un angulo
de pérdida, lo cual no dejaria espacio a una variacién en éste, debido a rafagas o vientos
gque pudiesen cambiar la condicidn de aterrizaje; por tanto como fue explicado en 3.2.3.2,
el descenso se espera darse a un angulo de ataque de 9°, velocidad de 14 m/s y a una
altura aproximada de 100 metros sobre el terreno, lo que segun las ecuaciones 35 a 38,
daria como resultado:

y = 55,87°
Rangogescenso = 67,78 m

RD = 20,65 m/s

tdescenso = 4,8'S

En esta etapa, a criterio de los disefiadores, no se toman en cuentan calculos
aerodinamicos para establecer una distancia promedio en tierra a la cual el prototipo
culmine su perfil de mision, la razén es basicamente porque a nivel de aeromodelos ésta
corresponde normalmente a un tercio de la distancia requerida para el despegue, ademas
el prototipo cuenta con un par de superficies (drag rudder) que ayudan al frenado una vez
éste toca el suelo funcionando como frenos aerodinamicos, por lo cual la distancia estimada
para que el prototipo se detenga completamente una vez toque el suelo, es
aproximadamente 14,02 m.

Figura 45. Vista frontal del prototipo en el aterrizaje con drags rudders desplegados.
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3.4.2.6. Consideraciones para el aterrizaje

Es muy importante tener siempre claro, que los valores reportados en el perfil de vuelo,
corresponden a recomendaciones hechas por los disefiadores y aproximaciones a la
realidad. Estos datos estan sujetos a las condiciones aerodinamicas de un instante dado y
por tanto son una aproximacion a lo que se espera se obtenga con el disefio.

Se quisiera que el aterrizaje iniciara a una altitud menor, sin embargo, los componentes a
desplegar (superficies hipersustentadoras, tren de aterrizaje y/o drag rudders ) no lo harian
totalmente en menos de 4 segundos, ademas no se tendria la seguridad al realizar
visualmente una inspeccion antes de que la aeronave efectivamente aterrice. Observar que
se han desplegado todos los componentes garantiza un aterrizaje seguro, ya que en caso
de alguna emergencia, sera posible abortar el aterrizaje y realizarlo en otro intento.

Como se ha podido observar hasta el momento en los resultados, desplegar componentes
antes del tiempo conveniente, repercute en reducir la optimizacion del vuelo toda vez que
se aumenta en gran medida el arrastre del prototipo (ver figura 42). Si bien la etapa de
descenso comienza a 200 metros de altura, es importante comparar los resultados con lo
reportado para el aterrizaje, donde esta etapa inicia a 100 metros de altitud, debido a la
necesidad de tener un tiempo prudencial en el despliegue de dichos componentes.

3.4.3.Estimaciones de consumo de carga eléctrica

Las estimaciones del consumo de electricidad por los componentes del prototipo de ala
volante, se llevan a cabo a partir del momento en el cual comienza el accionamiento de los
mismos, el modelo empleado para cada uno de éstos corresponde al descrito en la seccién
de 2.5 “Estimaciones iniciales de consumo eléctrico”. En las siguientes tablas se consignan
los valores de consumo para cada uno de estos, a partir de los tiempos estimados en cada
etapa del perfil de mision

Taxeo y
Componente pruebade | Despegue | Ascenso | Crucero | Descenso | Aterrizaje
superficies
Flaperones 0,00045 0 0 0,00225 0,000075 0
Elevones 0,0005 0 0 0,0025 8,3E-5 0
Rudders 00005 0 0 0,0025 0 0,000125
Tren de aterrizaje 0,00025 0,0000625 0,0000625 0 0,0000625 0
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Motor (minimo) 0,043 0 0 0,650 0.022 0,022

Motor (méaximo) 0,1033 0,579 0,551 0 0 0
Variador de 0,100 0,100 0,050 0,033 0,017 0,008
velocidad

Tabla 13. Consumo de corriente (A) en todo el perfil de misién, por componentes de superficies.

La tabla 13, muestra el consumo de corriente en amperios (A) de los componentes
eléctricos. De igual forma, se muestran los valores de consumo del motor en minima y alta
capacidad, ademas del variador de velocidad para cada una de las etapas del perfil de
mision del prototipo.

El tiempo de despliegue y retraccién del tren de aterrizaje es de 5 segundos, estos se
retraen durante el ascenso y despliegan nuevamente para el aterrizaje. El resto de
servomotores cuentan con un tiempo de accionamiento promedio de sumatoria total durante
toda la mision de 10 segundos. De esta manera el consumo total de corriente en Amperios
es aproximadamente de 0,0188.

Taxeo y
Etapa prueba de Despegue Ascenso Crucero Descenso Aterrizaje
superficies
Tiempo (s) 60 10 39 900 105 5

Tabla 14. Tiempo (s) de las fases del perfil de misidn del prototipo

En la tabla 14, los tiempos estimados son redondeados de los resultados anteriores, el
tiempo definido en las etapas de taxeo y crucero corresponden a estimaciones de los
disefiadores segun previo asesoramiento con aeromodelistas. A partir de los datos
anteriores, se tiene un consumo total de 2,6 A (28,65 minutos), lo que deja una carga
remante en la bateria de 2,4 Ah (25 minutos aproximadamente); carga que permite una
serie de amplias alternativas para el usuario, entre estas: ampliar el rango para el crucero
(que se limita de acuerdo al radio de accion del dispositivo de radio control), implementar
maniobras como loitter sobre un area en particular, entre otras.
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4. DISENO Y ANALISIS ESTRUCTURAL

El inicio de la etapa de disefio, inicia desde la consideracién necesaria de las dimensiones
y pesos de cada uno de los componentes eléctricos comentados en el capitulo anterior.

4.1. Consideraciones de componentes eléctricos y accesorios criticos para el

disefo

A continuacién se abrevian las principales caracteristicas de los componentes eléctricos y
accesorios que definen en primera instancia, el punto de partida del disefio fisico del
prototipo de ala volante.

Conjunto motriz (motor y fan):
¢ Dimensiones totales [m] = 0,82 x 0,82 x 0,107

e Peso total [kg] = 0,278

Bateria:
e Peso[kg] = 0,808

e Dimensiones [m] = 0,164 x 0,0432 x 0,0546

Variador de velocidad:
e Peso [kg] = 0,106

e Dimensiones [m] = 0,077 x 0,041 x 0,0155
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Tren de aterrizaje:
e Torque [kg.cm @4,8 V] =1,75
e Velocidad [s/60° @ 4,8 V] =0,11

e Dimensiones [m] = 0,023 x 0,0115 x 0,024

4.2, Dimensionamiento virtual

Una vez establecidas las consideraciones anteriores, principalmente la del conjunto motriz
y bateria, como se coment6 en la seccion 1.2, se compard una seccion de corte de forma
ovalada frontal que diera cabida al ducto de toma de aire del motor; en el caso del prototipo
ésta seccion de corte es de 82 mm de didmetro, similar al del fuselaje original del modelo
Horten IX V1.

Luego, se procedio con la elaboracién de la base de la estructura alar, tomando como
modelo los planos de A. L. Bentley, ademas de consejos y experiencias de aeromodelistas.
El proceso de disefio se llevé a cabo en el software tipo CAD Solid Edge ST5®, y mediante
el uso de las herramientas del mismo como el método numérico de elementos finitos “FEA”
(por sus siglas en inglés: Finite Elements Analysis), se probaron distintas configuraciones
para conseguir equilibrio entre el peso, sustentacion, resistencia estructural y el material
(madera tipo balso), hasta llegar al resultado mas 6ptimo.

La escala definida finalmente (1:10,88) con la adecuada configuracién estructural entre
geometrias y materiales, garantiza un peso bruto no superior a los 2,46 kg, (diferencia 0,70
kg aproximadamente respecto al dimensionamiento inicial) que brinda la posibilidad al
conjunto de tren de aterrizaje soportar la carga de la aeronave y dejando ademas, espacio
para la inclusién de un elemento adicional en el prototipo o carga paga si se quiere.

4.3. Simulacién estructural

Analizar estructuralmente la viga principal del ala es fundamental para garantizar la
integridad fisica de la aeronave en vuelo y evitar asi errores de disefio debidos a excesos
en los esfuerzos generados en dicho componente como consecuencia de los efectos
aerodinamicos sobre la misma.
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Para el disefio virtual, utilizando los datos aerodinamicos, se realiz6 una simulacion
estructural de la resistencia de la viga principal de los planos. Los resultados en general
son buenos, sin embargo, existen dos puntos (inferior y superior) del respaldo vertical de la
viga principal los cuales segun la escala de esfuerzo de la figura 48 son del orden de hasta
10,4 MPa; por esta razon, se realiza un procedimiento analitico donde se obtienen
diagramas de esfuerzo cortante y momento flector (seccion 4.5) con el fin de garantizar la
seguridad estructural. No obstante, es una aproximacién general a los resultados que se
podrian obtener en la realidad. Para ser mas restrictivos aun, se asume en estos diagramas,
gue la viga corresponde solo a la lamina horizontal sin tener en cuenta el refuerzo trasero,
ademas de limitar sus dimensiones a un area transversal constante que seré la misma que
se tenga al final de esta lamina (en la punta, es decir una seccién de menor area respecto
a la mayor parte de la viga). Base: 0,135 m. Espesor: 0,003 m.

4.3.1.Cargas inerciales en tierra

Es bien sabido, que el momento més critico estructuralmente hablando corresponde al
aterrizaje, ya que ademas de que el alma central del ala (viga principal) debe estar en la
capacidad de sostener el propio peso de la aeronave, también debe soportar las cargas
inerciales que conlleva aterrizar. Por lo anterior, se realiza entonces el céalculo de dichas
fuerzas inerciales en sus componentes vertical y horizontal, con el fin de ingresar los datos
al médulo FEA de Solid Edge ST5® y asi obtener resultados mas precisos.

Inicialmente, se asume que el prototipo toca tierra con el par de ruedas del tren principal,
cargando estas con el mayor esfuerzo que conlleva esta etapa (figura 47). Del libro de Denis
Howe, Aircraft Loading and Structural Layout [25], en el capitulo 7 “Ground Loads” se
calcula como sigue, la reaccion en las ruedas del tren principal para el instante dado en el
gue se hace contacto con la superficie:

Figura 46. Fuerzas inerciales en el instante del contacto con tierra en el aterrizaje.
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Primero, se deben definir las distancias aproximadas que se comprimen tanto las ruedas
d.,:, como el amortiguador del tren d,,,:

dme = 0,005m

dms = 0,02m
Luego, se estable un nivel de eficiencia del amortiguador (n,,s = 80%), en la absorcion de
esfuerzos; lo anterior como recomendacion de Howe [25]. Luego, se calcula la reaccion

vertical Ry, con la ecuacion (39):

m.RD?
Ry = 39

4.(0,47. A +Nms.dms)

R, =717,80 N
Luego, realizando sumatoria de esfuerzos en (x) y (y) segun la figura 47, se tiene:

YFy=0=R,—W —-m.a 40
y y y

YFx=0=R,—m.a, 41

a, =232,72m/s

Conociendo el angulo y = 55,87° de la trayectoria de aterrizaje, se puede encontrar la
componente en (x) para la aceleracion:

a, =157,74m/s

Por tanto de (40) y (41), las fuerzas inerciales para la aeronave justo en el momento del
aterrizaje, seran:

m.a, = 688,86 N
R, =m.a, = 46692 N
Con esto, se procede entonces a simular esfuerzos en el ala, teniendo en cuenta la reaccion

vertical que alcanza los 717,80 Newtons. La figura 48 muestra la distribucion de cargas
alrededor de la superficie alar y el fuselaje. Cabe anotar que la figura corresponde
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solamente a la mitad del avién debido a la simetria del mismo y para efectos de
simplificacién en el tiempo de célculos realizados por la computadora.

— z 521
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174
0,868

2 x
y 830012
\‘/

Yield Stress: 1™

Figura 47. Simulacién de cargas y esfuerzos preliminares del disefio [12].

La figura 48, da cuenta del andlisis realizado comprobando la resistencia estructural del
prototipo. En esta se observa que los valores oscilan entre 7 y 10,4 MPa. Lo cual demanda
una estructura lo suficientemente resistente, ademas de ser indispensable el ensamble en
la direccion longitudinal del grano del balso para garantizar la resistencia estructural, que
asi las cosas, es de 9 MPa. Es muy importante aclarar y se reitera, que la geometria dada
al andlisis estructural, es lo mas bésica posible con el fin de no saturar al computador
utiizado, ya que debido a la alta complejidad en los calculos, este se bloquea
constantemente o arroja resultados (en minima medida) fuera de la realidad. Por tal razén,
se puede admitir el valor maximo de 10,4 MPa.

4. 4. Elaboracion detallada del disefio virtual

Para llevar a cabo el proceso de disefio y elaboracion de planos completos del prototipo, el
grupo diseflador utilizd la herramienta tipo CAD Solid Edge ST5® ® en su version
académica. A continuacion se presentan por secciones, el proceso, estimaciones y
consideraciones tenidas en cuenta para la elaboracién de cada una de éstas, asi como
algunas imagenes del proceso de disefio y de ensamble. Los planos y la totalidad de las
imagenes pueden encontrarse en la seccion de anexos desde la D hasta la L, dividida a su
vez en las mismas secciones que a continuacion se describen.
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4.4.1.Seccion estructural alar

El peso del prototipo es uno de los limitantes esenciales en el disefio, por tanto para la
seccion de la estructura alar se decidio optar por la forma mas simple de construccion, esto
es, una tabla delgada (de balso) con bajo momento de inercia, ubicada en el plano
horizontal, de esta manera es algo que se asemeja mas a un tipo de viga que pasa a través
de cada una de las costillas, las cuales definen el cuerpo exterior de la aeronave,
comenzando desde la costilla nimero 3 (a partir de la raiz) hasta la numero 19. El detalle
de esta viga principal se encuentra mucho mas especificado en su plano, en la seccién de
anexos; alli se detallan los cortes de acuerdo a la ubicacion de distintos componentes como
los servomotores y superficies de control.

Figura 48. Vistas de la estructura alar del prototipo.

En la figura 49 se observa desde dos angulos distintos lo descrito en parrafo anterior, la
ubicacion de la viga principal o tabla delgada que le da soporte y rigidez a la estructura
desde la raiz a la punta; ademas se observa que junto a ésta, se encuentra una viga
ortogonal, que sigue la linea de corte dando espacios a las superficies de control. También
se aprecia la ubicacion de dos largueros cubicos de 10 mm de lado, uno superior y otro
inferior, cada uno en el punto tangente extremo inferior y superior de cada costilla que
soportan; estos, brindan estabilidad y rigidez a las mismas, asi como también la viga
circunferencial de soporte de borde de ataque a la cual se sujetan las costillas en su parte
frontal.

Fue finalmente, con esta configuracion después de muchas pruebas, que se logré aminorar
el mayor peso posible y lograr una alta resistencia estructural, ademas de una adecuada
l6gica de ensamblaje.

4.4.1.1. Ubicacion de componentes en estructura alar

La ubicacion de componentes se llevé a cabo perforando una seccion rectangular en la que
pudiese ser alojada la rueda del tren de aterrizaje. Paralelo a este agujero, se perforé una
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seccion menor para el alojamiento de los mecanismos de apertura y cierre del conjunto del
tren de aterrizaje (ver figura 50 a 53). Fue necesario el ensamble de soportes adicionales
para dar mayor resistencia a la sujecion del tren con la aeronave, asi como soportes de los
pivotes de las tapas del tren. (Los pivotes y soportes se especifican en los planos anexos).

En zonas préximas a la punta y en la mitad de la superficie alar, se llevaron a cabo cortes
en el espacio del fuselaje para la ubicacién de servomotores, encargados del movimiento
de flaperones (interno y externo), elevones y drag rudder (ver figura 53).

Figura 49. Alojamiento de rueda de tren de aterrizaje principal en la estructura alar. lzquierda: vista superior.
Derecha: vista superior.

Figura 50. Vista inferior posterior de alojamiento de tren de aterrizaje en alas y fuselaje.
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Figura 51. Vista inferior isométrica de alojamiento del conjunto de tren de aterrizaje en alas y fuselaje.

Figura 52. Vista inferior de superficie alar alojamiento servomotores de activacion de superficies.

4.4.2.Seccion estructural fuselaje

Para esta seccion se establecieron vigas principales paralelas al plano frontal, que fueran
lo suficientemente robustas (10 mm de espesor) y que a su vez soportaran los puntos de
sujecion (criticos) de la viga horizontal alar, asi como con su seccidon media para evitar altos
esfuerzos debidos a la flexion. También fueron dispuestas vigas paralelas a estas con un
menor espesor con el fin de dar una forma adecuada al fuselaje segun las superficies
definidas por las curvas geométricas obtenidas mediante el levantamiento de coordenadas
del perfil definido previamente. Al conjunto del fuselaje, se le dispuso de un soporte plano
horizontal para lograr mayor estabilidad, éste va a lo largo del borde de ataque hasta el
borde de fuga, debidamente con cortes donde se requiera de acuerdo a los bordes
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exteriores de la aeronave y al alojamiento de componentes eléctricos internos (variador,
bateria, entre otros).

Figura 53. Vistas del fuselaje. Interna (izquierda) y externa (derecha).

Figura 54. Vista auxiliar superior posterior de la estructura del fuselaje del prototipo.

4.4.2.1. Ubicacion de componentes en fuselaje

La ubicacion de componentes como bateria, motor, variador de velocidad y tren de nariz,
requirié llevar a cabo cortes especificos y detallados en los planos (seccién de anexos).
Para el motor en particular, se realizd6 una perforacion de 82 mm de didmetro como
previamente se ha mencionado. No obstante, para efectos de acabado en la superficie, fue
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necesario reducir la tobera del motor 5 mm aproximadamente, a una distancia prudencial
de 15 mm aguas abajo, para darle mas espacio al soporte plano horizontal de la bateria; ya
gue de otra manera ésta seria soportada por el motor y todo este peso no podria ser
sostenido por las vigas inferiores que, luego de la perforacion, rodearian el casing del motor.

Figura 55. Vista interna ubicacion de la bateria y variador de velocidad en la estructura del fuselaje.

—

Figura 56. Vista lateral de bateria, variador de velocidad, tren de nariz y fan, en la estructura del fuselaje.

En la figura 57, se observa el plano horizontal de soporte de la bateria y la posterior
reduccion del cilindro de la tobera. Esto para evitar transmitir los esfuerzos debidos al peso
de la bateria al motor y posteriormente a las vigas inferiores de poca &rea transversal. En
el caso de la bateria y el variador de velocidad, se realizaron cortes muy precisos en los
cuales se logra su perfecta ubicacion, verificando siempre no alterar demasiado la posicion
del centro de gravedad, lo mas cercano a la nariz y logrando ser cubiertos con la piel para
gue ningun elemento quedase expuesto. Ver figura 56 y 57.
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Para el caso del tren de aterrizaje de nariz, al ser retractil y al estar ubicado en la linea
longitudinal de la aeronave, necesariamente obstaculizaria el flujo de aire del motor, luego
por ser éste de menor peso que la planta motriz, se prefirié que la interrupcion del flujo de
aire fuese en la parte posterior, de modo que no se afectara en gran medida la ubicacién
del centro de gravedad (ver figura 58), teniendo en cuenta de esta manera el tren retraido
dentro del casing del motor, asi como el soporte y los mecanismos de apertura y cierre, se
reduce entonces el area de flujo efectiva, a aproximadamente un 80% de su capacidad
original; lo cual es aceptable si se quisiera comparar casos de otras aeronaves de similares
tamafios y motores.

Figura 57. Vista posterior del ducto de salida de aire del motor, se observa la ubicacién del tren de nariz
retraido.

4.4.3.Cubierta exterior

La piel del prototipo de ala volante consta de 1 mm de espesor de lamina tipo balso, que la
recubre en su totalidad y como se especifica en los planos (ver anexos), encima de éste el
recubrimiento o forro se logra a través de un papel térmico o plastico (p.e. Monocote).

Figura 58. Vista lateral del prototipo con cubierta de balso.
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Figura 59. Vista frontal del prototipo con cubierta de balso.

Figura 60. Vista posterior del prototipo con cubierta de balso.

Figura 62. Vista superior del prototipo, se observa la cubierta y algunos cortes de las secciones méviles.
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4.4.4.Superficies de control

Presentan una construccion simple, constan de una viga horizontal y costillas transversales,
sus planos se encuentran debidamente detallados y se deben hacer modificaciones en el
momento de una posible construccion con el fin de garantizar la debida rotacion de éstas
sin interferir con la estructura de la aeronave. En el caso del drag rudder, su forma aunque
compleja, no deja de ser sencilla; el concepto esencial es el de un freno aerodinamico, pero
adecuadamente accionados en un giro, logran que sea coordinado y que la aeronave no
derrape. Lo importante es cumplir con la posicion adecuada de los centros de rotacion para
lograr un correcto movimiento.

Figura 63. Vista isométrica de superficies de control.

Figura 64. Vista general Drag rudder. Izquierda: Isométrico. Derecha: Ensamble en punta alar.
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Figura 65. Vistas de elevén recubierto (izquierda) y estructura (derecha).

Figura 66. Vista de flaperén externo recubierto (izquierda), estructura (derecha).

Figura 67. Vista de flaperén interno recubierto (izquierda), estructura (derecha).
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4.4.5.Cubiertas del tren de aterrizaje

Justo en las secciones en las que se encuentran alojados las ruedas del tren de aterrizaje,
se llevan a cabo cortes en la piel que van ensamblados a mecanismos que garantizan el
movimiento de éstas tapas (secciones cortadas), sin afectar el libre movimiento de cada
uno de los brazos del tren de aterrizaje durante su carrera extensiva. Es muy importante
tener en cuenta que las tapas estdn disefiadas bajo las sintesis de mecanismos,
especificamente los de tipo Manivela-Balancin, con ciertas modificaciones a los eslabones
que garantizan el acceso a una debida lubricacién por el poco espacio y sin interferir en el
movimiento de los demas componentes involucrados. En este punto es de especial
importancia los angulos de rapido retorno en al menos una de cada par de tapas
correspondientes a cada tren para garantizar el adecuado movimiento en los tiempos
precisos requeridos y asi no interferir con la extension y retraccion del tren.

Figura 68. Vista del tren de nariz.

Figura 69. Vista ampliada del tren de nariz.
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Figura 70. Detalle de montaje de tapas de tren principal.

4.4.6.Casing motor:

Consta de una cubierta de 1 mm de espesor. La unidad, desde fébrica ya cuenta con una
de polimero reforzado, sin embargo, para el ajuste en la estructura es necesario quitar el
carenado frontal, de tal forma que la cubierta plastica se empate a la cubierta de balso que
cubre todo el agujero interno del fuselaje para la entrada y salida del flujo de aire que
interactla con el motor. Esto es para direccionar el flujo, ya que de otra forma éste entraria
en las secciones estructurales del fuselaje perdiendo gran parte de la fuerza de empuije,
ademas se hace para lograr igualmente un buen acabado estético.

Figura 71. Vista de motor sin cubierta.
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Figura 72. Vista de motor en estructura de fuselaje y cubierta frontal del ducto de aire.

Figura 73. Vista isométrica del prototipo. Se aprecia su estructura y en su parte izquierda ya finalizado el

disefo.

Es muy importante tener en cuenta que el ensamble se realizar4 bajo estos parametros
pero no significa que no se puedan hacer cambios necesarios para lograr un adecuado
ensamble, ya sea pulir ciertas superficies, realizar cortes oblicuos o ensamblar de acuerdo
a ciertas referencias geométricas disponibles en el momento de la construccion.

4.5. Diagrama de Fuerzas cortantes y momentos flectores en la viga principal del ala

La obtencién de estos diagramas se logra graficando en Microsoft Excel 2010 ® la
distribucion de la sustentacion y el peso a lo largo del semi spam, corroborando la
configuracién estructural para soportar los esfuerzos criticos del prototipo. Luego, teniendo
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en cuenta que parte de esta gréfica es una medida de la distribucién de sustentacion a lo
largo de la linea del centro aerodinamico a través del plano; se obtiene la funcion de carga
alar debida a la sustentacion:

w(y) = —480,57y + 355,55y + 81,109

Con la anterior relacion se procede a determinar las ecuaciones para realizar los diagramas
correspondientes. De la resistencia de materiales, se sabe que:

a
d_y = W(y) 42

Por tanto para V (fuerza cortante):

V=jw(y)+Cl

V= j —480,57y2 + 355,55y + 81,109

V = —160,19y3 + 177,775y% + 81,109y + C1

El término involucrado en la integral corresponde a la fuerza resultante para un punto
determinado de andlisis de la viga.

Cuando V =0, se tiene que y = 0,7221; entonces:

C1=-9095N

Se puede demostrar que este valor corresponde a la fuerza resultante (Fr) de la carga de
sustentacion distribuida, su magnitud se calcula integrando para el semi spam:

0,7221
Fr = f —480,57x2 + 355,55x + 81,109
0

Obteniéndose:

Fr = 90,95 N
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Para el calculo del momento flector, se integra nuevamente la ecuacion para el cortante (V)
y se calcula finalmente la constante de integracion, teniendo en cuenta que el momento
serd cero cuando la distancia y sea la ultima, condicion que se cumple para vigas en
voladizo. Entonces:

M = —40,0475y* + 59,2583y3 + 40,5545y2 — 90,95y + (2

Pero cuando y = 0,7221; M = 0:

C2=3311N.m

De modo similar se realiza un andlisis independiente para la carga debida al peso de la
aeronave a lo largo del semi span. Una vez se tiene esa informacién se suman los vectores
resultantes debidos a la sustentacion y debidos al peso de la aeronave correspondientes a
distribucion de carga (RC), cortante (RV) y momento (RM). Asi entonces, los diagramas
para la condicion de crucero corresponden a las figuras 75, 76 y 77.

Distribucion de carga

180,00

160,00

140,00 //—\\
120,00

100,00 -~
RC,,, [N] N
80,00

60,00

40,00

20,00

0,00 T T T 1
0 0,2 0,4 0,6 0,8
Semi spany [m]

Figura 74. Distribucion de carga resultante sobre la viga del semi span, en crucero.

87



Fuerza Cortante

10,00

0,00 . . . .
-10,00 0 0,2 0,4 )/ 0,8
-20,00
-30,00 ~
RV, [N}40,00 //
-50,00
-60,00 ~
-70,00 /
-80,00 /

-90,00

Semi span y [m]

Figura 75. Diagrama de fuerza cortante resultante sobre la viga del semi spam, en crucero.

Momento Flector

40,00
35,00

30,00 \\
25,00 \
RM,,,, [N.m20,00 \
15,00 \
10,00
5,00 \

0,00 T T T 1
0 0,2 0,4 0,6 0,8
Semi spany [m]

Figura 76. Diagrama de momento flector resultante sobre la viga del semi spam, en crucero.

Como se observa en las figuras anteriores, los valores maximos absolutos de cortante y
momento flector en crucero son 85,27 N y 33,73 N.m respectivamente, dandose en la raiz
de los planos como era de esperarse.
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Con lo anterior definido, se procede a calcular el esfuerzo normal flector (6fexmaxcru)
méximo en crucero; esto del libro Mecanica de Materiales de F. Beer, seccion 4.4.
“Esfuerzos y deformaciones en el rango elastico” [27]. Luego, se debe calcular el médulo
elastico “Seast” de la seccidn, el cual estd en funcidn del area transversal; y definiendo
Mfexmax cru €OMO €l momento flector maximo en crucero, se tiene:

2 b.n3
Soast = Er— = %.b.hz = %(0,135). (0,003)? = 0,2025 m® 43
2
_ Mriexmaxcru _ 3373 _ 8328 kP 44
Oflex.maxcru — Solast ~ o,2025 ' a

Donde,
b: Ancho del area transversal de la viga (seccién punta).
h: Altura del area transversal de la vida (seccién punta).

De las propiedades mecéanicas del balso se conoce que en la direccién longitudinal de
crecimiento se tiene un esfuerzo normal maximo de 9 MPa, por lo cual, el resultado anterior
estaria muy por debajo de este valor siendo totalmente aceptable el uso de este material
asi como la disposicion de la viga principal, para soportar los esfuerzos generados por
consecuencia de la fuerza de sustentacion y el peso a lo largo de la envergadura.

Lo anterior también se argumenta mediante el calculo de la minima seccion transversal,
comparando, se interpretard mejor las bondades del disefio en cuestion.

_ |M|flex.maxcru 33,73

Sotast min = = 22 =0,0037477 m? 45

Omax

Como el esfuerzo es inversamente proporcional al modulo elastico Seiast, €S claro que Seast
debe ser tan grande como sea posible, con lo cual, se confirma la conclusion anterior del
buen disefio que se realizé al tener actualmente una relacion 53 veces mayor al médulo
elastico minimo.

De igual forma, se realiza el analisis para el caso del aterrizaje, teniendo en cuenta el
esfuerzo inercial vertical y despreciando la sustentacion (ver figuras 78, 79 y 80).

89



Distribucion de carga
400,00

300,00 N

RC,anding [N] 200,00 \\
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Semi spany [m]

Figura 77. Distribucion de carga resultante en aterrizaje a lo largo del semi spam.

Fuerza Cortante

150,00

100,00 AN

vaanding [N] \
" \

0,00 T T T 1
0 0,2 0,4 0,6 0,8

Semi span y [m]

Figura 78. Diagrama de fuerza cortante sobre la viga del semi spam, en aterrizaje.

Momento Flector
40,00

30,00

RMqnding [N] 20,00 \\
o \

0,00 T T - )
0 0,2 0,4 0,6 0,8
Semi span y [m]

Figura 79. Diagrama de momento flector sobre la viga del semi spam, aterrizaje.
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Obteniendo:

M . 29,11
flexmaxlanding = 143,75 kPa

o ing = -
flex.maxlanding Solast 0,2025

Smin
Omax

Se determina entonces que la simulacién estructural realizada en Solid Edge ST5® en
términos generales presenta una buena aproximacién en este caso particular, ya que en un
90% la viga es 6ptima para la carga simulada, sin embargo, es indispensable la verificacion
analitica ya que por efectos del calculo de elementos finitos y la simplificacién del dibujo
virtual, se pueden tener errores puntuales como aquellos nodos en los que la simulacién

arroja resultados de 30,9 MPa.

4.6. Envolvente de vuelo del prototipo de ala volante

M i 29,11
_ | |flex.maxlandmg — 5 — 0'00000323444 m3

Gust V-n diagram
6,000 B
5,000 | N
" 4,000 - 7/ _I.
= son0 7 H_ ___________________ N
S S/ |
O 2,000 :
)
® I
w 1,000 :
o I
8 0,000 T T — )
- 40 60 80 100
-1,000
-2,000
Velocidad relativa del aire en nudos KEAS
Max. Positive Lift capability Max. Negative lift capability
e Structural damage area (Ultimate) — - — - 75% of Structural damage area (limit)
== Structural damage area limit (regulation) = - =Vc
Vs — o o Vf
vd Du
Dd eeeeee Dive speed gust +
eeeeee High speed gust + eseese Rough air gust +

Figura 80. Envolvente de vuelo del prototipo.
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La anterior grafica es una representacion de los limites que se deben tener en cuenta para
evitar dafios estructurales criticos en la aeronave. Da cuenta de lo maximo soportado en
posibles maniobras durante su operacion. También se muestran curvas de velocidades vs.
factores de carga que se producen a partir de una turbulencia dada.

Para el ala volante en proceso de disefio se tiene una carga limite de 4,50 y una carga
operacional de 3,37; por horma de la FAR 25 tiene un factor minimo de -1 que es donde se
cierra su rango de operacion esperado. Posee una velocidad de picada de 89,42 KEAS,
una velocidad con flaps extendidos de 18,00 KEAS, una velocidad de pérdida de 14,93
KEAS y una velocidad de crucero de 77,75 KEAS. La velocidad de rafaga que puede
generar alguna carga durante su operacion es la velocidad de picada negativa. Esta es la
Unica que afecta la aeronave debido a que es la que entra en su area de operacion y aun
asi seria practicamente despreciable, pues soélo entra al area en una esquina de area muy
pequefia respecto al resto de la envolvente.
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5. ANALISIS DE ESTABILIDAD

El tema de la estabilidad merece ser estudiado con rigurosidad para lograr unas adecuadas
condiciones de equilibrio. Sin embargo, su andlisis es extenso y se sale del alcance de esta
obra determinar todas las caracteristicas que conlleva. No obstante, teniendo en cuenta el
estado del arte, la inestabilidad intrinseca de las alas volantes es una situacion que no ha
permitido que estas sean mas frecuentes en su fabricacion y posterior comercializacion, por
tal razon serd abordado el tema mediante la amortiguacién de las sefales de velocidad de
variacién longitudinal y lateral.

Es asi entonces que examinando la figura 82, se tienen las gréaficas correspondientes al
comportamiento de la estabilidad lateral del prototipo en crucero, durante 275 segundos.
Ahora bien, examinando la grafica superior izquierda se muestra la relacién de velocidad
en metros por segundo y como se observa en el resto de graficas de la figura, las
perturbaciones se manifiestan alrededor de los 220 segundos en la condicion de crucero,
es decir a los 3,6 minutos de vuelo aproximadamente. Las demas graficas son
interpretaciones de una perturbacién de la trayectoria de vuelo en el plano lateral que son
proporcionales a la primera gréfica, que para efectos practicos es de mas facil
interpretacion.

Figura 81. Estabilidad lateral. Muestra la desestabilidad lateral naturalmente presentada para el prototipo de

ala volante, se expresa en velocidad (m/s superior izquierda), grados por segundos (superior derecha),

radianes por segundos (inferior izquierda) y en grados del angulo phi°.
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Es importante tener en cuenta la escala, donde se habla en términos de 10°, por tanto, se
determina, como era de suponerse, que la aeronave tiende a ser inestable naturalmente,
debido a que se mantiene en oscilacion constante de gran magnitud, sin indicios de
recuperacion; hasta que finalmente a los 220 segundos se termina yendo a la deriva sin
oportunidad alguna de recuperacion; aqui es muy importante tener en cuenta que el control
de la aeronave bajo este tipo de perturbacion es totalmente dado por las superficies de
control y no corresponderd en ningln momento a origenes naturales del disefio de la
aeronave.

Figura 82. Estabilidad longitudinal. Muestra la tendencia estable longitudinal del prototipo a restaurarse y

compensarse posteriormente, gracias a la debida ubicacion del centro de gravedad.

En la figura 83 se aprecian las graficas correspondientes a la estabilidad longitudinal del
prototipo a condiciones de crucero dentro de un intervalo de 3600 segundos. Para esta
situacién el intervalo de tiempo se prolonga a una hora de vuelo para poder apreciar la
tendencia que presenta el prototipo a estabilizarse luego de un tiempo prolongado. Es
interesante describir el proceso, ya que es en los primeros 1500 segundos que la aeronave
experimenta muchos picos; estos, obedecen a la actuacién principalmente del momento
negativo del prototipo, las compensaciones por parte de los perfiles aerodinamicos
escogidos, asi como el réflex implementado en las puntas de las alas ayuda a que el
comportamiento se dé de esta forma y constantemente en disputa por lograr la estabilidad.
También es importante tener en cuenta que aunque los picos se observan agudos y
pronunciados, la magnitud de estos es minima ya que observando la escala de la primera
grafica, se habla de picos de 0,6 m/s lo cual no es una magnitud exagerada, de hecho son
practicamente imperceptibles. Esto es consecuencia de la ubicacion adecuada del centro
de gravedad dentro de un rango preciso para lograr el momento negativo/nulo requerido.
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6. CARACTERIZACION FINAL DEL PROTOTIPO DE ALA VOLANTE

A continuacion, se presenta a modo de informacion, el consolidado de las caracteristicas
finales de disefio del prototipo de ala volante, con el fin de que el lector y posible futuro
constructor, tenga a la mano informacion util y expedita que le permita desarrollar varios
analisis y quizas mejoras al disefio.

De igual forma, es posible modificar ciertos parametros con el fin de cumplir con los
requerimientos de disefio que se requieran, siempre y cuando no afecte en gran medida
otras variables. Se comprende que el disefio es iterativo y cualquier modificacion conlleva
cambio de variables en cadena. Queda abierta esta obra a criterio del lector para la
modificacion de dichos paradmetros en caso de un posterior trabajo de disefio.

Condiciones Geométricas
b [m] 1,5723
s [m2] 0,4236
S [in2] 656,5813132
S [ft2] 4,559596258
Ctip [m] 0,123
Croot [m] 0,447
MAC [m] 0,331
Cuerda fuselaje [m] 0,5724
Area sin flaps [m2] 0,1453
Area con flaps [m2] 0,1999
Aflechamiento [°] 30
Ancho fuse proy [m] 0,144
Longitud fuse proy [m] 0,572
Maximo Diametro fuselaje [m] 0,1667
t/c alas 0,1748
t/c fuse 0,2928
L/D fuse 3,4313
Kalas 1,370
Kfuse 1,518
Sref [m2] 0,3412
Sref [in2] 528,91
Area proy ala [m2] 0,3412
Area proy fuse [m2] 0,0824
Area exp ala [m2] 0,6825
Area exp fuse [m2] 0,1647
Sanalisis alas [m2] 1,4126
Sanalisis fuse [m2] 0,3488
AR 5,84
e 0,87

Tabla 15. Caracteristicas geométricas del prototipo disefiado.
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Despegue
Velocidad despegue [m/s] 11,29
Potencia de motor [W] nominal 1400,00
Potencia de motor [HP] nominal 1,88
Empuje de motor [Ib.f] nominal 5,40
Empuje de motor [N] nominal 24,02
Empuje motor a vel despegue [N] 124,03
Empuje motor a vel despegue [Ib.f] 27,88
Potencia motor a vel despegue [W] 271,14
Potencia motor a vel despegue [HP] 0,36
Cl despegue 1,1050
TOP23 26,85
Sto (Sg) [ft] 138,03
Sto (Sg) [m] 42,07
Aceleracién [m/s2] 1,23
Tiempo [s] 9,17
Rata de ascenso [m/s] 9,69

Tabla 16. Calculos para la fase de despegue.

Ascenso
CL a velocidad esperada 1,1050
CD asociado al CL de ascenso 0,09379
Arrastre [N] 30,84
Potencia despegue debido al arrastre [W] 348,15
Potencia despegue debido al arrastre [HP] 0,47
Mejor coeficiente de sustentacion para el ascenso CL mrc 0,2549
Velocidad max de ascenso 23,50
CD asociado al CL max de ascenso 0,0744
Arrastre a vel max [N] 8,45
Potencia ascenso debido al arrastre [W] 198,67
Potencia ascenso debido al arrastre [HP] 0,27
RC max [ft/s] 16,95
RC max [m/s] 5,17
Tiempo en alcanzar 200 m (s) 38,72
minutos 0,65
Empuje ascenso [N] 59,56
13,39

Empuje ascenso [Ibf]

Tabla 17. Calculos para la fase de ascenso.
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Aproximacion
Descenso Aterrizaje
al] 6,5° 9°
CL @ (L/D)max 0,5474 1,6691
CD @ (L/D)max 0,0373 2,4624
Vel (m/s) @ CL (L/D) max 14,000 14,000
CD/CL max 0,0682 1,4753
CL/CD max 14,67 0,68
tany 0,0682 1,4753
y [l 3,90 55,87
Rango Descenso [m] 1467,31 67,78
Rata de descenso (m/s) 0,9541 20,65
Techo de vuelo [m] 100 100
tiempo max descenso (s) 104,8 4,8

Tabla 18. Calculos para la fase de aproximacion (descenso/aterrizaje).

Inercia y Reacciones al aterrizaje

dmt [m] 0,005
dms [m] 0,02

nm [%] 0,8
Ry [N] 717,80
ay [m/s2] 232,72
a[m/s2] 281,15
ax [m/s2] 157,74
Rx [N] 466,92
may [N] 688,86
max [N] 466,92
FRy [N] 0,00
Carga Y [kg] 70,46

Tabla 19. Calculo de las reacciones en el tren y la inercia al tocar tierra el prototipo.

Condiciones fisicas

Factor de Densidad 0,8605
Peso con carga paga [kg] 2,96
Peso con carga paga [oz] 104,41

W[N] 28,94
W [Ibf] 6,51
Gravedad Medellin [m/s2] 9,78

Tabla 20. Condiciones fisicas del prototipo.
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7. CONSIDERACIONES Y COMENTARIOS FINALES

Se considera hecesario un pequefo espacio para la discusion y consideraciones de algunos
aspectos que se encuentran a lo largo del proceso de desarrollo de esta obra porque no
pertenecen rigurosamente al alcance ni objetivos del proyecto, pero que representan una
inquietud para algunos casos, fascinante, que merecen la pena ser tenidos en cuenta.

Es innegable la notable relevancia que ha tomado en los dltimos afios lo concerniente a
“drones” o aeronaves no tripuladas y su utilizacion en distintos contextos y tareas a nivel
mundial. A nivel internacional se pueden encontrar artefactos tecnolégicamente muy
desarrollados destinados a tareas muy especificas como salvamento, rescate, operaciones
militares entre otras. A nivel local, también se pueden encontrar artefactos menos
sofisticados tecnolégicamente implementados en variedad de actividades civiles y
comerciales.

Es claro que la diferencia en procesos tecnoldgicos y de ingenieria que separan las esferas
local e internacional arriba mencionadas son considerables, sin embargo existe algo en
comun entre estas y se trata de los procesos de desarrollo y disefio que tuvieron que
llevarse a cabo para lograr la importancia que hoy ocupan, pues en ambos casos se partio
de un disefio preliminar, implementacion de elementos comerciales, pruebas, ensayos y
prototipos. Aspectos que hacen parte de esta obra.

Con lo anterior, se quiere dar a entender, y para efectos del lector, que lo consignado en
esta obra, bien puede tratarse de un primer escafio para el desarrollo e implementacién de
un tipo de aeronave no tripulada o “dron” para fines especificos, pues cuenta con la
posibilidad de articulacién a sistemas de control a distancia o radio control, ademas con la
posibilidad de utilizar una capacidad de carga paga reducida pero significativa.

Las condiciones y necesidades a nivel local y regional permiten deducir la suposicién del
parrafo anterior y el proceso de disefio de ingenieria de las paginas de esta obra también.

Con esto se quiere mostrar que las aplicaciones del prototipo de ala volante pueden
enmarcarse dentro de nuestra region en tareas civiles como de reconocimiento, vigilancia,
monitoreo, entre otras; a nivel militar igualmente que las civiles y acciones especificas
propias de esta rama; comercialmente en actividades como fotografia aérea, exploracion,
patrullaje y reconocimiento.
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CONCLUSIONES

Consideracién: Como se ha podido observar a lo largo del desarrollo de esta obra, en la
mayoria de las secciones. Se han hecho anotaciones correspondientes a los resultados
obtenidos, esto con el fin de dar un espacio directo y conciso preliminar a las conclusiones
generales del proyecto del disefio de un prototipo de ala volante.

El uso de superficies hipersustentadoras asi como drag rudders y/o tren de aterrizaje
aumentan considerablemente el arrastre, por tanto no se recomienda su uso por encima de
los 100 metros de altitud sobre el terreno y a no mas de 14 m/s. Sin embargo, la excelente
eficiencia aerodinamica del ala volante garantiza bajo estas condiciones, una debida
sustentacion aumentando aproximadamente 3° el angulo de ataque.

Se logra una estabilidad longitudinal debido a la correcta ubicacion del centro de gravedad
permitiendo un momento negativo casi nulo. Este, fue logrado por la implementacion de un
adecuado perfil reflex y con la distribucion adecuada del peso en la aeronave. Con un poco
de apoyo de las superficies de control, es posible estabilizar rApidamente la aeronave, ya
gue naturalmente el resultado puede demorar cerca de una hora. Se debe tener en cuenta,
que una posible carga paga debe garantizar no mover en mas de 2,5 cm el centro de
gravedad para mantener la estabilidad.

La inestabilidad lateral, es muestra del comportamiento natural que presenta este tipo de
aeronaves debido a la ausencia de un timén de control vertical. No se trata entonces de un
aspecto negativo que reste créditos al momento de evaluar efectividad y rendimiento, ya
que gracias a la implementacion de superficies aerodinamicas complementarias no
convencionales como el drag rudder (que cumple funciones de guifiada y freno
aerodinamico combinados) ayudan a la mitigacion y compensacién de los efectos, en
ocasiones adversos, del comportamiento natural del prototipo.

La configuracion estructural implementada en el disefio del prototipo, permite que los limites
operacionales de éste obtengan en su mayoria valores de permisibilidad para pruebas y
ensayos en vuelo a velocidades determinadas, enmarcados bajo el cumplimiento de la
norma FAR 23y 25, por su resistencia y rigidez.

Los rangos de velocidades permisibles para las maniobras y diferentes condiciones de
operaciones, mostrados en la envolvente de vuelo (figura 80), muestran la versatilidad que
el prototipo presenta ante tempestivas como las rafagas de viento ascendente y
descendente, lo que coloca a éste tipo de aeronave a nivel de la mayoria de aeronaves
convencionales de la misma categoria (también aeromodelos).
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Aerodindmicamente se aprecian resultados muy satisfactorios como los valores de
sustentacion; coeficientes que garantizan una buena fuerza sustentadora respecto a
valores de arrastre inducidos bajos, lo anterior da muestra de la efectividad en el proceso
de escogencia del perfil aerodinamico, asi como los valores de friccibn minimos en virtud
de la ausencia de empenaje, asociados principalmente a la geometria y en segundo lugar
a componentes y recubrimientos; todo esto muestra la efectividad en rendimiento que
representa el modelo de ala volante.

La resistencia de materiales cumple un papel fundamental en el andlisis estructural y
aerodinamico de la aeronave, toda vez que las fuerzas debidas a sus condiciones fisicas
como peso e inercia influyen de forma directa en los resultados aerodindmicos y de igual
forma en la configuracién estructural (geometria) de los materiales a utilizar.

Hacer un uso adecuado de la sintesis de mecanismos, permite obtener disefios mas
eficientes al definir la articulacion adecuada de carenajes de simple manufactura para la
proteccion de los elementos a desplegarse. Por tanto, las ramas de Aeronautica y Mecanica
se complementan toda vez que son reciprocas y los principios de una se obtienen de la
otra. Esto también es posible observarlo en la mecéanica de fluidos.

Los resultados obtenidos durante el proceso analitico y computarizado, muestran la
posibilidad que representa poder trabajar sobre disefios previos de aeronaves de gran
desempefio como es el caso del ala Horten IX V1, con un material convencional como la
madera de tipo balso; sin embargo, las principales limitantes del disefio se encuentran en
los componentes comerciales disponibles. En el caso del tren de aterrizaje, este cuenta con
una limitada capacidad de carga, lo cual hace inconveniente su uso para disefios mas
complejos y avanzados como el que se desarroll6 en esta obra, ya que en crucero se esta
en la capacidad de generar aproximadamente 5 veces mas sustentaciéon que el peso
maximo de la aeronave con su carga paga. La bateria se convierte en otro gran limitante
en el disefio del prototipo, pues aunque la implementada en éste se trata de una de las de
mas alto rendimiento, su capacidad de carga se limita a pocos minutos.

De forma global se presenta un disefio de prototipo de ala volante, para el estudio en la
implementacién de multifunciones a pequefia y mediana escala, enmarcado en efectividad
y buen desempefio dentro del conjunto de elementos y artefactos que lo conforman, desde
el plano aerodindmico, estructural y de disefio, que brinda la oportunidad de profundizacion
en su dindmica en general por medio de un enfoque académico investigativo.
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ANEXOS

Anexo A.l. Valores de pardmetros aerodinamicos en Crucero. La fila resaltada de amarillo corresponde a la mayor relacion

de sustentacidn/arrastre.

PERFIL @ crucero PROTOTIPO @ crucero
Curva Cl vz Alpha Tendencia Cl vs Alpha| Tendencia CL v= Alpha Chi @ CD @ crucero Relacion Sustentacion Arrastre [N
CIUCens CLICD [M]
alpha Cl alpha Cl alpha CL
-25 00032 -25 0.0405 -25 0.1355 0.00711 0.0155 T.2E 44,57 6,17
-0 0.0575 =20 01024 =200 01785 0.0020 0.0136 3.0 55,63 5,45
-1.5 0,115 -1.5 01644 -1.5 0.2214 0.0031 00207 10,70 T80 5,50
-1 0.1650 -1 0.2263 -1 0.2643 0.0044 0.0220 12,02 86,92 7.23
-0.5 0.2182 -0.5 0.2883 -05 0.3073 0.0053 0.0235 13.06 101,04 T.73
0.0 0.2z 0.0 0.3502 0.0 0.3502 0.0077 0.0253 13.85 115,16 8.1
0.5 0.3234 0.5 04122 0.5 0,333 0.0036 00273 14.42 123,258 597
1.0 0.3534 1.0 04741 1.0 0.4361 0.0113 0.0235 14,73 143,39 3,70
1.5 0,542 1.5 0.5361 1.5 0.4730 0.0143 0.0313 14,33 157,531 10,50
2.0 0.6213 2.0 0.5330 2.1 0.5213 0.0170 0.0346 15.07 171,63 11.39
2.5 0.7060 2.5 0.6600 2.5 0.5643 0.0133 00375 15.05 155,75 12,34
3.0 0,733 3.0 0.7213 3.0 06075 0.0230 0.0407 14,34 193,86 13.38
3.5 0.5887 3.5 07833 3.5 0.6507 0.0264 0.0440 134,77 213,98 14,48
4.0 0.3344 4.0 0.5458 4.0 06337 0.0300 00477 14.56 228,10 15,67
4.5 1.0423 4.5 0.3073 4.5 0,7366 0.0339 0.0515 14,31 242,22 16,33
2.0 1.0532 2.0 03637 2.0 0.7735 0.0373 00555 14,03 256,33 15,26
2.5 11361 2.5 1.0317 5.5 05225 00422 00538 13.75 270,45 13,68
5.0 11523 5.0 10336 5.0 0.5654 0.04E67 0,064 13.45 254,57 21,16
.5 1.2283 5.5 11556 G.5 0,3053 0.0515 0,063 13,14 235,63 2272
.0 12745 7.0 1.2175 [t 0.3513 0.0565 0074 12,54 3281 24,36
[ 13173 [ 12735 [ 0.3342 00617 00733 12.54 326,32 26,05
.0 13628 3.0 1.3414 5.0 10371 00671 00847 12,24 341,04 2787
3.3 14037 3.3 140354 g5 1.0801 00725 0.0304 .35 353,16 23,73
3.0 1.d4dd4 3.0 14653 3.0 11230 00737 00363 11.66 363,25 3167
3.5 14807 3.5 15273 3.5 11653 0.0848 01024 11,35 353,33 3369
10,0 1.5110 0.0 15832 10,0 12083 0.0312 0.1055 1N 397,51 35,78
105 15113 LR 16512 05 1.2515 0.0375 0.1154 10,55 411,53 3735
1.0 1.5036 11.0 17131 1.0 12347 01046 01222 10,55 425,75 40,13




Anexo A.2. Valores de pardmetros aerodindmicos en Descenso. La fila resaltada de amarillo corresponde a la mayor

relacion de sustentacién/arrastre.

PERFIL @ Ianding

PROTOTIPO @ landing

Curva Cl vs Alpha Tendencia Cl vs Alpha| Tendencia CL vs Alpha l:[li_@ CD @ landing Relacion Sustentacién [N] | Awastre IN]
landing CLICD
alpha Cl alpha Cl alpha CL
-2.5 0.0062 -2.5 01655 -2.5 0.2353 0,004 00222 10,77 3.62 0.53
-2.0 0.0601 -2.0 02187 -2.0 02774 0,005 0.0234 .55 nis 0,34
-15 0.1140 -15 0.2720 -15 0.3160 0,006 0.0245 12,72 12,73 1.00
=10 01683 =10 0.3252 =10 0.3546 0,005 00265 13,40 14,25 1.07
-0.5 0.2212 -0.5 0.3755 -0.5 03931 0,010 00253 13.91 15,584 114
1.0 06751 1.0 0.5352 1.0 0.5055 0,016 0.0345 14,64 20,50 1.40
1.5 0, 7220 1.5 0.5915 1.5 0.5474 0.0157 00373 14,67 2205 1.50
2.0 0,7655 2.0 06447 2.0 0.5860 0,021 0.0400 14,64 23.60 1.51
25 0.5154 25 0.5350 25 06245 0,024 0.0423 14,54 25,96 1.73
3.0 0.5625 3.0 0,7512 3.0 0.6631 0027 0.0460 14,40 26,71 1.85
3.5 0,3030 3.5 0.5045 3.5 0,707 0,031 00433 .22 26,26 133
4.0 0.3564 4.0 08577 4.0 0,740z 0034 00525 14,02 23,82 213
4.5 1.0020 4.5 037110 4.5 07755 0035 0.0565 13,50 33T 2,27
2.0 1.0435 2.0 0,3642 2.0 0.5174 0,042 00603 13,56 J2.32 243
5.5 1.0337 5.5 10175 5.5 0.5553 0,046 0.0643 1331 34,45 2,29
g0 11406 g0 1.0707 g0 0.5345 0,050 0.0655 13.05 36.03 276
6.2 11535 6.2 11240 6.2 0.3331 0,054 00723 12,73 37.53 2.34
wa 1.2285 wa 11772 wa 0.3716 0,053 00775 12.54 3314 3.2
A= 1.2703 A= 1.2305 A= 10102 0,064 00523 12,25 40.63 3.3
2.0 1,315 2.0 12837 2.0 1.0455 0,063 005872 12,02 42,25 3.51
3.5 13550 3.5 13370 3.5 10673 0,074 00324 177 43.80 3.7z
3.0 13587 3.0 1.3302 3.0 11253 0,073 00977 152 45,35 3.34
35 14233 35 14435 35 1.1645 00585 0.,1032 .25 46,91 4,16
10.0 1.4535 10.0 1.4367 10.0 1.2030 0,030 01053 .05 43,45 4,39
10.5 1.4541 10.5 1.5500 10.5 1.2416 0,036 0.1145 1082 20,01 4,62
1.0 1.5245 1.0 16032 1.0 1.2602 0,102 01203 10,53 2157 4,87
15 1.5004 15 1.6565 15 13187 0,103 0.1271 1037 93,12 s
12.0 15127 12.0 1.7037 12.0 13573 015 01336 10,16 5467 5.38




Anexo A.3. Valores de parametros aerodinamicos en Aterrizaje con despliegue de todos los componetes. La fila resaltada

de amarillo corresponde a la mayor relacion de sustentacion/arrastre.

PERFIL (@ landing flaps PROTOTIPO @ landing flaps
Curva Cl vs Alpha Tendencia Cl vs Alpha| Tendencia CL vs Alpha l:l]i_@ CD @ landing Relacidon Sustentacién [N] | Arrastre [N]
landing CLICD
alpha Cl alpha Cl alpha CL
-2.5 0.5434 -2.5 0,7087 -2.5 0,751 0,055z 23265 0,34 .50 33,73
-2.0 06033 =20 0,763 =20 0.5206 0.0420 23306 0,35 3306 33,55
-15 06572 -15 05152 -15 0.5532 0.0461 2.3347 0,37 34,61 34,05
-1.0 0,715 -1.0 0.5654 -1.0 05375 005035 2.3383 0,35 36,16 34,22
-0.5 0,7644 -0.5 0,327 -0.5 0.3363 00547 23433 0.40 377 34,33
1.0 1.21583 1.0 1.0514 1.0 1.0520 0.0631 2.3577 0.45 42,36 34,57
1.5 1.2652 1.5 11347 1.5 1.0306 00742 23625 0.45 43,33 35,15
2.0 13117 2.0 11573 2.0 11232 00736 23682 0.45 45,43 35,33
2.5 13586 2.5 12412 2.5 11677 0.0551 2.3737 0.43 47,04 35,62
3.0 14057 3.0 1.2344 3.0 1.2063 0.0305 2.3734 0,51 43,59 35,585
3.5 14522 3.5 13477 3.5 1.2443 00367 2.3553 0.5z o015 36,05
4.0 1.4336 4.0 1.4003 4.0 12534 01025 2.3914 0.54 21,70 36,33
4.5 15452 4.5 14542 4.5 13220 0,1030 23977 0,55 9325 36,55
2.0 15327 2.0 1.5074 2.0 13606 0,155 2.4041 0.57 4,31 36,54
5.5 16363 5.5 1.5607 5.5 13331 01221 2.4107 0.55 56,36 =Tl
5.0 16535 5.0 16133 5.0 14377 01230 24176 0,23 7.3 37,35
5.5 17267 5.5 1.E667E 5.5 14763 0,1360 24246 0.61 5347 3767
. 17717 . 1.7204 . 1.5145 0,143z 2.4315 0.6z 51,02 37,96
[ 18141 [ 17737 [ 1.5534 I 01505 24332 0.64 G257 35,25
g.0 1,6550 g.0 1.6269 g.0 15520 S Z.4457 0,65 f.13 58,56
3.3 1.8352 3.3 18802 3.3 1.6305 0.1653 2.4545 0.66 65,65 3887
3.0 13313 3.0 193354 3.0 1.6631 01735 24624 0.65 67,23 33,13
3.5 13725 3.5 19867 3.5 17077 0,1513 24706 0.69 53,73 33,52
10.0 20030 10.0 20333 10.0 17462 0,1303 24733 0,70 7034 33,585
10.5 20273 10.5 20932 10.5 1.7545 0,1355 24574 0.7z .83 100,20
1.0 20677 1.0 2.1464 1.0 15234 0.2074 24360 0,73 345 100,55
15 20436 15 21337 15 18613 0.2163 2.5043 0,74 75,00 100,30
12.0 20553 12.0 22529 12.0 1.3005 0.2254 2.5140 0,76 TB.56 10127




Anexo B.1. Servos que actlan sobre las superficies de control del prototipo de ala volante




Anexo B.2. Red de alimentacion para servos y otros componentes eléctricos del prototipo de ala volante




Anexo C. Tablas de componentes y campos de desempefio.

Anexo C.1. Estimacién de costos para una posible construccion del prototipo de ala volante

Componente Precio (USA dollar) Cantidad Precio total
BL 32 ducted fan motor (2150 Kv) 74,99 1 74,99
Delta-V ® 32 80mm EDF unit 34,99 1 34,99
5000mAh 6S 22.2V 30C LiPo, 10AWG EC5 179,99 1 179,99
80-Amp Pro Switch-Mode BEC Brushless ESC, EC5 99.99 1 99.99

(V2)

7.6-Gram DS76 Digital Sub-Micro Servo 17,99 4 53,97
3.5-Gram DS35 Digital Super Sub-Micro Servo (2) 15,99 2 31,98
Universal Light Kit 8,99 1 8,99
Red LED solid (2): UniversalLight Kit (x2) 3,49 3 10,47
Landing gear: 10 - 15 Size TricyCle Electric Retracts 99,99 1 99,99
Foam Park Wheels, 2.5" (x3) 8,49 2 16,98
HERO3 White Edition (Go-Pro camera) 199,99 1 199,99
Otros materiales 1700 1 1700

Total $2512,33

Nota: los precios de los elementos a excepcion de “otros materiales” son tomados de la pagina http://www.efliterc.com//Products, de Horizon Hobby Inc [10].
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(Escrito en inglés)

Anexo C.2. Ventajas comparativas para laimplementacion de un prototipo de ala volante en distintas areas e industrias.

CIVIL

MILITAR

INDUSTRIAL

Exploratory: Qil, forest.

Search and rescue
Police: Surveillance

Monitoring specific

Reconnaissance operations

Espionage operations

Surveillance and

monitoring: oil flowlines,

electric transmission

lines.

APPLICATIONS
zones patrol
Ambient Monitoring Inspection of facilities
and land
. ) Flight time
Fliht ti Flight time Maxi i
i ime aximum operatin
RESTRICTIONS 9 Maximum operating ceiling o P 9
ceiling
No crew
No crew No crew

ADVANTAGES /
CONVENTIONAL AIRCRAFTS

remote Management
stealth

remote Management
Stealth
Camuflage

remote Management
stealth

Low cost of operation

OTHER ADVANTAGES

Low cost of operation
Low maintenance and
overhaul costs
simple design
It does not pollute

Low cost of operation
Low maintenance and
overhaul costs
simple design
It does not pollute

Low maintenance and
overhaul costs
simple design

It does not pollute

Vi




Grupo de Anexos D. Planos de vistas del prototipo
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Grupo de Anexos E. Planos de la estructura alar
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Grupo de Anexos F. Planos de componentes y elementos de alojamiento en las alas.
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Grupo de Anexos G. Planos de costillas del prototipo.

Coordenadas Perfil 3

X Y z

&47,01200 [0,00000| 000000

40231080 10,00000] 357610 &

357,60960 (0,00000| 117530

31250840 | 0,00000( 2369164

Z268,20720)0,00000( 37,99602

22350600 |0,00000| 49,17132 ' "

55

178,80480 [0,00000| 56,77052

/

134,10360 | 0,00000 | 6034662 ' y

8940240 (0,00000) 5735164 1

6705180 (0,00000( 5195620

3352590 |0,00000| 3838045 23023

2235060 |0,00000( 3132660

1117530 [0,00000) 2158621 £47.01

558765 [0,00000] 1436697

0,00000 [0,00000] 0,00000

558765 [0,00000] -932467

1117530 |0,00000] -12 61021

2235060 |0,00000| 1561413

3352590 |0,00000 | -17 49605

4470120 |0,00000 [ -18£8395

6705180 [0,00000] -19,12317

89,40240 10,00000| -19.12317

134,10360 | 0,00000 | -19.12317

Diseno de un Alo Volonfe

178, 80480 |0,00000 [ -18.41689

26820720|0,00000| 1743347 Losfilln Mo 3

31250840 [0,00000 [ -16,98646 Fohio Angulo y Toshiro Minez  |MATERIAL: Balso
35760960 [0,00000 [ -1564542 Fahin Anguln ¥ Toshirg Ninez [CANTIDALL 2 PLANG: 1
40231080 [0,00000| 1206932 ESCALA-13,33 WERSIOR 1
LAT 01200 [0,000001 000000 FECHA: D1/DE/201 | HOUA2D de T4

XX




Coordenodos Perfil &

X Y Z
42820702 | -4194 | 0,00000
3811556 | 4194 | 345318
36799194 | 4196 | 1021884
30780400 | -4194 | 2110098
26757968 | -419% | 3345042
27739998 | -4196 | 4310244
18725626 | 4196 | 4967514
16713264 | 4194 | 5276250
107,00902 | -41946 | 5018166
86,92108 | -4194 | 4553052
66,78892 | -4194 | 3815784
56, 71480 | 4194 | 3376800
Lo6004E | 4194 | 2762946
3643390 | 4194 | 1911510
3130438 | 4196 | 1276752
2620702 | -419% | 000000
320408 | 4196 | -BATOW
3625300 | -419% | 1144896
LEZ66BZ | 4194 | 1476796
5629270 | -4194 | 1605186
6633064 | -4194 | -17,03676
146,72662 | 4194 | 1800558
186,93868 | 4194 | -17,35634
ZZTETZ | 4194 | 1674330
26734672 | -419% | -16,13628
0754270 | 6196 | -1548102
36T 7366 | 4196 | 1402578
38752662 | -4194% | -1064094
4LZB20702 | 4194 | 000000

/ 5 L

204,02 |
| L
35523
PROYECTD Disemo de un Alo Volonfe
Timwo Costillo Moo &
= OISERG Fobio Angulo y Toshiro Minez  [MATERIAL: Balso
salvo indicecin | TERTER: CLADRANTE ; ; CANTIDAD: 2 PLAND: 1
o dicacis <0 4 DiL Fobio Angulo y Toshiro Nifez
oS e milimesres y I REVISH ESCALA: 1333 VERSION: 1
feleroncios. —e— E::]
lummm e += 01 | APROR0 FECHA: O/DR/ 200, | HOLA-21 de T4

XXIV




Coordendas Perfil 5

X

Y

z

41841504

-83,85000

0,00000

38201168

-83,88000

335988

34554710

-83,88000

946110

308,96906

-83,85000

19,02468

27232880

-83,88000

29,79606

23576540

-83,88000

3822504

199 26422

-83,85000

4396758

162.80330

-83,88000

46,66500

12634970

-83,88000

LA LTTTR

8971310

-83.85000

3392820

8051918

-83,88000

3006324

7125206

-83,88000

2L B64TL

6188246

-83.85000

1713612

571714

-83,88000

1148874

5241404

-83,88000

0,00000

57,0100

-83.85000

-7,78482

6155672

-83,88000

1052616

79,75058

-83,88000

-14,90352

B88.87496

-83.85000

-1589172

107,15300

-83.88000

-16,73718

12545300

-83,88000

-16,96776

16207130

-83.85000

-17.13246

198,68960

-83.88000

-16,51758

73530058

-83,88000

-15,84780

27190424

-83,85000

-15121%

30849692

-83.88000

-14, 27766

34508728

-83,88000

-12,72582

38166764

-83,85000

-949770

L18 41604

-83,88000

00,00000

b
50
L
- /—’/\
1
|
17182
L 3223
Diseno de un Ala Volante
-
Costilla No. 5
HEH s
Fabio Angulo y Toshiro Mifiez [MATERIAL Balso
oot it TEMRIS[[”ITR"'NTE DBUO | Fabio Angulo y Toshiro Ninez [CANTIDAZ: 2 PLAND: 1
s en milineiras | .
| e ] REVISH ESCALAI333 | VERSION: 1
N APROES FECHA: QU0RF201% | HOIAZZ de T4

XXV




Coordenndos Perfil 6

X Y z
41662106 | -12582000 | 0,00000
39795546 | -125,82000 | 197904
38129322 | 12582000 | 328272
34788138 | -12582000 | 882672
3163M62 | 12582000 | 1729392
28065786 | -12582000 | 26,757232
26710690 | 12582000 | 3471612
21364266 | 12582000 | 3921120
18023418 | -12582000 | 4157664
146,83242 | -12582000 | 3961104
130,05930 | -125,82000 | 36,06288
13,18202 | -125,82000 | 3039792
9616026 | -125,82000 | 2218944
8746122 | -12582000 | 1548288
8299914 | -12582000 | 1041936
7862106 | 12582000 | 0,00000
8285466 | -12582000 | -7.21728
9531690 | -12582000 | 1229424
10366314 | -12582000 | -1394736
1202954 | -12582000 | -14,93520
128,79930 | -125,82000 | -1585920
16559930 | -125,82000 | -16,18176
179,22282 | -12582000 | -16,40352
21284970 | 12582000 |-1582560
24646650 | -12582000 | -1509984
28006986 | -12582000 | -14 25648
34723626 | -12582000 | -1164576
38081946 | -12582000 | -854112
41662106 | -125,82000 | 0,00000

Ll

15, 21

b
16
— 1o 16
[~
//—\ “-—-...__""-h-..\
1 e
18
78880
Disefo de un Ala Volonte
-
Costillo No. &
M s
Fabio Angulo y Toshiro Mifez [MATERIAL Balsa
ottt |TERCER CUADRTE ) | Favio Anguo y Toshiro Ninez [ATIDAE 2 | PUAG: 1
i ilimetros I '
e | ] REVISH ESCALK: 12 VERSION 1
dimersionales de «— 0 i APROED FECHA: 0170872015 | HOLk 23 de T4

XXVI




Coordenadas Perfil 7

X

Y

i

416,82808

-167,76000

0,00000

38596504

-167,76000

323232

354,99592

-167,76000

832728

37383336

-167,76000

15,89952

29256784

-167,76000

24,2829

26142712

-167,76000

30,85368

199,43584

-167,76000

3743688

16847920

-167,76000

3569904

15291352

-167,76000

3256032

137,21992

-167,76000

2753088

12934192

-167,76000

2657016

12134536

-167,76000

20,18640

113,17408

-167,76000

14,14608

108,94960

-167,76000

955968

104,82808

-167,76000

0,00000

108, 76864

-167,76000

-6,76416

11261872

-167,76000

-9,164772

12803464

-167,76000

-13.20072

135,79096

-167,76000

-14,18976

15135664

-167,76000

-15,18816

198,18160

-167,76000

-15,86208

22941592

-167,76000

-1530984

26063776

-167,76000

-14,53608

29184088

-167,76000

1359384

32302840

-167,76000

-12.48936

354,20032

-167,76000

-10,77960

38537848

-167,76000

-7,76880

40099720

-167,76000

-5,26968

416,82808

-167,76000

0,00000

32
I 1
Disefio de un Ala Volonte
-
Cosfilla No. 7
MR
Fabio Angulo y Toshiro Nifiez  [MATERIAL: Balso
e | (OAFAVTE U | oo Anulo y Tosiro Ninez [(NTIEZ | PLAE: |
i ilimetros I E
= ] REVISd ESALAI333 | VERSION: 1
dimersionales de - 01 i WPROED FECHA: 011082016 | HOUAZS de T4

XXVII




Coordenadas Perfil 8

X

Y

/

47503510

-209,70000

0,00000

396,02906

-209,70000

321930

366,90542

-209,70000

797328

33754952

-209,70000

14,83230

30807014

-209,70000

2235576

278,716070

-209,70000

2875634

26354062

-209,70000

3229002

22041992

-209,70000

3417456

19131098

-209,70000

3261636

176,64920

-209,70000

29,80866

16183748

-209,70000

2528988

146,81408

-209,70000

18,62490

139,02602

-209,70000

13,1534

13496882

-209,70000

8,89644

13103510

-209,70000

0,00000

13837334

-209,70000

-8,69652

145582722

-209,70000

-11.08380

152,85578

-209,70000

-12,67140

160,15874

-209,70000

-13,67688

17481464

-209,70000

- 1474410

18951170

-209,70000

-1521156

218,94404

-209,70000

-1553790

24838520

=209,70000

-15,00282

49,74

23821

L
=

30721460

-209,70000

-13,14474

33659696

-209,70000

-1191876

36596756

-209,70000

-10,12536

R

Diseno de un Ala Volante

Cosfilla No. &

Fabio Angulo y Toshiro Mifiez

MATERIAL:

Balso

39534110

-209,70000

-1.16478

41006168

-209,70000

-4,81278

47503510

-209,70000

0,00000

Sabwn indiroritn
contrarin tedos los
toins en milimetras y
tolerancios
dimersionales de «- 01

TERCER CUADRANTE
150 &

_J:r_ ]

Fohin Angula y Toshiro Nifiez

CANTIDAL: 2

PLAND: 1

ESCALA1333

VERSIOR 1

FECHA: 017081201

HOUA: 75 de 74

XXVIII




Coordenodas Perfil 9

X Y Vi
43626212 |-25164000| 0,00000
40879131 [-25164000| 321966
38120658 |-25164000| 768366
35335401 |-25164000| 1393326
37536473 |-25164000| 2071575 ~

29754564 |-25164000| 26,03907 #

26987163 |-25164000 | 29,68560

24729748 |-25164000 | 3138471 219394
|

2672170 | -25166000 | 2998413
20081634 [-25164000 | 2745918
186,73800 |-25164000| 2337741
179,66256 |-25164000| 2084409
17242251 |-25164000] 1730079
164,94810 |-25164000] 1223973
16102536 |-25164000| 833652
15726212 |-25164000] 0,00000
160,78263 |-25164000| -6,16311
164,20317 |-25164000 | -833094
T35 [-25164000 | 1067175
177390765 |-25164000 | -12,24531
198,72663 |-25164000 | -14,40477
21267384 |-25164000 | -14,93487

26061290 |-251,64000 | 1530873

26855754 |-25164000 [ -14,78700 - kol Mt
29648544 [-25164000] 1391931 MR B Cosfila No. 3

35227169 |-25166000] ~1144179 Fabio Jaguo y Toshiro Ninez |MATERIAL Balso
38013801 [-25164000] -957528 St ot |TERCR CMRATE 000 | i g y Toshir titer [IOTIAE 2 [ P
42138243 |-25164000| 441936 wegm| — om T
| 43626212 | -25164000) 0.00000 s 1] | APROBD FECHA OUDB/2014 | HOUAZ6 de 74

XXIX



Coordenodos Perfil %0

438

X Y i
LETBZTY: | -29358000 | 0,00000
£2188637 | -79358000 | 320426
359579491 | -79358000 | 733201
36941263 | 29358000 | 1306820
342 BTL37 | -Z9358000 | 19,5683
N65Z6L5 | -29358000 | 2334207
29033981 | -29358000 | 2724300
26425628 | -29358000 | 28,74846
23818068 | -29358000 | 2749531
225665 | -29358000 | 7573752
20457986 | -79358000 | 1926758
W0BETSS | -79358000 | 1140262
18708770 | 29358000 | 780179
18364916 | -Z9358000 | 0,00000
186,81468 | -29358000 | 589563
190,04273 | -29358000 | -7,36571
196,47505 | -29358000 | -10,25787
20298932 | -79358000 | -1181241
20953797 | -79358000 | -1284348
£22 10135 | -29358000 | -14,03847
23531760 | -Z9358000 | -1462803
26239770 | -79358000 | -15,03782
28888573 | -29358000 | -14,53286
31535262 | -29358000 | -1362340
34179835 | -29358000 | -1242577
36821500 | -79358000 | -10,98491
A 922 | -29358000 | -6,16529
3426455 | -29358000 | 404763
LETAZTY: | -29358000 | 000000

Diseto de en Al Volonte
Costilln Mo 10
Fabio Angulo ¥ Toshiro Minez  |MATERIAL: Balsg
Fabin Anguio v Tostiro Minez CANTIORL: 7 FLAKR: 1
ETALLHET WERSHONE 1
FECHA: QU0RS20% | HOUAST de TE

XXX




Coordenadas Perfil 11

X

Y

Z

45940616

-335,52000

0,00000

43496813

-33552000

317437

£10,36775

-335,52000

7,09040

38545019

-335,52000

1222027

36037030

-335,52000

1764734

33549270

-335,52000

2192306

310,78493

-335,52000

2485762

28619205

-335,52000

2622125

26161166

-335.52000

2510737

26917910

-33552000

2309938

23653676

-335,52000

19,81267

Z730,17063

-33552000

17,73225

216, 77404

-335,52000

10,5890

21313019

-335,52000

127522

20965616

-33552000

0,00000

21284297

-335,52000

-561938

21588243

-335,52000

-759240

22193637

-335,52000

-9.83016

22807772

-335,52000

-1135613

234, 75604

-33552000

-12,39260

24668160

-33552000

-13,62886

25916411

-33552000

1426572

284,18656

-33552000

-14,71028

30921650

-335,52000

-16,21827

35920397

-33552000

-1202297

384,15899

-335,52000

-10,50449

43403156

-335,52000

-569430

kb, 56654

-335,52000

-3,69380

45940616

-335,52000

0,00000

~F
L= —
= (= ]
-3 o
188,31
-—
PROYECTO Disefo de un Ala Volante
-
Costilla No. 1
M s e
DISERA Fabio Angulo y Toshiro Mifez [MATERIAL Balsa
ot it |TERCER CUMDRAVTE B0 | Fabio Angulo y Tohira Ninez [(ANTIAE 2 | PLAG: 1
i ilimetros I ’
oS 2 mUnetres ¥ e E:] REVISD ESCALK: 12 VERSION: 1
dimersionales de «- 0 i APROBD FECHA: (1/0R201% | HOLAZE de 74

XXXI




Coordenadas Perfil 12

X

Y

i

47099119

-37746000

0,00000

54804740

-37746000

312720

42693196

37746000

6, 77404

40148029

-37746000

1138490

37785463

-37746000

16,19327

33121699

37746000

2259580

308,10861

-37746000

7380201

28501199

-37746000

2282152

21331637

37746000

2104866

76139338

-37746000

1813072

25538821

-37746000

16,25675

24917378

-37746000

1363037

247 66544

-37746000

9,79543

23917674

-37746000

6,76228

23586319

-37746000

0,00000

723887047

-37746000

-533976

26172258

-37746000

-1.21373

24739857

-37746000

-93839%

753,16861

-37746000

-10.87702

25897627

-37746000

-1190923

27066918

-37746000

-13,17892

28242088

-37746000

-13.85139

305,98306

-37746000

-14,32165

32955464

-37746000

-13,84904

35310271

-37746000

-12.89207

40011185

-37746000

-10,00705

42357998

-37746000

-7.98965

458,84217

-37746000

-3357293

47099119

-377 46000

000000

N ——'—--._,__\
- LM
[= @] fﬂ_\_
m el
[
17522 |
Qiseno de un Ala Volante
-
Costilla No. 12
MR
Fabio Angulo y Toshiro Mifez |MATERIAL: Balso
e | O PATE| D80 | Fabio Angulo y Tashir iy |CANTIDA: 2 PLANG: 1
ofns en milimetros y ] .
il g E:] REVISH ESCALL: 12 VERSION: 1
dimemsionales de «- 0 | m FECHA: Q1/0B/207% HOLAZ9 de 74

XXX




Coordenadas Perfil 13

X

¥

i

48257021

-413.40000

0,00000

46111335

-413.40000

306275

43947569

-413.40000

644522

41748963

-413.40000

1056416

39532277

-413.40000

16,7914

37338081

-413.40000

18,12951

35162628

-413.40000

2043153

329,99964

-413.40000

2149434

30838182

-413.40000

2063660

28622378

-413.40000

16,5104

28057677

-413.40000

1483524

27471368

-413.40000

1248692

26856629

-413.40000

902286

26521674

-413.40000

625779

26207021

-413.40000

0,00000

26485702

-413.40000

-5,05166

27286589

-413.40000

-8.92364

21826373

-413.40000

-1037673

28370346

-413.40000

-1139544

294 66231

-413.40000

-12,68316

30568290

-413.40000

-1338435

32778582

-413.40000

-1387607

34989536

-413.40000

-1342184

37198064

-413.40000

-12.45384

39403725

-413.40000

-11,11982

416,06520

-413.40000

-949694

438,06890

-413.40000

-T46834

46007921

-413.40000

-4, 79588

48257021

-419.40000

0,00000

L

162,13

1858

PROYECTD Disena de un Alo Volonfe
Tinwo Costilla No. B3
OSERG | Fobio Anqulo y Toshiro Monez  |MATERIAL: Balso
Sabva indicecige | TERCER CLIANRANTE . )
cfraris fodos 12 04 DIBLLD Fabio Angulo ¥ Toshiro Nonez |CANTIDAL: 2 PLANE: 1
coins e milimetres v I REVISH ESCALA: 12 VERSIOR 1
telaroncios. = E::]
lnnmsnmles L APRORG FECHA O1/DR/201 | HOLA3D de T4

XXX




Coordenodos Perfil 14

X

Y

z

49415523

-461,34000

0,00000

47417683

-461,34000

298111

45401313

-46134000

610634

43349122

-46134000

982038

41278195

-46134000

344177

39230532

-46134000

16,35495

37202222

-461,34000

1837049

35186676

-461,34000

19,29694

3NT2572

-461,34000

18,55373

3102469

-461,34000

1495704

300,23462

-461,34000

1138094

294 41545

-46134000

827424

29125011

-46134000

576458

28827773

-46134000

0,00000

290392276

-461,34000

-4,75390

29340359

-461,34000

-6,42957

29833437

-461,34000

-8,44512

30336603

-461,34000

-9.85126

30843680

-46134000

-10,85389

31866276

-46134000

-12,14680

32895254

-46134000

-12,86738

34959387

-46134000

-1336972

37024343

-46134000

-12,93531

41146227

-461,34000

-10,61713

43202742

-461,34000

-897216

45256787

-461,34000

-6,95044

47311450

-461,34000

-436873

LB3 L4134

-46134000

-2,71759

49415573

-46134000

0.00000

4 C !
\‘D-\
[
(o'
: i
(]
i
1481 - —
Disefio de un Ala Volante
-
LCostillo MNo. 1&
b A
Fabio Angulo y Toshiro Mifiez [MATERIAL Balso
ot et |TERUER SOMRAVTENOBUD | i Aoulo y Tohiro Ninep [NTIDAE2 | PUAE. |
ioins en milimetros y | .
‘lerancics 4 [::] REVISO ESCALK 12 VERSIOR 1
dimensionales de +— 0] 1 APROBH FECH&: 010872014 | HOUA:31 de 7&

XXXIV




Coordennodaos Perfil 15

X

Y

Z

505,73425

-503,28000

0,00000

48722698

-503,28000

288214

46853038

-503,28000

575280

44947232

-503,28000

8,967

430,22492

-503,28000

1216246

39239567

-503,28000

16,40925

373,71055

-503,28000

1720868

35503690

-503,28000

16,57181

34553751

-503,28000

1541858

33579908

-503,28000

1346974

330,87820

-503,28000

1215776

32573166

-503,28000

1031411

32026765

-503,28000

754481

31728032

-503,28000

528424

448625

-503,28000

0,00000

31694946

-503,28000

-445995

323,80768

-503,28000

-7.95026

32847036

-503,28000

-930240

33317511

-503,28000

-10,27969

34267067

-503,28000

1156489

35227743

-503,28000

-12,29546

37140598

-503,28000

-12,80610

390,59410

-503,28000

-1239300

409,75735

-503,28000

-114310

478,88808

-503,28000

-10,08270

44799013

-503,28000

-8,43030

46706732

-503,28000

-6,43365

486,15025

-503,28000

-3,95888

505,73425

-503,28000

000000

30,2

1625 2731 =
I -_‘-‘-|-_\__‘__"-|__
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. 1 =
| | =
_——_—___
1
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Niseho de un Al Volante
.
Costillo No. 15
L
Fabio Angulo y Tashiro Mifez |MATERIAL: Balso
Solvo indicerion | TERCER CLAIRANTE p A .
i 0 A DiBu Fahio Angula y Toshira Nifez [CANTIDAD: 2 PLAND: 1
cotns. en milimetros y ! REVISO ESCALE: 11 VERSION: 1
folerancios e [:j
dinersionales = - 01 ) APROBD FECHA: 01/08/201% | HOUA3Z de T4

XXXV




Coordenados Perfil 16

X

Y

z

51769127

-545,22000

0,00000

50061077

-545,22000

2,182

483 34088

-545 22000

540027

L65,7081%

-545,22000

820926

44788424

-545,22000

10,92090

43029752

-545,22000

13,07853

41290727

-545,22000

1657772

39564800

-545,22000

1526271

37839935

-545 22000

W, 72286

36961307

-545 22000

13,74405

35602124

-545,77000

1092267

5123162

-545,22000

930843

346,12163

-545,22000

6,85167

34331087

-545,22000

482325

34069127

-545 22000

0,00000

3429781

-545,22000

-4 16481

34509680

-545,22000

562683

349 30055

-545,22000

~T45701

35360873

-545,22000

-8,74911

35795585

-545 22000

-9,69606

366,73859

-545.22000

-10,96338

37558328

-545,22000

-1169616

39333638

-545,22000

-12.20769

42883727

-545,22000

-10,87134

Li6 54435

-545,22000

-953322

ok 72134

-545 22000

-789243

48187178

-545 22000

-5,93481

49953107

-545.22000

-357009

769127

-545,22000

0,00000

4857

2126

414

_
172

12286

Disena de un Alo Volante

B o
Costill No. 16
f
Fabio Angula y Toshiro Minez [MATERIAL Bolso
Salva isdicacién i CANTIDAD: 2 PLANG: 1
P —— Fabso Angulo y Tashiro Minez
ot 8 mlitetrs g || REVISH ESCAL: VERSION: 1
telerurcios — [::l
dimensiosies - L1} AERB0 FECHA: QU/0RI201 | HILLE3 de Th

XXXVI




Coordenadas Perfil 17

X

Y

i

52889829

-587,16000

000000

51330903

-587,16000

263250

48139827

-587,16000

743094

46507839

-587,16000

970542

448 98855

-587,16000

1151982

43309473

-587,16000

12,78666

L1132721

-587,16000

1336176

40157439

-587,16000

12,91302

39353595

-587,16000

1209816

38526099

-587,16000

1068714

38107329

-587,16000

9,69570

376,66365

-587,16000

830088

3N.33973

-587,16000

615276

36932343

-587,16000

435294

366,89829

-587,16000

0,00000

36899619

-587,16000

-384426

370,92885

-587,16000

-519210

37869513

-587,16000

-8,13564

38266899

-587,16000

-9,04784

390,70257

-587,16000

-10,27504

398,719771

-587,16000

-10,99494

4150517

-587,16000

-1150038

3131273

-587,16000

-1113426

44754999

-587,16000

-10,21734

46375647

-587,16000

-8,91000

47993379

-587,16000

-130620

496,08519

-587,16000

541504

512,26469

-587,16000

-3,18330

57889829

-5871A000

000000

24,63

38,49 4857 =
A ) F
1 -
| -—_.________r
| | A
L | e
109,77
Disefo de un Ala Volante
-
LCostilla No. 17
MR
Fabio Angulo y Toshiro Mifiez  [MATERIAL: Balso
g [T o TE|0BU0 | Fobio Angdo y Toshia Nnez [CANTIE 2 | PLAG: 1
ofos enmilimetras y || REVISD ESCALK 11 VERSIOR 1
folerancios __|__ E:]
dimensionales de «— 01 | APROBE FECHA: 01/08/201% | HOJA3: de Té
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Coordenadas Perfil 18

X

Y

z

540,10531

-629,10000

0,00000

52599772

-629,10000

247548

5171079

-629,10000

460845

L9T707547

-629,10000

6,66792

LB2 25787

-629,10000

854364

46766518

-629,10000

1004451

45326212

-629,10000

11,09850

43898401

-629,10000

1157184

&2 71766

-629,10000

11,20581

1142793

-629,10000

1054137

£09,90888

-629,10000

937125

406,10011

-629,10000

852600

397,76316

-629,10000

547428

39533236

-629,10000

389550

393,10531

-629,10000

0,00000

39501337

-629,10000

-351916

396,76120

-629,10000

475104

400,22599

-629,10000

-635481

403,78780

-629,10000

-749847

40738930

-629,10000

-835695

41467315

-629,10000

-9,53883

42701874

-629,10000

-10.24149

43677019

-629,10000

-10,73100

45153046

-629,10000

-10.39290

46626721

-629,10000

-951384

49564957

-629,10000

-6, 70467

510,30400

-629,10000

-4,89657

52496431

-629,10000

-2,81064

54010531

-679,10000

0.00000

2238

J
| R
Ly
_—-—l—'—'_'_l
96,69
—
Oisefio de un Ala Volante
-
Cosfilla No. 18
g iy
Fahio Angulo y Tashino Mifez |MATERIAL: Balso
et [T CVIRTEIOBUI | Fabio nglo y Toshiro Ninep |CANTIDA: 2 PLANE: 1
s en milimetras y | REVISO ESCALE 11 VERSIOR 1
toleroncies —4— E:::]
dimersionales de - 1 I APROBO FECHA: 0170872014 | HO1A:35 de T&

XXXV




Coordenodas Perfil 19

X

Y

z

4259700791

-67104600

0,00000

4275075791

-67104600

29141

432120079

-67104600

546489

4351950791

-671,04600

6,45750

4445200791

-671,04600

8,21886

4628700791

-67104600

922746

1517000791

-67104600

892242

4997700791

-671,04600

701592

5120700791

-671,04600

5,63340

5243700791

-67104600

403317

536,6700791

-671,04600

222630

5428200791

-67104600

173984

548,9700791

-67104600

0,00000

5428200791

-671,04600

-123984

536,6700791

-67104600

-2,22630

5243700791

-67104600

-4,03317

5120700791

-67104600

-5,63340

4997700791

-67104600

-7.01592

4874700791

-67104600

-8,13891

&751700791

-671,04600

-8,92242

4628700791

-671,04600

-9,22746

456,7200791

-67104600

-9,13521

4505700791

-671,04600

-8,82156

44 4200791

-671,04600

-8,21886

438270079

-67104600

-7,19919

4351950791

-67104600

-645750

4321200791

-67104600

-546489

429,0650791

-67104600

-4,01964

4759700791

-A 7104600

0.00000

1867

. 123 -
I 1
Oisefio de un Ala Volante
-
LCostilla No. 19
MR
Fabio Angulo y Toshiro Mifez [MATERIAL Balso
et | SVRAVTE| DU | Fobio Ao y Toshiro Nunez [(ANTIAE 2 | PLAE: |
tofos en milimetros y || REVISO ESCALK 11 VERSION: 1
foleroncios __|__ E:]
dimensionales de + 01 I APROED FECHA: 01/08/2014 | HOUA:36 de Té
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Punto tangente extremo Curva Perfil Extrados

=]
S

Punto tangente extremo Curva Perfil Introdos

Punto fangente extremo Curva Perfil Intrados —”

Punto tangente extremo Curva Perfil Extrados

Ny |
—

s

]

(o}

\ Linea Z = 0, poro fodo lo oeronave

Oisefo de un Ala Volante
., ol

Perfil Vigas tronsversales Estructura Alor - Costillo No. 19

N s e
Fabio Angulo y Toshive Mifiez [MATERIAL: Balso
e [[TRCR S RNTEN UG | Fobio Angulo y Toshir iz |CANTIDAL: 2 PLIND: 1
wins en milimefras y | | REVISH ESCALE 11 VERSION 1
toleroncios B E:j

dimersiondles de - 01 1 APROED FECHA: 01/0R/201% | HOUA3T de T&

XL




Grupo de Anexos H. Planos de fuselaje.
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Disefa de un Alo Volonfe

i‘i‘”m Vistn Saperior Esfructurn Fuselaje
Bolivariana
Fohin Anqulo y Toshira Kinez  [MATERIAL: Balso
Salva indicerise - - DD 2 T
ConfFara tadas L = Fobio Angulo y Toshiro Minez .
cotns oy millmesines | BEVI - VERSIE 1
werancins | o ] ESTALA 333
YN 4PROB0 FECHA QDB/20% | HOIA3D de 76
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Oisefo de un Ala Volante
-
A Vista Loteral derecha estructura fuseloje
4 M :
Fabio Angulo y Tashiro Mifiez |MATERIAL: Baolso
Sab ndiiin T[RE[RIEg"f“""TE Wl | Fabio Angulo y Toshira Nifiez [CANTIDAZ: 2 PLAND: 1
oins en milimetros y ] k
! - 4 Cj REVISO ESCALA 1333 VERSION: 1
dimensionales de - 04 1 APROED) FECHA: 01/D8/201% | HOUALD de 74
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PROYELTO Disefio de un Ala Volante
-
TiuLo Visto Lateral |zquierda Estructura Fuselaje
g ey : 1
DISERG Fahio Angulo ¥ Toshiro Mifez [MATERIAL: Balso
e [ R o E|DBU | Fabio Angua y Toshira Ninez [CANTIDAR 2 PLANE: 1
i limetras ! 1
ity I 9 ] REVISO ESDALAI333 | VERsION: 1
dimensionales de + 0 | APROBD FECHA: 01/0R/2014 | HOUA 41 de T4
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Disefo de un Alo Volonfe
l‘i" Upierddad Vista Fronfol y Trosern Estruciurn Fuseloje
. Boiivnriann
Fahin &nqulo y Toshira Nonez  |MATERIAL: Balso
Salva indicerie ] .
ot e Las Fohio Angulo y Toshico Ninez [CANTIDAL: 2 PLANG: 1
oofos e mdlimsiresy || REVISD ESLALA: 17 VERSIR 1
Belehoncios. ==
dimensionales de +- 01 | APRIOBD FECHA: Q1MEI200 | HOUALZ de T4
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Coordenadas Perfil 12

-
|
[
3
1
J___-‘_-J‘ L
~]
| =
]
-]

437

'
|

)

\\

L Corte debido o agujero delantero motor @ 80 mm

X Y z
-67422 60,000 0,000
-49477 60,000 34554
-31422 60,000 54,204

4578 60,000 78,186
40578 60,000 91194
94578 60,000 97920
112578 60,000 97548
130,578 60,000 95,850
184578 60,000 84,366
262578 60,000 55,956
322578 60,000 38,106
382578 60,000 23,808
442578 60,000 1652
472578 60,000 6,870
539,940 60,000 0,000
502578 60,000 -3486
12578 60,000 -6,486
412578 60,000 16364
352578 60,000 -28320
322578 60,000 -38.880
310,578 60,000 -44,208

298578 60,000 -50,832

5148 60,000 -61572
-37422 60,000 =57, 14
-55422 60,000 -52428
-61422 60,000 -48,024
-67427 60,000 -38,898
-67422 60,000 0,000

\‘\ " »
~— [orte debido o ogujero trasero motor @ 75 mm

——
10163 14521 o
Disefo de un Ala Volante
-
Costilln 12
W it
Fabio Anqulo y Toshiro Mifiez  [MATERIAL: Balso
g [ o NTE 0BG | Fobio Angdo y Toshia Ninez [CAVTINE 2 | PLAG: |
ioins en milimefros y ] k
Fp— g C:] REVISO ESCALA1333 VERSION 1
SN APROB0 FECHA: 0108/201% | HOUAA3 de T4
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Coordenadas Perfil 15 (infrados)

505}‘,:11&0 1»2,:;01] 0,500 _— [orte dehido a Agujero delantero Motor @ 80 mm
429,631 42000 -8742 /// Corte debido a Agujero frasero Motor @ 75 mm —
368,840 42,000 -17676 //’ o \
- [ R ,
338 hbk 42000 -24582 yd e \
308,048 42000 -32.724 pd ’ ,.f’ \\‘
277653 | 42000 | 44136 ] I B ———————— 2
21573 42,000 -46,356 — [ e
235,099 42,000 -46,686
101,358 42000 -46,188
83120 42000 -46,242 .
64,883 42000 -47034 é
34,487 42,000 -49,734 34008
16,250 42,000 -51318 ’
E] 42000 -51,732
-8,067 42000 -51,246
-26,304 42,000 -48690
-38,463 42,000 -45552
~lly 542 42,000 -41964
-50,621 42000 -35,784
-53660 42000 -30912
-56,700 42,000 -18966
-57.399 42,000 -9402
-56,700 42,000 0,000 :
PROYECTO Diseno de un Ala Volante
H:.Hm TiTuLo Costilla 15 linfrados)
MISER( Fabio Angulo y Toshiro Mifez |MATERIAL: Balso
Sab ndizzitn T[m'*lgg"fmm Dieul | Fabio Anoulo y Toshira Nifiez [CANTIDAD: 2 PLANG: 1
(n1u1;Ln:£TT ) _;_ B E:] REVISO ESCALA 12 VERSION: 1
dinersiondles &2 - 01 ] APROBA FECHA: 01/08/2014 | HO4% de 74

XLVII




Coordenadas Perfil 1.9 finfrodos)

X Y Ji

469,370 18,000 0,000
465,910 18,000 -0,306
447,702 18,000 -5280
435564 18,000 7488
283829 18,000 -24,324
265,621 18,000 -26,214
223135 18,000 -26,190
101,748 18,000 -26910
71401 18,000 =277k
41054 18,000 -29574
22846 18,000 -29957
10,707 18,000 -29.756
-1432 18,000 -26,382
-7,501 18,000 -23,148
-13571 18,000 -17520
-16.605 18,000 -12828
-19,640 18,000 0,000

Ve Corfe debido o Acobodo super. Fuseloje

e
e
//’ — Corte debido o Agujero Motor
y )
/// /
ya £
(]
3 \
[
(g
49296
Disefo de un Ala Volante
-
Costilla No. 13 lintrados)
g
Fabio Angulo y Tashiro Mifez |MATERIAL: Balso
Sl ndizzitn T[R':[ngg"'f“‘”“ DBWO | Fabio Angula y Toshiro Nifiez [CANTIDAR: 2 PLAND: 1
i ilimetros | k
coos e rlleios 4 [:] REVISH ESCAL1333 VERSION 1
dimemiondes e - 1 APROBO FECHA: 01/08/2074 | HOAAS de T4
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OETAIL F

1,76
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OETAIL E

e
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Disena de un Alo Volonfe

N Uit Detulle Pivotes Tren de Nariz
S noienriamn
Fahio Angulo y Tochiro Nonez  [MATERIAL: Balso
:u?lrrwr:;::a Fohio Angulo y Toshiro Ninez [CANTIOAL 2 PLAKD: 1
cofos e millmesnes v ESLALA: VERSION 1
tolsrenias e [:] B
dimensionles de += 01 | FECHA: 01/DRS200, HOUALE de T4
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Noto: Todos Los cortes corresponden a
ndopfaciones o los superficies exteriores
e interiores del fuselaje, asl como al
ogujero pora el flujo de aire del motor.
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131

10,65

\
i,
6,13
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-

Disefo de un Alo Volonfe
N Vista Sugeriar Soporte Plana Hztal Estructurn Fuseloje
= Doinriann
Fohio Anquln y Toshirn Kinez  [HATERIAL: Balso
S ; i CANTIOAL: 2 D 1
Confrari s L Fobio Angulo y Toshiro Ninez
ool e millmednes ¥ | REI'|5|:| EMEIEI 'I'UEEIN: 1
foleroncios. - +._
N APRORH FEIHA: OUDR/201 | HILLAT de 74




Grupo de Anexos I. Planos de elementos del fuselaje.
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Disefo de un Aln Volonte
I’ii”m Saparte Tren de Noriz
Bolivariana
Fahio Angulo y Tochiro Moz  [HATERIAL: Balso
Sali indicecie . ) — w
contraria. fodos Las Fabio Angulo y Toshiro Ninez PLANL:
| 4 REVISD ESCALA 1 VERSIDie 1
telerancios == C:l
s APROBA FECHA: ODA/20% | HIUASE de 74
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Disena de un Alo Volonte

W Tren de Mariz
hE Badignriann
Fobio Anqulo y Toshira Minez  [MATERIAL: Comerrinl
i i Fahio Angulo y Toshiro Ninez [CANTIDAL: 1 PLANG: 1
ot e millmesres y ESCALA: 14 VERSIN 1
felsrandios
P el FECHA DU/DR/20% | HIUASO de T4
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Disefa de un Aln Valonfe

W Ui Tren Principal
& Bolivariann
Fubio Angulo y Techira Minez  [MATERIAL: Lomercial
Salvy indicecide ; i [CANTIOAL: 2 PLAND: 1

contraria Tads Las Fahio Angulo y Toshiro Mimez

cofos e milimetrssy | | REVISH ESTALA: 14 VERSION: 1
telsancis i [::]

dilensionls o2 - 01 | APROED FECHA: Q108201 | HOU&ST de T4
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/'/ Disefsa de un Alo Velonfe
Q;"/ ',Eum Chopo Tren de Aterrizoje Principol
0 Fohio Angulo y Toshiro Winez  |MATERIAL: Muminio
__ U
o Salve indicorion £ i
o el = Fohio Angulo y Toshico Minez  [CANTIDAL: 2 H‘”ﬁ 1
cofns an millmesres I BEVI ESCALE: 2 VERSIOR: 1
o ¥ . E::] 2
lumwm e o= 1] | APROED) FECHA D1/DE/Z00, | HOLASZE de Té

LIV




Barra 2 Afros

i
L= < |
I | L
i M
. 6
'/ My
@ W
7 4
rd
g rd
= (g P

12397

Disefio de un Ala Volante

Bielo Topas Tren aterrizaje principol

M

Fabio Angulo y Toshiro Mifez [MATERIAL Bolso/Alumiing

oy [TRER ST Dm0 | Fabio Anguo y Toshir inez [CANTIOAL: 2 PLANE: 1
coius en milimetros y | REVIS ESCALY: +1 VERSION 1
foleroncios ——|—— [:::]
dimemsionales de +— 01 i APROBG FECH: 01/08/201% | HOUAS3 de Tk
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L Moto: Los corfes de Lo fapo, corresponden a los
l'] ngujeros indicados en el plano de la piel de lo
N neronmve
=
(==
PROYELTO Disefio de un Ala Volante
-
Tapa Izquierda Tren Principal
L By us i u
DISERD Fabio Angulo y Toshiro Mifiez |MATERIAL: Balso
Sabo ndcidn TEMngE”I"fR"”TE DIBUO | Fabio Angulo y Tashira Nifez |CANTIDAD: 2 PLAND: 1
- 56 ofos en mllnetras y [ REVISD ESTALK 11 VERSION: 1
folerancios -4 [:j
dinemsionales e - 0] APROB0 FECHA: 010872014 | HOUASE de T&

LVI
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Noto: Los cortes de Lo fapo, corresponden a Los
ngujeros indicados en el plano de la piel de lo
neronave
Disefo de un Ala Yolante
-
Topa Derecha Tren Principal
M s o "
Fobio Angulo y Toshiro Mifiez  |MATERIAL Balsa
Sabw indicezitn T[R'I"lgg*f“‘m DIBWO | Fabio Angulo y Toshira Nifez [CANTIDA: 2 PLAND: 1
wotus en milimetrosy || REVISA ESCALK 11 VERSION 1
tolerancis —— Cj
dimensionales de - 01 | APROEN FECH: 0100872014 | HOUASS de Té
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PROYECTD Disefo de un Ala Volante
-
Bieln Tapas Tren de Noriz
L B s n
DISERd Fabia Angulo y Tashiro Mifez |MATERIAL  Bolso/Aluminio
scbw indicziin “Rﬁﬂlgg‘fmm DU | Fabio Angulo y Toshira Ninez [CANTIDAD: 2 PLNG: 1
tofns n milimetras ¥ | REVISO ESCALE: 11 VERSIfN 1
F—— - [::]
dimersionales de «- 0 i APROBO FECHA: 01/0&/20% | HOJASE de T&
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Anexo M. Informe de préactica de laboratorio.

PRACTICA No. 11: Practica libre. Estudio aerodinamico de modelo del ala volante HORTEN IX

ESTUDIANTE: Alejandro Garcia Gonzalez

OBJETIVO:

» [Estudiar y comprender el comportamiento de las diferentes fuerzas aerodinamicas que
se presentan sobre un ala volante.

INTRODUCCION

Un ala volante es una aeronave de ala fija que, como su nombre lo indica, estd compuesta
en su totalidad por un solo elemento o ala, combinando fuselaje y planos. Carece de conjunto
de cola o empenaje que tienen las aeronaves tradicionales, lo que le brinda la posibilidad de
experimentar menores fuerzas de arrastre, sin embargo, esto conlleva a la implementacion
de superficies mixtas que permiten un vuelo recto y nivelado.

JUSTIFICACION

Se pretende construir y seguidamente probar en el tinel de viento un ala volante tipo
HORTEN X, pues se desea investigar el desempefio aerodinamico de ésta ya que dicha
aeronave presenta un gran desempefio aerodinamico con poco arrastre y mucha

sustentacion, ademas la informacion respecto a las alas volantes es poca y muy limitada.
Posterior a esto, se desea utilizar esa informacion recopilada con fines académicos.

DATOS EXPERIMENTALES
Las condiciones ambientales medidas el dia de la prueba en el laboratorio son:

Pam = 85.3 KPa = 853 mbar
Tame = 22,85 °C = 296 K

El ala no presenta twist geométrico, el perfil alar utilizado es el GOEG20, el angulo diedro es
de 4° y las dimensiones de la construccion son las siguientes:

« Cuerdaderaiz C,,,; =0,17m » Envergadura b= 0,44 m
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* Cuerda de punta Cp, = 0,34m

« Cuerda media asrodindmica Cpp- = 0,1171m

e Areaalar § = 0,04488 m*
+ Relacidn de aspeclo AR = 4,31

A continuacién se consignan los valores tomados en la practica donde @ es el angulo de
atague, V., [a velocidad del viento relativo, L es la fuerza de sustentacion v D la de amastre.

a[°] [ L[N] | D[N] [V [m/s]
& 5,88 | 87906 | 40,21
£ | 94178 | 8,379 | 4021
4 |10,2802 | 8,4182 | 40,21
2 119168 [ 79184 | 40,21
0 |15,6016 | 7,8988 | 40,21
2 | 1754 [7.7126 | 4021
4 |1856128.2418 [ 4021
& | 21,952 | 19,2022 | 40,21
8 |22,6184 [11,2112] 40,21
10 23,7356 | 11,907 | 40,21
12 17,9321 [12,5244| 40,21

Tabla No. 1. Valores de fuerza y arrastre madidos an al tinal del ala volante

CALCULOS Y RESULTADOS

La fuerza de sustentacion (L) y de arrastre ([)) se halla con las siguientes ecuaciones:

L=Ci+q+5 (1),

D=Ch+q,+5 (Z)

Donde g, &5 la presion dinamica, § el area alar, €, ¥ Cp los coeficientes de sustentacion y

de arrasire, respectivamente.

Como las fuerzas de sustentacidn y de arasire ya se conocen, se procede a calcular sus

coeficientes.

La presion dinamica (g_,) & halla con la ecuacion a continuacion:

1 2
qqu:E*pw*(ij (3)
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Donda g, s la dansidad del flujo de aire y V,,, 5u velocidad.

La densidad (p,])del aire en Medeallin a las condicionas atmosfaricas al momeanio da la
prueba sa halla con la ecuacion (4).

Dondea p,, &5 |a prasion atmosfénca, R a5 la constanis del aira y T, |a tlemparatura ambienta.
Teniendo que la prasidn atmosférica es p, = 85.300 Pa, la temperatura ambiente as
Te =297 K vy que la constante del asire es R = 286, 9 [ /kg » K, s& reemplazan estos en la
ecuacion (4) y la densidad del aire que se calcula es p,, = 1, 001064 kg,/m*.

Con [a densidad del aire calculada y sabiendo que |a velotdad promedio de |a pruaba es da
20212 mis, sa halla la presion dinamica con la ecuacion (3], g, = B09, 62 Pa

El nomero da Reynolds (Re) se puada enconfrar con la siguiente ecuacion:

Pon * Vs * Conae
N e CEEAF

o

Re (5)

Donda p,, &5 la densidad dal aira, V,, és la velocidad del flujo de aire, C,,. &% la cuerda
media aerdinamica del ala y p,, 85 |a viscosidad dinamica del aire.

Conociendo la densidad del aire caloulada anteriormente, la alfiiud de Medellin v la
temperaiura ambienie a la hora da la prueba, con la ayuda dal *1976 Standard Afmosphere
Calculator’”, se calcula que la viscosidad dinamica del aire a esas condiciones es de
o = 1,88234x10"5 Pa_s

e reamplazan los valores anteriores en |13 ecuacion (5] v 58 calcula &l nomers Heynolds,
teniendo en cuenta gque la cuwerda media aerodinamica es de 0,1171m. entoncas
Re = 250974,8.

iCon los datos tomados an &l laboralono, se calculan los coehdcantas de sustantacion, da

arrasira y la relacion antra la susientacion y el arrasire. En la Tabla no. 2 a confinuacion sa
consignan los valores hallados:

" it i, digEalchefch, comiabmoecale) 15 de Mayo de 2013, 1 pm
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a [ 7]

C, C, | L/D

04102 | 06133 | 0,689

0,6570 | 0,5846 | 1,1240

07172 | 05873 | 1,2212

0,8314 | 0,5524 | 1,5050

10885 [ 05511 | 1,9752

1,2307 | 0,5381 | 2,2872

12950 | 05750 22521

15315 | 0,6420 | 2,3855

15780 | 0O,7822 | 20175

16560 | 0,8307 | 1,9934

ol = - =N I =

16197 | 0BF3E | 14318

Tabla No. 2. Valores hallados para el ala wolants con nomero de Raynolds Re = 250.974, 8.

A partir de los datos anteriores s realizan los siguientas graficos:

L
. .
. 7~ N\
o __ N
=
os
— as
/ o
R
T T £ T 1 a [
bl ] o a 5 0 15

Grafica Mo. 1. Coefickente de sustentacidn (£ wvs sngulo de ataque (a) del ala.
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Grafica No. 3: GRAFICA POLAR. Cosficiente de amastre (C,) vs coeficients de sustentacién (€, )
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Grafica No. 9. Relacidn sustentacidn-amasire (L/D) vs angulo de ataque (o) del Horten 1X.

PREGUNTAS
1. ;Cual es el coeficiente de sustentacion maximo €, del modelo?

R El cosficiente de sustentacion maximo es Cppe, = 1, 6560

2. ;Cual as el Angulo de atagque Xmgr para Crmax?

R/ El angulo de ataque dal cosficiants de sustentacion mAXIMo &5 My, = 10°

3. ;Cual as &l nimero de Reynaolds del axperimeanio?

R El mimearo de Reynolds dal expanmenta es Re = 250.974. 8

4. ;Como afecta al nimero de Reynolds a las curvas oblenidas?

R El nbmero da Reymolds indica |as caracteristicas mas importantas del flup como la
valocidad, viscosidad y densidad, ademas de la cuerda meadia alar. Esas caracieristicas
detarminan que & flujo sea laminar o turbulanto, ademas del desprendimiento de la capa
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limite. El nimero de Reynolds afecta antoncas directamante las curvas oblenidas ya quea los
valores da los cosficientes de sustentacion y de arasire varian de scuerdo a las

caracteristicas dal fluje gue astan “implicitas™ en el nomero de Reynaolds.

5. pCual as el valor LD, .. dal modealo?

FJ El valor maximo de L/D es LD .. = 2, 38.

6. A qué angulo de ataque & se encuentra al meajor L/D?

R/ El angulo i del major L/D es aguel en el gue el arrasire sea minimo v sa pueda llavar un
vuedo reclo, nivelado y a velocidad crucero, Ademas, teniéndoss e minimo arrastre, sa
reduca al consumo de combusiible en &l molor, disminuyando los costos de oparacion de |a
asronave. Por lo antarior, sa considera que al mejor L/D se encuentra en & = 2%, donda
Cp=0532 C;, =123y L/D=2 287

T. iCual as el major angulo da incidencia gue 56 debaria usar para una condicion da
wualo de crucaro esiabla?

R Como se dijo previameantie, & mejor angulo que sa daberia usar para una condicidn da
vuelo crucero v estable es o = 27, pues el coeficiente de arrastre es muy bajo (Cp = 0,532)
y LD = 2 287 as suficiante. Con estas condiciones 52 reducs el consumo de combustible y
los costos de operacion de |a asronave

8. Describa &l comporiamienio del flujo de aire sobra la suparficia en la punta del
madalo del ala

R/ Se prasentan muchos vorticas las puntas del ala para angulos de ataqua manores de 07 v
mayores a 6%, y se reducen casi en su tolalidad cuando 0% < @ < 6°.
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ANALISIS Y CONCLUSIONES

+ Los resultados de la Tabla No. 2 y la Grafica No. 1 muestran que el coeficiente de
sustentacion en el ala volante son todos positivos aunque los angulos de ataque sean
negativos, lo que indica que este ala es muy estable y se presla para grandes
maniobras de vuelo.

REGISTRO FOTOGRAFICO DE CONSTRUCCION Y PRUEBAS

(b)

Foto No. 1 Construccion del modelo Horten [X. Se calienta el bisturi (a) y después se pule la
plastilina (b) para hacer mas regular la superficie.

(b)

Foto No. 2 Se cubre el icopor y balso con cinta (a) para proteger la superficie y enseguida se
cobre con laminas de balso delgado (b)
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Foto No. 3. Modelo a escala Horten IX a 40m/s y & = 2°. Se aprecia turbulencia en las
cuerdas del borde de fuga.

Foto No. 4. Ala volante a 20 m/s y a = 12°. Hay vortices de gran magnitud en las puntas del
ala.
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« [Digital Duich, est. 1999 amsterdam, 1976 Standard Atmosphera Calculator,
hitpcitwens digitaldulch. comiatmoscale!

« The Horten flying wing, BULLETIN, Farum,
hitpcitwwnae wwZincobor. comifforumdshowthread php'S204- Tha-Hoden-flying-wings

+« Armi avanzale della Seconda Guera MondialerGermania-2, WIKIBOOKS. ORG,
hitpclfit. wikibooks.orghwikifArmi_avanzale della Seconda Guama Mondiale/Gemania

=2

= ANDRE! SHEFELEV, Horten 228, Spint of Thuringia, The siory of the Horlen Ho 228,
hitpcfhome. planet. nl/-otten1 0WASHO 228 . himl

A continuacion los planos de construccidn del modela. El ala s& cosntruye con balso, icopor,
plastilina, paganta UHU, contact y cintas.

Practica Libre - Ala Horten
IX V1

Por: Alejandro Garcia Gonzdlez
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Prichicn Libre = A2 Horden [€ 1

Perfil 1

Mespoadro BarCil Donzfiler | MATERSAL: Bolsa

Mejendr Gerrin Genmdle?  |CANTIOAR | FLAME

EscaLk: 1] VERSH: 1

Fﬂlﬁmfﬁh

Perfil 3

Noto: EL espesor del ogujero
del medio se mantiene en
3mm a lo lorgo de los demds
costillos. Lo dimensidn del
lorgo disminuye
proporcionalmente

Préctin Libre - A2 Halen [0 ¥

@%mm o

Ferfil 2 e repife dsvinyesdo propercisnolmente hosfe o 8

[o=3]

Mesjondrn Gorcin Genzfiler | MATERML: Bolso

mumn||nm Mejerdra Gerrin Geemllez  [Dwmoan 2 |PLR
n.......".'.‘;:‘, |mm Ol 151 (vesie 1
mmu-.nl ’ ' Im e
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COSTILLA DE SOPORTE CENTRAL
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