Universidad
del Valle

EVALUACION ANALiTICA DE LA ESTABILIDAD ESTATICA DE UNA
PLATAFORMA AERONAUTICA PARA TRANSPORTE DE CARGA

Presentado por:

Autor: Kelly Vanessa Rivera Garcia

Director: Guillermo Andrés Jaramillo Pizarro Ph.D.

Una Tesis para optar por el Titulo de
Ingeniero Mecanico

0\3 IMP=TUS
INDIMITUS

Research Team in energy conversion
& propulsion revolution

IMPETUS INDOMITUS
Research Team in energy conversion and propulsion revolution
Escuela de Ingenierfa Mecénica
Universidad del Valle
JULIO 2025



Agradecimientos

Quiero expresar mi més sincero agradecimiento a mi papd, por ser mi modelo a seguir. Por su apoyo
incondicional y sus constantes ensenanzas. Por haber dedicado su vida a que yo pudiera cumplir mis suenos
y acompanarme en cada parte del proceso.

A mi mamé, por su apoyo y cuidado. Por su constante esfuerzo que me hizo quien soy hoy. Por sus
palabras de aliento en los momentos més necesarios, que me convencieron de que podria lograr cualquier
cosa que me propusiera.

A mi abuela, por sus almuerzos y consejos llenos de amor y sabiduria. Por ser mi hogar y refugio en
los momentos mas grises de mi vida, haciendo que todo se sienta mas ligero.

Al profesor Guillermo Andrés Jaramillo Pizarro, quien méas que un docente ha sido un maestro duran-
te mi proceso de formacién académica. Le agradezco por su guia, paciencia, acompafiamiento y valiosos
consejos durante cada etapa del desarrollo de este trabajo.

A Maria Paula, quien ha sido una companera incondicional que me ha brindado todo su apoyo, pa-
ciencia y amor durante el desarrollo de este proyecto y considero un pilar fundamental en mi vida.

A mis gatas, Zoe y Atenea, por acompaniarme en las largas noches de estudio y por haber sido mi
soporte emocional durante las crisis académicas.

Al equipo de investigacion Impetus Indomitus y a todos los compafieros y compaifieras por su apoyo,
colaboracion y motivacion constante.

Finalmente, agradezco a mi alma mater, la Universidad del Valle y a todas las personas que contribu-
yeron al desarrollo de este proyecto.

Kelly Rivera Garcia
2025



Resumen

Este trabajo de grado presenta la evaluacion analitica de la estabilidad estatica de una plataforma
aeronautica disenada para el transporte de carga. El estudio se desarrolla a partir de tres objetivos princi-
pales: el desarrollo de una propuesta de configuracién aerodinamica, la estimacion de los modos de vuelo
en un escenario de estabilidad estatica mediante métodos analiticos y la verificacién de los resultados a
través de anéalisis numeéricos.

Durante el desarrollo del proyecto, inicialmente se realizé un diseno conceptual de la plataforma basado
en el analisis de aeronaves de referencia para el establecimiento de parametros realistas, seguido por el
dimensionamiento de sus componentes principales: el ala, los empenajes y el fuselaje.

Posteriormente, se modelaron las caracteristicas aerodinamicas de la aeronave usando el software VS-
PAERO basado en el método Vortex Lattice, y se calcularon las derivadas de estabilidad necesarias a través
de ecuaciones semiempiricas para determinar modos de vuelo longitudinales fugoide y de corto periodo.

La verificacion de los resultados se llev a cabo mediante soluciones numéricas obtenidas en MATLAB
basadas en la obtencién de los autovalores de la matriz desacoplada de espacio de estados, demostrando
la validez de las predicciones analiticas. Los resultados obtenidos evidenciaron que la configuracién pro-
puesta cumple con los requisitos de estabilidad estatica satisfactoriamente, sentando asi un precedente
metodologico para futuros desarrollos de Vehiculos Aéreos No Tripulados de carga en Colombia.

Abstract

This undergraduate project presents the analytical evaluation of the static stability of an aeronauti-
cal platform designed for cargo transportation. The study is developed based on three main objectives:
the development of a proposed aerodynamic configuration, the estimation of flight modes under a static
stability scenario using analytical methods, and the verification of the results through numerical analysis.

During the development of the project, a conceptual design of the platform was initially carried out
based on the analysis of reference aircraft to establish realistic parameters, followed by the sizing of its main
components: the wing, the empennages, and the fuselage. Subsequently, the acrodynamic characteristics of
the aircraft were modeled using VSPAERO software based on the Vortex Lattice Method, and the necessary
stability derivatives were calculated through semi-empirical equations to determine the longitudinal flight
modes, namely phugoid and short-period modes.

The verification of the results was conducted through numerical solutions obtained in MATLAB by de-
riving the eigenvalues of the decoupled state-space matrix, thus demonstrating the validity of the analytical
predictions. The results showed that the proposed configuration satisfactorily meets the static stability
requirements, thereby establishing a methodological precedent for future developments of cargo Unmanned
Aerial Vehicles in Colombia.
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1. Introduccion

En las dltimas décadas, el desarrollo de Vehiculos Aéreos no Tripulados (Unmanned Aerial Vehicle
UAV, por sus siglas en inglés) ha tomado un rol protagénico en diferentes sectores, desde el &mbito militar
hasta el civil, generando la necesidad de diseniar vehiculos aéreos que respondan a exigencias especificas
de operacion. Dentro de estos desarrollos, el anélisis de la estabilidad estatica de las aeronaves es un
aspecto critico que, ademés de asegurar la seguridad de las operaciones de vuelo, asegura la eficiencia y
el rendimiento general del vehiculo. En este sentido, la estabilidad estatica longitudinal, en particular,
constituye un pilar fundamental en la evaluacién del comportamiento dinamico de una aeronave frente a
perturbaciones durante el vuelo.

El objetivo principal de este trabajo de grado es evaluar analiticamente los modos de vuelo de una
plataforma aeronéutica destinada al transporte de carga, mediante enfoques analiticos y numéricos. Para
ello, se propone una configuracién aerodinamica especifica y se realiza el dimensionamiento preliminar de
la plataforma, seguido de la formulacién de los modelos matematicos utilizados para estimar la respuesta
libre de la aeronave vehiculo ante perturbaciones. Posteriormente, los resultados analiticos son validados
mediante soluciones numeéricas desarrolladas en MATLAB, fortaleciendo de este modo la validacién del
modelo propuesto.

La metodologia se desarrolla en tres etapas: primero, una revisiéon bibliografica sobre diseno de aero-
naves y estabilidad longitudinal, que proporciona el fundamento tedrico del proyecto; luego, el dimensio-
namiento conceptual de la plataforma, incluyendo la estimacion de pesos y el diseno del ala principal, los
empenajes y el fuselaje; finalmente, la evaluacion de los modos de vuelo longitudinales y la implementacion
de simulaciones numéricas que permiten comparar y analizar el comportamiento dinamico de la platafor-
ma. Estas se desarrollaron de manera iterativa, pues constantemente se realizo revision de bibliografia para
enriquecer el analisis de los modos de vuelo.

La estructura del documento se divide en cinco capitulos: el primero, aborda los antecedentes, el
marco teodrico, la metodologia, la justificacién y el planteamiento del problema; el segundo, desarrolla el
disenio conceptual de la plataforma aeronautica; el tercero, se centra en la evaluaciéon de los modos de
vuelo longitudinales; el cuarto presenta el analisis y la discusién de los resultados y el tltimo expone las
conclusiones y recomendaciones para futuras investigaciones.

1.1. Antecedentes

Los origenes de los UAV se remontan a los primeros experimentos europeos con modelos no tripulados,
empleados inicialmente para comprender los principios de la aerodinamica antes de alcanzar el vuelo tripu-
lado. Sin embargo, fue en Estados Unidos donde, gracias al desarrollo de motores adecuados y sistemas de
control remoto como los propuestos por Tesla (1898) y Sperry (1913), se logré el primer vuelo auténomo
exitoso en 1918. Luego, durante la Primera Guerra Mundial, el Reino Unido desarrollé prototipos teledi-
rigidos y, en la Segunda Guerra Mundial introdujo el Queen Bee, una aeronave no tripulada usada como
blanco aéreo. En Estados Unidos, el Radioplane cumplié un propoésito similar, sentando las bases para
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el perfeccionamiento de la tecnologia de control remoto. Posteriormente, el modelo Firebee fue adaptado
para misiones de reconocimiento, mientras que el DASH se destaco como el primer UAV de ala rotatoria
con capacidad de ataque desde embarcaciones. En las décadas de 1970 y 1980, el contexto geopolitico
impulsé el desarrollo de UAV dedicados a operaciones de vigilancia y reconocimiento a gran altitud y
larga duracién. Surgieron asi plataformas como el XQM-93 y el MQ-1 Predator, este ultimo precursor de
versiones méas avanzadas con mejoras en autonomia y capacidad operativa. En paralelo, se desarrollaron
UAV tacticos como el IAI Scout y el Pioneer, caracterizados por su configuracion en doble cola en “V”,
disefio que ain se conserva en diversos sistemas contemporaneos [1].

1.2. Planteamiento del Problema

Colombia es un pais reconocido por su gran potencial agricola, favorecido por su ubicacién geografica,
diversidad de suelos y condiciones climéaticas estables durante todo el ano, ademéas de su gran potencial
de expansién de tierras para uso agricola. La agricultura constituye un eje fundamental para el desarrollo
de la economia nacional, su cadena de valor es significativamente mas amplia que la de otros subsectores
del sector primario como el forestal, el acuicola o el pesquero [2].

A pesar de todos estos factores, el pais no ha podido consolidarse como una potencia mundial de pro-
duccion de alimentos primarios; su productividad y aporte al PIB (Producto Interno Bruto) del pais ha
ido en decrecimiento pues, debido a la alta competitividad, los precios a nivel internacional caen e incre-
mentan las importaciones y los costos de produccion [2]. Se ha logrado identificar que una de las causas es
la persistencia de métodos convencionales en las actividades agricolas, que resultan poco eficientes frente
a las demandas actuales del pais.

El manejo de grandes extensiones de terreno implica la ejecucion de tareas complejas como el monito-
reo, fumigacién, mantenimiento y transporte de insumos, las cuales requieren de una alta disponibilidad
de mano de obra — sobre todo joven —, que en los tltimos anos ha disminuido debido al impacto de pro-
blematicas sociales como la violencia y la falta de oportunidades de empleo formal en las zonas rurales,
afectando fuertemente la eficiencia y sostenibilidad del sector agricola [3|. Adicionalmente, la infraestruc-
tura de transporte rural es precaria debido a la falta de financiaciéon para nuevos proyectos, lo cual afecta
el control y el manejo de los terrenos y otros proyectos agroecologicos [4]. Ante esta problematica, surge
la necesidad de explorar nuevas tecnologias que optimicen los procesos agricolas, reduzcan los costos ope-
rativos y mejoren la produccién. Los UAV se han presentado como una solucién viable a los problemas
mencionados anteriormente.

A nivel internacional, los UAV han demostrado ser ttiles en actividades como el mapeo de campos,
deteccion del estado sanitario de los cultivos, evaluacion del estrés hidrico y fotogrametria. Entre estos,
los multirrotores, son los mas utilizados por su estabilidad y facilidad de maniobra. Sin embargo, pre-
sentan fuertes limitaciones como su bajo alcance y elevada demanda energética. Otra alternativa son los
UAV de ala fija, los cuales ofrecen mayor autonomia y cobertura, haciéndolos ideales para operaciones
de transporte. No obstante, su diseno requiere un mayor conocimiento respecto a la dindmica de vuelo,
particularmente lo que respecta a la estabilidad longitudinal.

El reto de implementar UAV en aplicaciones como la agricultura en Colombia, supone estudiar el
comportamiento de la estabilidad estatica de la aeronave con el objetivo de asegurar la seguridad y es-
tabilidad de la misma durante el vuelo. En Colombia, atin es limitada la documentacion sobre el anélisis
y validacién de la estabilidad longitudinal de aeronaves no tripuladas disenadas para el transporte de carga.

Frente a este escenario, resulta fundamental establecer metodologias de anélisis que permitan evaluar
la estabilidad longitudinal de plataformas aeronduticas en etapas tempranas de diseno. Esto permitiria
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optimizar este proceso, anticipar el comportamiento dindmico de la aeronave y reducir la dependencia
de pruebas de concepto, que resultan siendo en su mayoria costosas y que ademas, requieren de mucho
tiempo. En particular, se requiere un procedimiento para evaluar los modos de vuelo en un escenario de
estabilidad estatica, y contratarlo con una solucién numérica de la configuracién aerodinamica seleccionada.

En este contexto, se plantea la siguiente pregunta que orienta el desarrollo del proyecto: ; Como estimar
la estabilidad estéatica para la configuracién aerodindmica de una plataforma aeronautica disenada para el
transporte de carga?

Arbol del problema

El arbol del problema es una herramienta que proporciona un esquema claro acerca de los factores o
causas que contribuyen al problema central, junto con sus consecuencias (parte superior). A su vez, este
esquema simplificado permite realizar un anélisis inicial y facilita la busqueda de soluciones que aborden
las causas raiz. A continuacion, en la Figura 1.1 se presenta el esquema del arbol del problema:

Implementacion ineficiente de Altos costos y tiempos Escaso avance en el desarrollo
UAVs en el sector agricola prolongados por pruebas fisicas o tecnoldgico local en disefio de
colombiano. simulaciones complejas. UAVs.

[ 3 Y

Limitada evaluacion analitica de la estabilidad estética de plataformas aeronauticas
disefadas para el transporte de carga en Colombia.

3

Falta de documentaciony Ausencia de metodologias Dependencia de herramientas
estudios sobre estabilidad accesibles para el andlisis en costosas como CFD o prototipos
longitudinal de UAVs en etapas tempranas de disefio. fisicos para evaluar estabilidad.
Colombia.

Figura 1.1: Arbol del problema del proyecto.

1.3. Estado del arte

El disenio de UAV para diversas aplicaciones ha despertado un interés creciente en los ultimos anos
donde diversos estudios se han centrado en el andlisis y desarrollo de configuraciones aerodinamicas es-
pecificas, orientadas a satisfacer requisitos particulares de cada misiéon propuesta. Un aspecto esencial
identificado en estas investigaciones es la evaluacion del desempeiio aerodindmico y la estabilidad, asi co-
mo la validacién de los modelos teéricos mediante prototipos, modelos numéricos y pruebas experimentales.

Por ejemplo, Kampoon et al. (2020) [5] desarrollaron el disenio conceptual de un UAV tactico de energia
solar para misiones de inteligencia, vigilancia y reconocimiento a baja altitud. El anélisis aerodinamico de
la aeroanve se realiz6 mediante simulaciones CFD y ensayos en tunel de viento, obteniendo coeficientes de
sustentacion, arrastre y momento de cabeceo en funcion del angulo de ataque. Adicionalmente, se evaluo
la estabilidad estatica con el software XFLR5, concluyendo que el UAV poseia estabilidad bajo las condi-
ciones de diseno. Los autores destacaron la importancia de realizar analisis estructurales y de rendimiento
adicionales antes de la fabricacién del prototipo y las pruebas de vuelo.
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Ashish et al. (2020) [6] presentaron el disenio, desarrollo y pruebas de vuelo de un UAV hibrido de
despegue y aterrizaje vertical tipo quad-plane —denominaciéon que describe un UAV que combina un
cuadricoptero para las fases de despegue y aterrizaje vertical, y un ala fija para el vuelo horizontal de
crucero— orientado a la entrega auténoma de carga ttil en emergencias locales. El prototipo ejecutéd con
éxito una misién automatica siguiendo una trayectoria planificada, demostrando que la configuracién hi-
brida consume menos energia en modo avidon. Aunque tiene un alcance limitado, se evidencié su utilidad
para entregas de corta distancia desde estaciones de rescate.

De forma complementaria, Guerrero et al. (2015) [7] propusieron el disenio preliminar de un UAV inspi-
rado en la morfologia de aves, especialmente gaviotas, centrado en el anélisis del desempeno aerodinamico
y la estabilidad estética longitudinal. Se determin6 que el modelo generaba la sustentacion minima nece-
saria en vuelo planeado, y se estudi6 la influencia de la posicién del centro de gravedad y la deflexion del
estabilizador horizontal, concluyendo que el UAV era longitudinalmente estable para las condiciones de
disenio planteadas.

En el ambito de UAVs de carga, Sezgin y Murat [8] desarrollaron el disefio conceptual de un VTOL de
ala fija llamado DOGA, capaz de transportar una carga util de 0.5 kg. El anélisis aerodindamico se realizo
con el software XFLR5H mediante los métodos Vortex Lattice y Nonlinear Lifting Line. Los autores con-
cluyeron que los UAVs de ala fija con capacidad VTOL presentan ventajas significativas para operaciones
de transporte de carga, y destacaron como su estudio sienta las bases para disefios mas detallados.

Karageorgiou et al. [9] llevaron a cabo el diseno, fabricacion y pruebas de vuelo de un UAV de ala
fija para el Air Cargo Challenge 2022, con el objetivo de transportar bolsas de sangre a zonas remotas,
cumpliendo restricciones de tamano de 1.5 m x 1.5 m x 0.5 m. Documentaron el procedimiento completo
de diseno y fabricacion, y observaron discrepancias entre los resultados tedricos y las pruebas de arrastre
total, por lo cual subrayaron la necesidad de realizar analisis CFD y de estabilidad dindmica para mejorar
el rendimiento del prototipo.

En el contexto colombiano, George Mauricio Ardila Marulanda et al. (2025) [10] disenaron un sistema
aéreo no tripulado (UAS, Unmanned Aerial System) de ala fija tipo Zagi —nombre proveniente de un
modelo comercial popularizado por Trick RC— para misiones de reconocimiento y vigilancia del CETITA
(Centro de Investigacion y Desarrollo Tecnolégico de Innovacién Aeronautica) de la Fuerza Aérea Co-
lombiana. Se plantearon requisitos como autonomia de 1 hora, capacidad VTOL y transmision en alta
definicion. Se eligié el perfil NACA 4412 priorizando el rendimiento aerodinamico y se emplearon herra-
mientas CAD (Computer-Aided Design) como Fusion 360, junto con simulaciones CED en ANSYS Fluent.
El fuselaje modular permitié6 un montaje eficiente de los componentes y las simulaciones confirmaron la
viabilidad del diseno en las condiciones climéticas de Bogot4, identificando un angulo 6ptimo de operacion
de 10°.

Por su parte, Brayan Stip Pulido (2019) [11] desarrollé el diserio de superficies de control (alerones
y ruddervators, superficies combinadas que cumplen la funciéon de timén de direccién y profundidad en
una cola en “V”) y evaluo la estabilidad estatica y dinamica del UAV llamado URCUNINA, destinado
a monitoreo volcanico en zonas de dificil acceso. Se utilizaron métodos semiempiricos para dimensionar
las superficies de control y simulaciones aerodinamicas con el software TORNADO (basado en el Vortex
Lattice Method). El analisis de estabilidad, realizado mediante matrices de espacio de estados y modelos
de Etkin y Caughey, mostré que el UAV mantenia coeficientes de amortiguamiento positivos y frecuencias
naturales adecuadas en modos de vuelo como el fugoide, corto periodo, alabeo holandés, espiral y alabeo,
demostrando su capacidad de recuperaciéon ante perturbaciones.

Adicionalmente, Néstor Camilo Chacon y Valeria Morales (2022) [12] desarrollaron y fabricaron un
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prototipo de ala volante tipo Zagi equipado con un sistema de inteligencia artificial (IA) para deteccion
de objetos en tiempo real. Se seleccionaron perfiles aerodindmicos (NACA 4415 en la raiz y ZAGI 12 en
la punta) para el ala principal y se validaron mediante simulaciones en XFLR5, SolidWorks y eCalc, ana-
lizando estabilidad, rendimiento eléctrico y deformacion estructural. El prototipo cumplié adecuadamente
los requisitos del concurso ZAGI AESS RACE 2022, logrando vuelo estable y un tiempo estimado entre
6.6 y 12 minutos.

Finalmente, Luis Miguel Ramirez (2024) [13] present6 el diseno conceptual de una plataforma aérea
modular UAV para evaluar distintas configuraciones de propulsion eléctrica, contribuyendo al desarrollo
tecnoldgico local. Se definieron requisitos de velocidad, versatilidad y modularidad, tomando como referen-
cia aeronaves reales y UAV internacionales. Ademés, se aplicaron modelos semiempiricos y simulaciones en
XFLR5 para analizar la geometria, el rendimiento aerodinamico (sustentacion y arrastre) y la estabilidad
longitudinal estéatica. Los resultados confirmaron la viabilidad aerodinamica del disefio y destacaron la
necesidad de futuras pruebas experimentales y simulaciones CFD para avanzar en el proceso de desarrollo.

En conjunto, los estudios revisados muestran el potencial de distintas configuraciones aerodinamicas
y estructurales para cumplir misiones de emergencia, monitoreo, transporte de carga 1til y pruebas de
sistemas de propulsién. Asimismo, resaltan la importancia de realizar analisis aerodinamicos y de estabi-
lidad desde etapas tempranas de diseno, asi como pruebas de concepto para validar los modelos teéricos y
numéricos propuestos. Dentro de este contexto, el presente trabajo busca aportar de manera complemen-
taria un analisis de la estabilidad longitudinal, considerando tanto una aproximacién analitica como una
numérica, con el fin de describir el comportamiento de los modos de vuelo del UAV propuesto.

1.4. Justificacion

El mercado de los UAV se encuentra actualmente en una etapa de rapido crecimiento y desarrollo,
especialmente en lo que respecta a sus aplicaciones en el transporte de carga aérea. Este desarrollo ha
puesto de manifiesto la necesidad de fortalecer el conocimiento técnico y cientifico vinculado al diseno, la
evaluaciéon y la operacion segura de este tipo de plataformas.

En ese sentido, el presente trabajo de grado se justifica por su contribucion al estudio de la esta-
bilidad estatica de una plataforma aeronautica propuesta para el transporte de carga, aspecto de gran
importancia para garantizar la seguridad e integridad de las aeronaves durante el vuelo. Esta propuesta
consiste en establecer un procedimiento que permita estimar los modos de vuelo en condiciones de esta-
bilidad estatica desde las etapas iniciales de diseno. Con ello, se busca contribuir al fortalecimiento de las
bases conceptuales que sirven de apoyo a futuros proyectos tecnologicos en el campo de los UAVs, impul-
sando la innovacién en un sector que tiene un alto potencial de impacto econémico e industrial a nivel local.

Adicionalmente, aunque la revision del estado del arte incluy6 estudios sobre la estabilidad de aerona-
ves pequenas, se observa que aun hay espacio para proponer herramientas adaptadas a UAVs destinados
al transporte de carga en el sector agricola. Por esta razon, este trabajo plantea la implementacion de un
modelo tedrico que permite estimar la estabilidad dinamica longitudinal y evaluar distintas configuraciones
aerodindmicas sin necesidad de construir prototipos fisicos ni recurrir a simulaciones CFD complejas, que
suelen requerir mayores recursos. Este enfoque busca aportar una alternativa practica para describir y
comparar el comportamiento dinamico del UAV propuesto, contribuyendo a comprender mejor sus modos
de vuelo longitudinales y facilitando etapas posteriores de diseno.

En linea con los esfuerzos del grupo de investigacion IMPETUS INDOMITUS por fortalecer el desa-

rrollo local de UAV, este proyecto se articula y complementa con el trabajo de Luis Ramirez Erazo (2024)
[13], orientado al diseno conceptual de una plataforma experimental para pruebas en vuelo de sistemas de
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propulsion eléctricos. Mientras dicho trabajo se centra en la creacién de un banco de pruebas que permita
validar distintas configuraciones de propulsion, el presente estudio aborda el anéalisis analitico y numérico
de la estabilidad longitudinal y los modos de vuelo de un UAV de ala fija concebido para el transporte de
carga en entornos agricolas. De este modo, ambos proyectos convergen en el objetivo comtn de contribuir
al avance de las capacidades de diseno, andlisis y validacién de aeronaves no tripuladas en el contexto
nacional.

Finalmente, el desarrollo de este trabajo de grado representa un aporte significativo al desarrollo y
avance tecnologico en Colombia pues, como se mencioné en el planteamiento del problema, es importante
la innovacion tecnolégica que reduzca los costos operativos y pueda aportar al sector agricultor. Es asi que
se espera, a partir de esta investigacion, fomentar el interés académico y cientifico en torno al disefio y
evaluacion de UAVs para aplicaciones especificas como el transporte de carga y que, a futuro, se consolide
una base de conocimiento que sirva como punto de partida para proyectos de innovacién en el sector
agricola para Colombia.

1.5. Objetivos

Objetivo General

Evaluar analiticamente la estabilidad estatica de una plataforma aeronédutica para transportar carga.

Objetivos Especificos

= Proponer una configuraciéon aerodinamica para una plataforma aeronautica para transporte de carga.

= Estimar los modos de vuelo en un escenario de estabilidad estatica de la propuesta aerodin&dmica
planteada.

= Verificar los modos de vuelo obtenidos con revisiéon bibliografica, numérica o experimental.

Arbol de objetivos

Con base en lo expuesto anteriormente, en la Figura 1.2 se presenta el arbol de objetivos, el cual es
una herramienta grafica utilizada para darle solucién a la pregunta de investigacién. La estructura de
este diagrama se compone de una parte central que corresponde al objetivo general del proyecto, la parte
inferior a los objetivos especificos y la parte superior los fines directos.
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Encontrar una configuracion
aerodinamica que cumpla con los
requisitos de la misién de vuelo
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de la aeronave enfoque teérico

Evaluar analiticamente la estabilidad estatica de una plataforma
aeronautica para transporte de carga

Proponer una configuracién . Verificar los modos de vuelo
L. Estimar los modos de vuelo en un . ..
aerodindmica para una plataforma . e it obtenidos con revisién
J— escenario de estabilidad estatica de a g P
aerondutica para transporte de bibliografica, numérica o
la propuesta .
carga experimental.

Figura 1.2: Arbol de objetivos del proyecto.

1.6. Marco teodrico

En esta seccién, se abordaran algunos conceptos basicos sobre aerodinamica para comprender las
fuerzas que actian sobre una aeronave en vuelo y su comportamiento. Ademas, se presentaran conceptos
clave sobre la estabilidad longitudinal de aeronaves, proporcionando herramientas base para abordar el
analisis y diseno de éstas.

Fundamentos de aerodinamica

El estudio del comportamiento aerodinamico de una aeronave parte de la comprensiéon de los principios
fundamentales del flujo de aire alrededor del cuerpo. La estabilidad y dinamica de vuelo de una aeronave
depende principalmente de las fuerzas aerodindmicas y momentos que actian sobre ésta. Estas a su vez
dependen de la forma y tamano del cuerpo, la densidad p, la viscosidad del flujo libre pu, la velocidad
del cuerpo V4 y la rapidez del sonido en el aire a. Después de un estudio dimensional, se ha demos-
trado que existen dos pardmetros no dimensionales los cuales recogen todas estas variable mencionadas
anteriormente.

Numero de Reynolds

El numero de Reynolds Re; hace referencia a la razoén entre las fuerzas inerciales y viscosas; este
parametro es uno de los mas poderosos en la dindmica de fluidos[14]. Después de un desarrollo matematico,
se encuentra la siguiente expresion para el Numero de Reynolds Re:

Vol
Rey = 22 (1.1)
I

Donde [ hace referencia a la longitud caracteristica del cuerpo de estudio.

Numero de Mach

El numero de Mach es un pardmetro que esté definido como la razoén entre la velocidad del cuerpo Vi,
y la rapidez del sonido a; siendo un parametro importante es el estudio de la dinamica de gases.
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Fuerzas y momentos aerodinamicos

Las fuerzas aerodinamicas de un cuerpo, sin importar que tan complejo sea, que se mueve a través de
un fluido, se deben tnicamente a dos fuentes: la distribucion de presiones p y el esfuerzo cortante T sobre
la superficie expuesta del cuerpo; la presion actia localmente perpendicular a la superficie y, el esfuerzo
cortante acttia localmente paralelo a la superficie. El efecto total de estas dos distribuciones sobre la
superficie del cuerpo es una fuerza resultante R y un momento M [14]. Esta fuerza se puede descomponer
en dos fuerzas como se muestra en la Figura 1.3; de modo que el arraste D corresponde a la componente
paralela a la direccién del flujo libre y, la sustentacién L corresponde a la componente perpendicular a la
direccion del flujo libre.

Figura 1.3: Fuerza aerodinamica resultante y sus componentes. Tomado de [14]

De la Figura 1.3 se identifican otros parametros como: la fuerza N, que es la componente de la fuerza
resultante R que actiia perpendicular a la cuerda c; la fuerza A, que es la componente de la fuerza resultante
R que actiia paralelo a la cuerda; y el angulo de ataque «, que se refiere al angulo que se forma entre la
cuerda y la velocidad de flujo libre V.

Sustentacion

La sustentacion es la componente de la fuerza resultante perpendicular a la direccién del flujo. Esta
fuerza es generada principalmente por las alas, pero otros dispositivos como la cola o el fuselaje generan
una pequenia porcion de la sustentacion total [15]. Cuando una aeronave se encuentra en vuelo nivelado
(horizontal) y constante, la sustentaciéon actia verticalmente hacia arriba y se encarga de contrarrestar al
peso.

Arrastre

El arrastre es la componente de la fuerza aerodinédmica resultante que actia en la direcciéon del flujo
de aire, oponiéndose al avance de la aeronave. Este puede clasificarse principalmente en dos tipos: arrastre
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parasito y arrastre inducido.

El arrastre parésito es aquel que se genera por las partes de la aeronave que no contribuyen a la
sustentacion, como el fuselaje, el tren de aterrizaje y otros componentes expuestos al flujo. Este tipo de
arrastre se subdivide, a su vez, en:

» Arrastre de piel Dy, originado por las fuerzas de friccion entre la superficie de la aeronave y el flujo
de aire.

» Arrastre por separacion de flujo D,, que ocurre cuando el flujo se desprende de la superficie debido
a cambios bruscos en la geometria o al aumento del angulo de ataque.

Adicionalmente, existe el arrastre de interferencia, que surge por la interaccion entre diferentes com-
ponentes de la aeronave. Este tipo de arrastre aparece cuando el flujo perturbado por un elemento (por
ejemplo, el ala) afecta a otro (como el fuselaje), incrementando la resistencia total debido a fend6menos co-
mo la separacion de flujo o el aumento de la friccion. Un ejemplo caracteristico es el incremento de arrastre
en la unién entre el ala y el fuselaje, donde se generan zonas de separaciéon y turbulencia adicionales.

Por otra parte, el arrastre inducido D; esti directamente relacionado con la producciéon de sustenta-
cion. Este arrastre se genera debido a la diferencia de presiones entre el extradds e intradds del ala, que
provoca la formacion de vortices de punta. Estos vortices inducen un movimiento descendente del flujo (co-
nocido como downwash) detras del ala, inclinando el vector de sustentacion hacia atras. Como resultado,
aparece una componente de esa fuerza en la direccién opuesta al avance, que constituye el arrastre inducido.

Finalmente, el arrastre total corresponde a la suma de las contribuciones del arrastre de piel, arrastre
por separaciéon de flujo y el arrastre inducido.

Razobén entre la sustentacion y el arrastre

Un término sumamente importante en aerodindmica, es la razon entre la sustentaciéon y el arrastre.
Muchos aspectos sobre el rendimiento del vuelo estan directamente relacionados con esta relacion. Una
relacion alta de L/D significa un mejor rendimiento durante el vuelo [14].

Momento de cabeceo

Si se plantea un eje perpendicular a la pagina posicionado en cualquier punto sobre el cuerpo, las
fuerzas descritas anteriormente produciran una tendencia del cuerpo a rotar sobre este eje, a esto se le
denomina momento de cabeceo M y su magnitud dependeré del punto de referencia sobre el que se esté
evaluando el momento. Adicionalmente, se asume una convencion de signos para el momento de cabeceo,
de modo que si tiende a incrementar el dngulo de ataque (cabeza arriba) es positivo y, si éste tiende a
disminuir el angulo de ataque (cabeza abajo) es negativo.

Coeficientes aerodinamicos adimensionales

Las caracteristicas aerodindmicas de un cuerpo se describen principalmente mediante coeficientes adi-
mensionales de fuerza y momento, en lugar de las fuerzas y momentos en términos absolutos. Esto se debe
a que dichos coeficientes permiten comparar resultados entre modelos de diferente escala, facilitando, por
ejemplo, el analisis de prototipos reducidos en ttneles de viento para predecir el comportamiento de un
modelo a escala real [15]. A continuacion, se presentan algunos de los coeficientes mas representativos en
el anélisis aerodinamico, de modo que el subindice en mayuscula hace referencia a un ala en 3D:
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Coeficiente de sustentacion

El coeficiente de sustentacion Cf, se define como un pardmetro que permite medir la efectividad de
elevacion del ala y depende principalmente de la geometria de ésta. Este coeficiente se calcula en funcion
de la fuerza de sustentacion L, la presion dindmica g y €l area proyectada del ala Sy [16]:

L
Cr —
L GooSW

Coeficiente de arrastre

El coeficiente de arrastre Cp es otro pardmetro adimensional muy importante para evaluar el compor-
tamiento aerodindmico de un cuerpo. Este coeficiente esta definido por la fuerza de arrastre D, la presion
dindmica ¢ y el area proyectada del ala Sy [16]:

D
O 1.4
P eSw (1.4)

Coeficiente de momento de cabeceo

El momento creado por las fuerzas aerodinamicas se puede determinar en funcién a un centro de
referencia especifico, el cual puede ser el borde de ataque, el cuarto de la cuerda, el centro aerodinamico,
entre otros. El coeficiente de momento de cabeceo Cy se define de la siguiente manera [16]:

M

Cr = GooSC

(1.5)

Donde M es el momento de cabeceo generado por las fuerzas aerodinamicas medido desde un punto
de referencia y c es la cuerda del perfil aerodindmico.

La presion dindmica ¢, es una funcion de la densidad y de la velocidad de flujo libre definida por la
siguiente expresion:

1

(oo = 51000‘/02O (1.6)

Parametros del ala

A continuacion, se presentan y describen los principales parametros geométricos que caracterizan el
disenio y la configuraciéon de un ala.
Perfil aerodinamico

Al cortar un ala horizontal con un plano vertical, se genera una geometria denominada perfil alar.
Las caracteristicas aerodinamicas de una superficie sustentadora estan relacionadas en gran medida con
la geometria del perfil alar que la compone.
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Partes del Perfil Aerodinamico

A continuacion, se van a describir algunos de los pardmetros mas importantes de un perfil aerodindmico
que se observan en la Figura 1.4:

Posicion de la
ordenada maxima

Posicion del espesor
maximo

Ordenada maxima de la linea de curvatura media

Ly

Borde de
ataque
(B.A?

Linea de curvatura media

(.__J____ -~ _
_ oy — —_———

Radio de K B N

curvatura ¥ Intrados N Borde de
del borde Espesor maximo Cuerda salida
de ataque (B.S.)

Figura 1.4: Partes de un perfil aerodinamico. Tomado de [17]

» Borde de ataque LE: es el punto delantero del perfil.

= Radio de curvatura del borde de ataque: es el radio de un circulo que se ajusta a la curvatura del
borde de ataque.

» Borde de fuga TE: es el punto trasero del perfil.
= Cuerda c: es una linea recta imaginaria que une el borde de ataque con el borde de salida.

= Linea de curvatura media o camber: es una linea imaginaria que pasa justo por en medio del extradés
y el intradds desde el borde de ataque hasta el borde de salida.

= Fspesor mdximo: es el valor mas grande de la distancia entre el extradés y el intradods, lo que
cuantifica el espesor del perfil alar.

= Ordenada mdxima de la linea de curvatura media: es el valor mas grande de la distancia entre la
linea de curvatura media y la cuerda.

Centro de presiones

El centro de presiones se refiere al punto en donde la fuerza resultante R actia para ejercer el mismo
efecto que el de las fuerzas distribuidas. Es un punto sobre el perfil aerodinamico, en el cual el momento
de cabeceo es nulo. Sin embargo, este punto no es fijo, debido a que se desplaza sobre la linea de la cuerda
en funcion al angulo de ataque [14].

Centro aerodinamico

El centro aerodindmico esta definido como un punto fijo en el perfil alar, en el cual la variacion del
momento de cabeceo debido al &ngulo de ataque es cero y, por tanto, el coeficiente de momento de cabeceo
se mantiene constante.

A bajas velocidades, el centro aerodinamico suele estar localizado alrededor del 22% y 26 % de la
cuerda medida desde el borde de ataque [18]. Para efectos practicos, es usual asumir que esté localizado al
25 % de la cuerda. Mientras que, para altas velocidades, tanto el centro aerodindmico como el de presiones
se moveran hacia atrés. En la figura 1.5 se observa la diferencia entre el centro aerodindmico y de presiones.
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Center of Pressure

Figura 1.5: Definicion del centro aerodinamico y centro de presiones. Modificado de [18]

Donde O es el punto de referencia donde se esté evaluando el momento, z,. la distancia de el centro
aerodinamico medida desde el punto O, C,,,,. el coeficiente de momento de cabeceo alrededor del centro
aerodinadmico y ., la distancia de el centro de presiones medida desde el punto O.

Geometria del ala

El ala de referencia es una geometria idealizada, generalmente trapezoidal, que se utiliza como base
para realizar el cdlculo de diferentes parametros geométricos. El calculo del area alar Sy depende del peso
méaximo de despegue y de la carga alar deseada, mientras que su forma se determina a partir de otros
parametros como la relacion de aspecto AR, la relacién de estrechamiento A y el dngulo de barrido A.
Adicionalmente, existe otro pardmetro que es usualmente utilizado para describir el comportamiento global
del ala, denominado cuerda aerodinamica media (M AC, Mean Aerodynamic Chord), que es la longitud
de referencia utilizada para el calculo del Numero de Reynolds. En la Figura 1.6 se observa algunos de los
pardmetros més relevantes que representan la geometria del ala.

/ T Ala real

Ala de
referencia

|
bl2

Figura 1.6: Geometria del ala. Modificado de [19]
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Relacion de aspecto AR

La relaciéon de aspecto de un ala es un parametro fundamental ya que se ha demostrado que influye
directamente en el rendimiento aerodindmico de la aeronave [19]|. Este parametro también afecta otros
aspectos como el comportamiento de entrada en perdida; alas con una baja relaciéon de aspecto tenderan

a entrar en perdida a angulos de ataque mayores, contrario a lo que sucede en alas con alta relacion de
aspecto [19].

Taper Ratio o Relacién de estrechamiento A\

La relacion de estrechamiento de un ala, definida como la razén entre la cuerda de punta y la cuerda
de rafz, influye directamente en la distribucién de sustentacion y la resistencia inducida. Si bien una
distribucién eliptica es ideal por minimizar el arrastre inducido, su fabricacién es compleja y costosa. En
contraste, las alas rectangulares son méas simples pero menos eficientes. Para lograr una distribucién més

eficiente sin comprometer la simplicidad constructiva, se recurre al estrechamiento del ala, acercandose asi
al comportamiento aerodinamico deseado [19].

Angulo de barrido A

El barrido alar consiste en inclinar el borde de ataque respecto al eje longitudinal del avion (ver
Figura 1.7). Aunque en vuelos subsonicos incrementa el peso estructural y reduce la sustentacion efectiva,
en vuelos transénicos y supersénicos ayuda a retrasar la aparicion de ondas de choque al reducir la
componente de velocidad perpendicular al ala [19]. Ademas, influye en la estabilidad lateral al generar un

efecto diedro efectivo y puede utilizarse para ajustar el centro aerodinamico, mejorando asi la estabilidad
estéatica longitudinal.

25% cuerda de raiz

il b e b L L
s = H

0,,GT 1B epand 2P gauln

25% cuerda de punta

Figura 1.7: Barrido del ala a un 25 % de la linea de la cuerda. Modificado de [20].
Angulo diedro T

El angulo diedro es la inclinaciéon de las alas respecto al plano horizontal del avién, observada de frente.
Este angulo contribuye directamente a la estabilidad lateral, ya que ante un deslizamiento lateral, la ala
baja genera mayor sustentacion, produciendo un momento de alabeo que tiende a restaurar la posicién
estable de la aeronave [19].

A continuacién se presentan algunas de las ecuaciones que relacionan los diferentes parametros geomé-
tricos del ala:

b=+/(AR)Sw (1.7)
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2Sw
raiz — 1.
Craiz = 7373 (18)

Cpunta = )\Craiz (19)

g (Craiz + Cpunta)2 _ Craichunm (1 10)
3 Craiz + Cpunta Craiz + Cpunta .

c =

Donde b es la envergadura del ala, 4, la cuerda de raiz, Cpyniq la cuerda de punta y ¢ la cuerda
aerodindmica media.

Parametros del empenaje

El trimado es la condicién de equilibrio aerodinamico que permite a una aeronave mantener una tra-
yectoria de vuelo estable sin que el piloto o los sistemas de control tengan que aplicar esfuerzos continuos.
Esto se logra al ajustar las fuerzas y momentos que acttian sobre el avion para que el momento total
alrededor de su centro de gravedad sea nulo en la configuracion de vuelo deseada.

El empenaje, o cola, estda formado por las superficies alares ubicadas aguas abajo del ala principal.
Estas superficies cumplen funciones esenciales de trimado, estabilidad y control. En particular, la cola
horizontal genera una fuerza de sustentacion —que suele estar dirigida hacia abajo— cuya funcion es
equilibrar el momento de cabeceo creado por el ala principal, permitiendo que la aeronave vuele trimada.
Por otra parte, la cola vertical tiene como misién controlar el movimiento de guinada y compensar los
momentos indeseados que pueden surgir, especialmente en aeronaves equipadas con hélices.

El empenaje horizontal esté disenado para cumplir funciones de trimado, estabilidad estética y control
en el plano longitudinal; compensando el momento de cabeceo generado por el ala. El empenaje vertical,
por su parte, estd disenado para garantizar la estabilidad direccional de la aeronave; principalmente ttil
en aeronaves con miltiples motores, donde se requiere que sea capaz de compensar asimetrias en el empuje
debido a una falla en uno de los motores.

Finalmente, ademas de garantizar estabilidad, las superficies de cola deben garantizar un control efec-
tivo en condiciones criticas. Cabe destacar que la efectividad de estas superficies no depende unicamente
del tamano, sino también del tipo y la geometria de las superficies moéviles o de control [19].

Geometria del empenaje

El area de las superficies de cola guardan una relacién proporcional con la superficie alar, por lo que
su dimensionamiento depende de la estimacién previa del peso méximo de despegue. Para el disenio se
utiliza un pardmetro denominado coeficiente de volumen de cola V, que resulta 1til en etapas tempranas
de diseno.

Otros parametros geométricos como la relacién de estrechamiento y la relacion de aspecto, presentan

poca variaciéon entre diferentes tipos de aeronave. Por ello, durante el diseno conceptual no se requiere de
tanta precision y estos pardametros se pueden definir con base en datos estadisticos de otras aeronaves [19].
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Volumen de cola

El volumen de cola es un pardmetro que relaciona el area de la superficie de control y su brazo de
momento respecto al centro de gravedad, con el tamano y geometria del ala principal. Este parametro se
basa en la premisa de que la efectividad de una superficie de cola esta relacionada tanto con su area como
del brazo de momento. A continuacion se presentan las expresiones que definen el coeficiente de volumen
cola horizontal y el coeficiente de volumen de cola vertical respectivamente:

LyrSHT
Vyp = 21240 1.11
HT = 5o (1.11)
L
Vi = LvrSve (1.12)
bw Sw

Algunos de los parametros de la ecuaciones 1.11 y 1.12 se encuentran graficamente definidos en la
Figura 1.8.

Lut

1/4 cuerda del
estabilizador vertical
1/4 cuerda del ala
principal

1/4 cuerda del
estabilizador horizontal

1i4 cuerda del ala
principal

Figura 1.8: Parametros para el dimensionamiento del empenaje. Modificado de [21]

Donde Vg v Vi1 son los voliimenes de cola del empenaje horizontal y vertical, respectivamente; Ly
y Ly7 corresponden a los brazos de momento de cada empenaje; Sgr y Syr corresponden a sus areas
alares; y Cyy es la cuerda del ala principal.

Dinamica de vuelo

La dinamica de vuelo es una rama de la ingenieria aeronautica encargada de estudiar el comportamiento
de respuesta de una aeronave frente a perturbaciones y el control. La estabilidad de una aeronave se
divide en dos partes: estabilidad estéatica y estabilidad dindmica, conceptos los cuales se desarrollaran més
adelante.
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Por otra parte, una aeronave puede modelarse como un sistema dindmico con seis grados de libertad,
correspondientes a sus movimientos de traslacién y rotacién en el espacio tridimensional. Para describir el
comportamiento dindmico de la aeronave, es necesario definir un sistema de coordenadas que sirva de base
para desarrollar las ecuaciones de movimiento. Generalmente se emplean dos tipos de sistemas de referencia:
uno inercial, que permanece fijo respecto a la Tierra y permite analizar el desplazamiento absoluto de la
aeronave, y otro no inercial que se encuentra solidario al cuerpo de la aeronave. En el presente proyecto
se utilizara el sistema de coordenadas fijo al cuerpo, dado que resulta el més adecuado para estudiar la
estabilidad y caracterizar el comportamiento dindmico de la aeronave frente a perturbaciones externas.

Anteriormente, se definieron las fuerzas aerodinadmicas a las que esti sometida una aeronave, adicio-
nalmente, existen otros dos tipos de fuerzas: propulsoras y gravitacionales. Todas estas fuerzas se pueden
desarrollar en un sistema fijo al centro de gravedad de la aeronave como se observa en la Figura 1.9

x y
\\ Y,v
X u Lp Mq
»
CG
~DN, r
YZ, w
Yz

Figura 1.9: Sistema de coordenadas de la aeronave. Tomado de [22]

Donde X, Y,y Z son las fuerzas externas aplicadas sobre la aeronave en los ejes =, y y z respectiva-
mente; mientras que L, M y N corresponden a los momentos generados alrededor de esos mismos ejes.
u, v y w son las velocidades lineales en los ejes =, y y z respectivamente; y p, ¢ v r son las velocidades
angulares asociadas a las rotaciones alrededor de dichos ejes.

Estabilidad estatica

Qué tan bien vuela una aeronave y qué tan facil es su control son objetos de estudio de la estabilidad
y control de una aeronave. Para una aeronave, se considera que ésta se encuentra en estado de equilibrio
cuando la fuerza resultante, asi como el momento alrededor del centro de gravedad, son iguales a cero.
Cuando la aeronave satisface estos dos requerimientos se considera que esta volando en una condicién de
trimado. Por otra parte, la estabilidad estatica de una aeronave se refiere a la tendencia de ésta a volver
al estado de trimado o equilibrio después de una perturbacion [18|.

Estabilidad estatica longitudinal

Para entender la estabilidad estatica longitudinal se considera un vuelo nivelado estacionario donde la
sustentacion L es igual al peso W (L = W) y el empuje T es igual al arrastre D (T' = D). Si se analiza
una perturbacién en el angulo de ataque como un viento vertical, turbulencia o un movimiento rapido de
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la superficie de control del empenaje horizontal, se pueden analizar distintos escenarios. Para ello, se hace
uso de la Figura 1.10 donde se considera las graficas del momento de cabeceo con respecto al angulo de
ataque de dos aeronaves.

Aeronave 2

Punto de
equilibrio

Aeronave 1

Figura 1.10: Gréfica del coeficiente de momento de cabeceo versus angulo de ataque de dos aeronaves.

Modificado de [18]

Ambas aeronaves se encuentran volando en el punto de trimado B, al suceder la perturbacion el angulo
de ataque incrementa hacia el punto C, al analizar el movimiento de la aeronave 1 se observa que va a
experimentar un momento de cabeceo negativo que hara que la acronave vuelva a su punto de trimado. En
contraste, la aeronave 2 experimentard un momento de cabeceo positivo que hard que la aeronave se aleje
cada vez mas de su punto de trimado. FEste mismo anélisis se puede realizar para el caso la perturbacion
hace que el angulo de ataque disminuya, la aeronave 1 tendera a volver al punto de equilibrio, mientras
que la aeronave 2 se alejara. Dicho lo anterior, se puede concluir que para obtener estabilidad estatica
longitudinal la pendiente de la curva de momento de cabeceo con respecto al dngulo de ataque debe ser
negativa, es decir:

dCy,

0 1.13
o < (1.13)

Por otra parte, no basta tinicamente con que la pendiente de la curva de momento de cabeceo respecto
al angulo de ataque o al coeficiente de sustentacién C7, sea negativa; ademas, es necesario que el momento
de cabeceo correspondiente a un édngulo de ataque 0 sea positivo para garantizar la estabilidad estatica
longitudinal:

Crny > 0 (1.14)

Contribucién de los componentes de la aeronave

Para simplificar el analisis de la estabilidad estatica longitudinal, es usual considerar que la fuerza
aerodindmica resultante y el coeficiente de momento de cabeceo total es equivalente a la suma de las
contribuciones individuales de cada uno de los componentes de la aeronave. Los supuestos bajo los cuales
se desarrolla el siguiente anéalisis son los siguientes [18]:

1. La aeronave tiene un plano vertical de simetria.
2. Las fuerzas y momentos varfan linealmente con respecto a las variables aerodinamicas o de control.

3. Las fuerzas y momentos totales que actiian sobre la aeronave son iguales a la suma de las fuerzas y
momentos de los componentes individuales.

27



Contribucién del ala La contribucién del ala a la estabilidad longitudinal estatica se puede exa-
minar de la Figura 1.11.

c.g.

o @
iw D, . Tzcg

a AFRL \ k Linea de
w referencia del
x fuselaje (FRL)
ac

I_,___ X —___l Cuerda media
cg

aerodinamica

Figura 1.11: Contribucién del ala al coeficiente del momento de cabeceo. Modificado de [23]

Donde L,, es la sustentacién generada por el ala, D,, es la resistencia aerodinamica asociado al ala,
Mge,, es el momento alrededor del centro aerodinamico del ala, X,. es la distancia desde el borde de
ataque hasta el centro aerodinamico del ala, X4 es la distancia desde el borde de ataque del ala hasta el
centro de gravedad de la aeronave (c.g.), Z¢4 es la distancia vertical entre el centro de gravedad (c.g.) y la
linea de referencia del fuselaje (FRL), arpry, es el angulo entre la linea de referencia del fuselaje (FRL)
y la direccién del flujo de aire relativo, ay, es el angulo entre la cuerda media aerodinamica del ala y la
direccién del flujo de aire relativo e i,, es el angulo de incidencia, definido como el angulo entre la linea de
referencia del fuselaje (FRL) y la cuerda media aerodinamica del ala.

Al realizar la sumatoria de momentos alrededor del centro de gravedad de las fuerzas y momentos
relacionados al ala principal, asumiendo angulos de ataque pequenos y despreciando los efectos de la
fuerza de arrastre, dado que es ordenes de magnitud més pequena que la sustentacién, se puede obtener
las siguientes expresiones adimensionales [23]:

X X
Crmoy = Cimaeny, + ClLo,, ( Eg - %) (1.15)
XC Xac
Cma,y = Cra, (55 = =) (1.16)

Donde Cjy,,, es el coeficiente de momento de cabeceo en el centro de gravedad generado por el ala
cuando el angulo de ataque es 0; Cy,, ~es la pendiente de la curva de momento de cabeceo respecto al
dngulo de ataque del ala; Cyy,,, es el coeficiente de momento en el centro aerodindmico del ala; Cr, =~y
Cr.,
de sustentacion del ala, respectivamente.

representan el coeficiente de sustentacion del ala a angulo de ataque nulo y la pendiente de la curva

De las ecuaciones 1.15 y 1.16, se puede concluir que para que el ala sea estaticamente estable en su eje
longitudinal el centro de aerodinamico debe posicionarse por detras del centro de gravedad. Ademaés, para
que Ciy,,, sea positivo se debe utilizar un perfil con camber negativo. Sin embargo, la mayorfa de alas se
conforman de perfiles aerodinamicos con camber positivo, por lo que se puede concluir que en general la
contribucion del ala a la estabilidad estética longitudinal de la aeronave es desestabilizante para la mayoria
de aeronaves [23].

Contribucion del empenaje horizontal El empenaje horizontal puede ser posicionado por delante
del ala o por detras. En ambos casos, esta superficie se vera afectada por el flujo generado debido al ala
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v la magnitud de este efecto depende de la posicién de la superficie con respecto al ala. La Figura 1.12
permite analizar la contribucién del empenaje horizontal a la estabilidad estatica longitudinal.

Figura 1.12: Contribucién del empenaje horizontal al coeficiente del momento de cabeceo. Modificado
de [23]

Donde Z.4,, es la distancia vertical entre el centro de gravedad y el centro aerodinamico del ala, L;
es la sustentaciéon generada por el empenaje horizontal, D; es la resistencia generada por el empenaje
horizontal, M., es el momento alrededor del centro aerodinamico del empenaje horizontal, i; es el &ngulo
de incidencia del empenaje horizontal, Z.4, es la distancia vertical entre el centro de gravedad y el centro
aerodinamico del empenaje horizontal, V' es la velocidad del flujo libre, V' es la velocidad efectiva del
flujo libre que incide sosbre el estabilizador horizontal y € es el angulo de estela descendente (downwash),
definido como el angulo entre la direcciéon del flujo libre V' y la direccion del flujo de aire que incide sobre
el estabilizador horizontal V.

Al realizar la sumatoria de momentos alrededor del centro de gravedad generados por la cola horizontal,
asumiendo angulo de pequenos y despreciando las contribuciones debido a la fuerza de arrastre y el
momento del empenaje horizontal alrededor de su centro aerodindmico, se obtiene las siguientes expresiones
adimensionales:

Cmot = UVHTCL% (60 + iy — it) (1.17)

de
" da

Donde Cpy,, es el coeficiente de momento de cabeceo en el centro de gravedad generado por el empenaje
horizontal cuando el angulo de ataque es 0; Cp,,,, es la pendiente de la curva de momento de cabeceo del
empenaje horizontal respecto al dngulo de ataque; 7 es la eficiencia del empenaje horizontal; Cr,, y Cp,,,
representan el coeficiente de sustentacion del empenaje horizontal a angulo de ataque nulo y la pendiente
de la curva de sustentacion del empenaje horizontal, respectivamente; €y es el angulo de downwash corres-
pondiente a un angulo de ataque 0 y 3—2 es la tasa de variaciéon del angulo de downwash con respecto al
adngulo de ataque.

Crm, = —UVHTCLat(l ) (1.18)

De las ecuaciones 1.17 y 1.18 se puede analizar que para que la contribucién de Cmot sea positiva, se
debe ajustar el angulo de incidencia de la cola horizontal 7;, de modo que éste sea negativo. Por otra parte,
la contribucion del termino Cp,,, se puede controlar eligiendo adecuadamente los valores del volumen de
cola horizontal y la pendiente de la curva de sustentaciéon del empenaje horizontal con respecto al angulo
de ataque [23].
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Contribucion del fuselaje Cuantificar la contribucién del fuselaje a la estabilidad longitudinal es
complejo debido a que existen efectos de interferencia aerodindmica entre el fuselaje y el ala, lo cual no
permite simplemente analizar el conjunto por separado. Segtun la literatura, los efectos que se pueden
esperar al anadir el fuselaje a la contribucion de la estabilidad estéatica longitudinal es de naturaleza
desestabilizante [24].

Punto neutro

El coeficiente de momento de cabeceo total se puede obtener al realizar la suma de las contribuciones
individuales de cada una de las partes de la aeronave:

C do

De la Ecuacion 1.19 se observa que C,,, depende de la posicion del centro de gravedad de la aeronave.
Dado que el centro de gravedad de una aeronave puede variar durante su vuelo, resulta conveniente conocer
el punto en el que C,,,, = 0, que representa el punto limite en el que una aeronave posee todavia estabilidad
estatica longitudinal.

Ciny = Ci,, (22 = 22) —nViCr, (1 - dE) (1.19)

Estabilidad dinamica

La estabilidad dindmica se centra en el analisis del movimiento de la aeronave a través del tiempo
después de ser perturbada de su punto de equilibrio [23]. Cabe mencionar que, una aeronave puede ser
estaticamente estable pero dindmicamente inestable, lo que quiere decir que la estabilidad estatica no
garantiza necesariamente la estabilidad dinamica [24].

La importancia de este analisis recae en que se deben conocer las caracteristicas de los modos de vuelo
del avién para determinar la naturaleza del sistema de control requerido para garantizar el vuelo de la
aeronave [22].

Teoria de pequenas perturbaciones

Las ecuaciones que rigen el movimiento de una aeronave se establecen mediante la aplicacién de las
leyes de Newton en cada uno de los grados de libertad de la aeronave y son sumamente complejas dado
que son ecuaciones acopladas, no lineales y diferenciales. No obstante, para el estudio de la estabilidad de
aeronaves convencionales, estas ecuaciones pueden ser simplificadas si se asume que el movimiento per-
turbado tiene magnitudes lo suficientemente pequenas en sus variables de perturbacion [18]. Lo anterior
permite simplificar y separar las ecuaciones para el movimiento longitudinal y el latero-direccional.

Para el analisis se asume que la aeronave se encuentra en un vuelo estacionario no acelerado antes de
ser perturbado. Ademas, las ecuaciones se desarrollan haciendo uso del sistema coordenado de estabilidad
de la aeronave. Esto quiere decir que, en una condicién de vuelo equilibrado, el sistema coordenado en
el cuerpo coincide con el sistema coordenado de estabilidad. Sin embargo, luego de la perturbacion, el
sistema coordenado en el cuerpo se desplaza, mientras que el de estabilidad se mantiene fijo.

Al introducir las variables de pequenas perturbaciones a las ecuaciones de movimiento de la aeronave,
descomponiendo los cambios de las fuerzas en términos de las variables de perturbacion y aplicando las sim-
plificaciones mencionadas anteriormente, se obtiene las siguientes ecuaciones que describen el movimiento
longitudinal de la aeronave:

(% — Xu)Au — XpyAw + (geosty) A = X5, Ade + X5, Adp (1.20)
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d d
—ZyAu + [(1 - Zwa) - Zw] Aw — [(uo + Zq)& - gsin@o] A0 = Z5, Abe + Zs5, Aot (1.21)
v — (My— Y aw s (L0, LY g = My AG + My, A (1.22)
u wdt—l—Mw de2 994 = L. R0e S R0T .

En las ecuaciones 1.20, 1.21 y 1.22, Au, Aw y A6 representan las pequenas perturbaciones respecto al
estado de equilibrio en la velocidad longitudinal, velocidad vertical y angulo de cabeceo, respectivamente;
mientras que, Ad. y Adp corresponden a las variaciones del angulo de deflexién del timoén de profundidad
y del empuje del motor. Por su parte, Xy, Xy y Zw, Zy, My, My y M, son derivadas de estabilidad
dimensionales que describen la sensibilidad de las fuerzas y momentos aerodindmicos frente a cambios
en las velocidades lineales y en la velocidad angular de cabeceo. Los términos M, yZ, representan las
derivadas respecto a la aceleracion vertical. Las variables ug y 8y son, respectivamente, la velocidad de
vuelo y dngulo de cabeceo en la condicién de equilibrio o trimado. Finalmente, los coeficientes X5, , Xs,.,
Zs,, Zsp, Ms, y Ms, denotan las derivadas de control que cuantifican el efecto de los comandos de control
(deflexion del timon de profundidad y empuje) sobre las fuerzas y el momento de cabeceo generados en la
aeronave.

Las variaciones de las fuerzas y momentos con respecto a las diferentes variables de perturbaciéon
pueden ser estimadas de formas distintas como simulaciones CFD o mediante expresiones empiricas y
semi-empiricas basadas en teoria y datos experimentales [18].

Movimiento longitudinal con mando fijo

El movimiento longitudinal o también llamado movimiento simétrico estd basado en las suposiciones
de que existe un plano de simetria y la ausencia de efectos giroscépicos del rotor.

Las ecuaciones 1.20, 1.22 y 1.21 estan en la forma de primer orden, por lo que pueden ser estratégica-
mente representadas mediante la siguiente notacién:

x = Ax+ Bn (1.23)
Donde x es el vector de estados, i el vector de control y A y B las matrices de estado. En el caso del
movimiento con mando fijo, el vector de control 1 se establece como cero para evaluar la respuesta libre
de la aeronave.
La solucion para la ecuacién diferencial de primer orden resultante es la siguiente:
x(t) = xge® (1.24)

Al sustituir la ecuacion 1.24 en 1.23, se obtiene la siguiente expresion:

(A —sI)xo=0 (1.25)

El determinante de la ecuacién 1.25, es denominado determinante caracteristico del sistema. Al ex-
pandirlo, se obtiene un polinomio en s de grado N y la ecuacién algebraica resultante es la ecuacion
caracteristica del sistema. Dado que cada uno de los s proporcionan una soluciéon a la ecuacion 1.25, la
solucién mas general es la que corresponde a la suma de todas las x(t):

x(t) = Z xge! (1.26)

s tiene la siguiente forma:

31



s=ntiw (1.27)

Las cuatro tipos de modos que pueden suceder, dependiendo de si s es real o complejo y segtn el signo
de n, se observan en la Figura 1.13:

Divergencia
Estable

JANVANVA
\VARVARN

(a) Divergencia y Convergencia estable (b) Oscilacion no amortiguada

Convergencia
Estable

-

(c) Oscilacién amortiguada (d) Divergencia Oscilatoria

Figura 1.13: Respuestas dindmicas tipicas

La Figura 1.13a muestra dos movimientos sin oscilaciones presentes, asociados a una raiz real positiva y
negativa para la convergencia estable y divergencia estable respectivamente. Por otro lado, la Figura 1.13b
corresponde un movimiento oscilatorio con amplitud constante asociado a una raiz igual a cero. La Figura
1.13c presenta un movimiento oscilatorio amortiguado, el cual corresponde a una parte real negativa de
la raiz compleja. Finalmente, en la Figura 1.13d se un movimiento oscilatorio divergente asociado a una
parte real positiva de la raiz compleja.

Con base a lo anterior, se puede realizar una evaluaciéon simple de estabilidad a partir del signo
de la parte real n de los valores propios s. No obstante, esta informacién no es suficiente para evaluar
las cualidades de manejo de una aeronave, ya que dependen tanto de caracteristicas cualitativas como
cuantitativas [24].

Modo de corto periodo FEl modo de periodo corto es una oscilacién amortiguada en cabeceo sobre
el eje oy, que se activa cuando el avidn es perturbado de su estado de equilibrio en cabeceo. Este modo se
caracteriza por una frecuencia natural entre 1 y 10 rad/s y un amortiguamiento estabilizador, aunque a
menudo menor al deseado. Durante la perturbacién, la velocidad del avién permanece aproximadamente
constante debido a la corta duraciéon del modo.

Este comportamiento puede compararse con un sistema masa-resorte-amortiguador torsional, como se
observa en la Figura 1.14, donde el estabilizador actia como un resorte que genera un momento restaurador
en respuesta a la perturbaciéon. El amortiguamiento se debe a los efectos aerodinamicos del estabilizador,
el cual se comporta como un amortiguador viscoso durante la oscilacién. La dindmica total del modo
depende de la contribucién del estabilizador y otras partes de la aeronave, y su identificacién se vuelve
més compleja cuando la estabilidad es marginal.
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aerodindmico y rigidez
de cabeceo

Figura 1.14: Modo de corto periodo. Modificado de [25]

Modo fugoide EI modo fugoide es una oscilacion de baja frecuencia y débil amortiguamiento, que
afecta principalmente a la velocidad del aviéon y se refleja también en su actitud de cabeceo y altura.
Durante este movimiento, el &ngulo de ataque se mantiene casi constante, mientras que las variaciones en
el cabeceo y en la velocidad angular son muy pequenas.

L<mg %

U=V, EE L>mg
L=mg - UV
L>mg

U=V,

Figura 1.15: Modo de vuelo fugoide. Modificado de [25]

El ciclo tipico (ver Figura 1.15) comienza con una leve disminucion de velocidad, lo que provoca una
pérdida de sustentaciéon y un descenso. Este descenso incrementa la velocidad, aumentando a su vez la
sustentacion y causando que el avion ascienda. Al subir, el avion pierde velocidad y sustentacion, inicia
otro descenso y el proceso se repite en una trayectoria oscilante. A medida que el movimiento avanza, los
efectos del arrastre hacen que las variables de movimiento en cada pico disminuyan gradualmente, hasta
que el movimiento se desvanece por completo (cook).

El fugoide es un movimiento armoénico amortiguado en el que el avidon intercambia energia cinética y
potencial mientras describe una trayectoria suave y sinusoidal alrededor de su altitud de equilibrio [24].

Herramienta computacional para la estimacién de la aerodindmica de aeronaves

En esta seccion se describira las caracteristicas de la herramienta utilizada en el presente proyecto para
el modelado y analisis aerodindmico de la plataforma aeronéutica propuesta y los métodos de analisis que
posee.

VSPaero

VSPaero es un solucionador aerodindmico de flujo potencial desarrollado por la NASA enfocado al
calculo de las fuerzas y momentos aerodinamicos en alas y aeronaves completas durante las fases de diseno
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conceptual. En el analisis aerodindmico basado en la teoria del flujo potencial, los métodos de solucion
se fundamentan en resolver sistemas de ecuaciones lineales que representan la influencia aerodinamica de
la geometria discretizada. Estos sistemas permiten calcular pardmetros como la sustentacion, el arrastre
inducido y los momentos, a partir de la distribucion de singularidades, que pueden ser fuentes/sumideros,
dobletes o vortices.

El procedimiento general de estos métodos puede describirse en varias etapas comunes como: discreti-
zacion de la geometria; definicién de las singularidades; construccion del sistema lineal, donde se imponen
condiciones de frontera; calculo de magnitudes de interés, como las intensidades de las singularidades a
partir de las cuales se pueden calcular la distribucién de presiones, sustentaciéon, arrastre y momentos. Por
su parte, los solucionadores que incorpora VSPAERO se pueden agrupar de la siguiente manera, cada uno
con caracteristicas propias:

1. Vortex Lattice Method (VLM): este método discretiza las superficies portantes en una malla
de paneles sobre los que coloca vortices de herradura. Aplica la condicion de frontera de Neumann y
es principalmente utilizado para predecir la sustentacion y el arrastre inducido en superficies finas;
ademas, no ofrece informacién detallada de la distribucién local de presiones.

2. Panel Method: este método contrario al de VLM permite el analisis de superficies de espesor finito.
Utiliza como soluciones elementales combinaciones de fuentes/sumideros y hojas de dobletes, es capaz
de calcular la distribucién local del coeficiente de presion C), sobre la superficie. Adicionalmente, se
debe tener especial cuidado con las zonas de alta curvatura o discontinuidades geométricas debido a
que pueden crear concentraciones artificiales de presiéon y arrojar valores errados de los coeficientes
aerodinamicos.

Limitaciones del programa VSPaero

Aunque VSPaero representa una herramienta versatil y ampliamente utilizada en etapas tempranas de
diseno de aeronaves, es importante reconocer sus limitaciones como:

= El analisis se basa en la teoria de flujo potencial, por lo cual no es posible predecir fen6menos viscosos
como el arrastre por friccidon y separacion del flujo.

= VSPaero trabaja con un modelo linealizado del flujo, por lo tanto se asume un dngulo de ataque local
pequenio. Esto quiere decir que no predice adecuadamente fenémenos como la entrada en perdida o
la no linealidad a altos dngulos de ataque.

= VSPaero puede presentar inconsistencias en los calculos debido a que no predice adecuadamente la
interferencia aerodinamica entre componentes como el de ala-fuselaje.

A pesar de las limitaciones asociadas al programa, las razones por las cuales se implementé el uso de
VSPaero en el presente proyecto son:

» Permite estimar rapidamente los coeficientes aerodinamicos de un configuracion, facilitando la eva-
luacién de miltiples variantes de diseno en un tiempo reducido.

= Kl modulo OpenVSP permite el disenio paramétrico de diferentes geometrias complejas, que si bien
no se recomiendan implementar en la simulacién, se puede analizar el arrastre parasitario asociado
a través de ecuaciones semiempiricas que implementa internamente el programa.

= VSPaero es un programa gratuito y de cédigo abierto, lo que permite su uso en contextos académicos
y de investigacion sin incrementar los costos del proyecto.

= VSPaero es un programa con una amplia documentacion, lo que facilita su uso incluso por usuarios
con experiencia limitada en el diseno de aeronaves y dindmica computacional de fluidos.
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1.7. Metodologia

La metodologia empleada para este proyecto se basa en un trabajo en conjunto de investigacién, re-
daccién y documentacién. Para ello, se plantean una serie de pasos que se seguiran a lo largo de esta
investigacion con el fin de cumplir los objetivos especificos propuestos. A continuacion, se detallan las
actividades a realizar para el cumplimiento de los objetivos del proyecto:

Objetivo general: Evaluar analiticamente la estabilidad estéatica de una plataforma aerondutica para
transporte de carga.

s Actividad: Dimensionar una plataforma aerondutica y evaluar, mediante dos enfoques distintos
(analitico y numeérico), los modos de vuelo longitudinales en un escenario de estabilidad estatica de
la configuracién propuesta.

= Entregable: Documento final del trabajo de grado.

Objetivo especifico 1: Proponer una configuraciéon aerodinamica para una plataforma aerondutica
para transporte de carga.

= Actividad 1.1: Recopilaciéon de informacién sobre bibliografia relacionada con el disefio aerodiné-
mico de plataformas aeronduticas y el analisis de la estabilidad longitudinal de UAVs.

= Actividad 1.2: Dimensionamiento preliminar de los pardmetros relevantes que afectan la aerodiné-
mica del prototipo propuesto.

= Actividad 1.3: Realizacion del modelo CAD de la plataforma propuesta.

= Entregable: Metodologia de disefio conceptual.

Objetivo especifico 2: Estimar los modos de vuelo longitudinales en un escenario de estabilidad
estatica de la propuesta aerodindmica planteada.

= Actividad 2.1: Estimacion de los pardmetros requeridos para la evaluacién de la estabilidad longi-
tudinal.

s Actividad 2.2: Implementacion del modelo analitico para determinar los modos de vuelo longitu-
dinales.

= Actividad 2.3: Evaluacién de la estabilidad estatica y obtencién de los modos de vuelo analiticos.

= Entregable: Curvas caracteristicas utilizadas para la evaluaciéon analitica de la estabilidad longitu-
dinal.

Objetivo especifico 3: Verificar los modos de vuelo obtenidos con revisiéon bibliografica, numeérica o
experimental.

= Actividad 3.1: Implementacion de un modelo numérico en MATLAB basado en las ecuaciones
linealizadas del movimiento longitudinal.

= Actividad 3.2: Simulacién de la respuesta dinamica de la plataforma ante perturbaciones longitu-
dinales.

» Actividad 3.3: Identificacion de los modos de vuelo a partir de la solucién numérica (frecuencias
naturales y razones de amortiguamiento).
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= Actividad 3.4: Comparacion de los modos de vuelo obtenidos analiticamente y numéricamente.

= Entregable: Analisis comparativo entre los resultados analiticos y numeéricos.

A continuacién, se presenta el diagrama de flujo de la metodologia que se implementaré para el desa-
rrollo del proyecto y permitira el cumplimiento de los objetivos propuestos:

INICIO

Recopilacion de informacién bibliografica
sobre disefio aerodinamico y estabilidad
longitudinal de UAVs

Implementacién del modelo analitico para
determinar modos de vuelo longitudinales

1

l

Establecimiento de los requirimientos
funcionales para la aeronave

Evaluacion de la estabilidad estatica y
obtencion de modos de vuelo analiticos

l

Dimensionamiento preliminar de
parametros aerodinamicos del prototipo

I

|

¢Se cumplen los
requerimientos
funcionales?

Implementacién de modelo numérico en
MATLAB

I

Simulacién de la respuesta dindmica ante
perturbaciones longitudinales

Identificacién de modos de vuelo a partir de)
solucién numérica

Realizacién del modelo CAD de la
plataforma propuesta

Estimacién de pardmetros para evaluacion
de estabilidad longitudinal

¢Los modos de

No vuelo numéricos Si

coinciden con los
analiticos?

Andlisis comparativo y
elaboracion del documento final

Figura 1.16: Diagrama de flujo del proceso.

En el Tabla 1.2, se observa la metodologia del desarrollo del proyecto de manera detallada, donde se
especifica los objetivos, las actividades que se deben de realizar y coémo se van a ejecutar. Ademés, se
describe los entregables que se generan para el cumplimiento de los objetivos propuestos.
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Tabla 1.2: Metodologia del desarrollo del proyecto

Metodologia

Objetivos

Actividades

;Coémo? Entregable

G: Evaluar analiticamente
la dinamica de vuelo de
una plataforma aeronédutica

para transportar carga.

Dimensionar una plataforma
aeronautica y evaluar mediante
dos enfoques distintos la
estabilidad estética de la

configuraciéon propuesta.

Aplicando herramientas de

Documento final
anélisis teorico y verificacion
del trabajo de grado.
numérica en software especializado.

1. Proponer una configuracion
aerodinamica para una
plataforma aeronautica

para transporte de carga.

Recopilacion de informacion
bibliografica sobre diseno
aerodinamico y estabilidad

longitudinal de UAVs.

Buisqueda en bases de
datos académicas y

literatura especializada.

Dimensionamiento preliminar
de parametros relevantes para

el diseno de la configuracion.

Mediante principios de

Metodologia de diseno
aerodinamica y analisis de

conceptual.
configuraciones comparables.

Realizacion del modelo CAD

de la plataforma propuesta.

Con software de disefio asistido

por computadora (CAD).

2. Estimar los modos de vuelo
longitudinales en un escenario

de estabilidad estatica.

Estimacion de parametros
para el andlisis de estabilidad

longitudinal.

A partir de las ecuaciones
semiempiricas encontradas

en la literatura.

Construccion del modelo teodrico

dindmico longitudinal a partir

de las ecuaciones linealizadas.

Aplicando la teoria de
Curvas y tablas de
pequeiias perturbaciones en las

estabilidad longitudinal.
ecuaciones de movimiento.

Evaluacién de los modos
de vuelo longitudinales

mediante enfoque analitico.

Calculo de las frecuencias
naturales y factores de

amortiguamiento de los modos.

3. Verificar los modos de
vuelo obtenidos con revision
bibliografica, numérica

o experimental.

Implementacion de un modelo
numérico del movimiento

longitudinal en MATLAB.

Mediante el uso de
las ecuaciones de

movimiento linealizadas.

Simulacion de la respuesta
libre dindmica

longitudinal .

Con base en los valores Comparacion de los

propios de la matriz resultados analiticos

de espacio de estados. y numéricos.

Analizando los resultados
obtenidos analiticamente

y numeéricamente.

Analisis critico con
base en literatura

y tablas comparativas.
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2. Diseno conceptual de la plataforma
aeronautica

El diseno conceptual implementado en el presente proyecto se fundamenta en las metodologias am-
pliamente documentadas en la literatura, como las propuestas en Raymer [26] y en Anderson [14]. Dichas
metodologias inician con la definicién de una serie de requerimientos, seguidas de la exploracion de di-
ferentes configuraciones y del dimensionamiento de los componentes principales con base en tendencias
observadas en aeronaves de referencia.

La metodologia propuesta de disefio conceptual se estableci6é con base en la referencia [26], en donde
se desarrolla el proceso de disenio para aeronaves convencionales. Dado que este proyecto aborda el diseno
de un UAV, se implementaron pasos complementarios y adicionales obtenidos de las referencias [27] y 28]
que resultaron relevantes para el desarrollo de la plataforma aerondutica para transporte de carga, como el
uso de herramientas de simulacion basadas en flujo potencial (XFLR5 y VSPAERO) y la implementacion
de matrices de decision.

El proceso de diseno conceptual llevado a cabo en este proyecto se estructuré en tres etapas principales.
En la primera etapa, se realizd una revision bibliografica con el fin de identificar aeronaves de referencia
con requerimientos similares, lo cual permitié complementar la falta de experiencia en el diseno de este tipo
de plataformas. Adicionalmente, se establecié una etapa de predisefio cuyo objetivo principal fue recopilar
y seleccionar los datos iniciales (caracteristicas geométricas y restricciones operativas).

Inicialmente, se hizo uso de herramientas cualitativas para la priorizacién de requisitos, lo cual per-
miti6 obtener una configuraciéon inicial. Posteriormente, estas decisiones se contrastaron a través del uso
de ecuaciones analiticas y semiempiricas, de tal forma que estas decisiones no dependieran unicamente de
criterios subjetivos, sino también de estimaciones cuantitativas del desempeno aerodindmico y estabilidad
longitudinal.

2.1. Requerimientos funcionales y limites operacionales

Los requerimientos funcionales y limites operacionales son un conjunto de especificaciones, criterios y
condiciones esenciales, ya que son los que guian la etapa de diseno y definen las capacidades minimas que
debe cumplir la plataforma aeronautica.

En el presente proyecto, se ha considerado la operacién de la aeronave no tripulada bajo la modalidad
EVLOS (Extended Visual Line of Sight) segun la RAC 100, en la categoria especifica Clase B (Regulada),
aplicable para el transporte de carga ligera para un agricultor. A partir de ello, a continuaciéon se listan
los aspectos funcionales y limites operacionales que enmarcan el diseio conceptual de la aeronave:

» Peso maximo de despegue (MTOW): debe ser igual o inferior a 250 kg, incluyendo peso estruc-
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tural, sistemas a bordo y carga util.

s Capacidad de carga tutil: se ha establecido una carga util maxima de 2 kg, considerando un
balance entre la capacidad de carga y el rendimiento aerodinamico de la aeronave. Este limite permite
establecer un fuselaje de dimensiones moderadas para reducir el area en contacto con el fluido y, por
ende, minimizar la resistencia parasita generada por este componente.

» Altura maxima de operacién: no debe ser mayor a 122 m (400 ft) sobre el nivel de terreno (AGL).

= Distancia maxima desde el piloto remoto: de acuerdo a la modalidad EVLOS, la distancia
puede ser hasta de 3 km mediante la implementacion de observadores visuales capacitados que
mantengan vigilancia directa del UAV durante su vuelo y comunicacién constante con el operador.

= Estabilidad: la aeronave, tanto operando con carga o en vacio, debe cumplir con los criterios
de estabilidad longitudinal estéatica y modos de vuelo (fugoide y de corto periodo) convergentes,
garantizando un vuelo controlado ante perturbaciones.

= Materiales de construccion: la seleccién debe responder a criterios de bajo peso y alta rigidez.
Se prioriza el uso de fibra de carbono como material principal de la estructura, atendiendo a las
restricciones de MTOW vy la necesidad de soportar cargas generadas durante el vuelo.

= Autonomia de vuelo: la aeronave debe entregar la autonomia suficiente para cubrir, al menos,
una ruta de ida y vuelta de hasta 6 km con carga 1til.

2.2. Alcance del diseno conceptual

En el presente proyecto, el disefio conceptual se enmarca dentro de los limites operacionales definidos
por la normativa nacional y los requerimientos establecidos por el autor. Dentro de esta etapa, se abordan
los siguientes aspectos:

1. Definiciéon de requerimientos funcionales y limites operativos: peso méximo de despegue,
altura maxima de vuelo, autonomia de vuelo, carga til, estabilidad, materiales de construccién.

2. Configuracion general del UAV: anatomia de la aeronave, dimensionamiento y configuraciéon de
los componentes principales (ala, fuselaje y empenaje).

3. Calculo del peso y centro de gravedad de la aeronave: determinaciéon de la posicion del
centro de gravedad respecto a la cuerda media aerodindmica del ala principal y estimaciéon de los
pesos individuales de cada componente.

4. Curvas aerodinamicas del UAV: evaluacion de los coeficientes aerodinamicos de sustentacion,
arrastre y momento de cabeceo a partir de la herramienta computacional seleccionada.

Cabe aclarar que el alcance de la etapa de diseno conceptual no incluye calculos estructurales, vali-

dacién experimental en laboratorio o en vuelo, construcciéon de modelos fisicos, evaluacion del sistema de
propulsion ni implementacion de sistemas de control.

2.3. Metodologia de diseno conceptual

En la Figura 2.17 se presenta el diagrama de flujo correspondiente a la etapa de disefio conceptual:
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Figura 2.17: Diagrama de flujo de la etapa de diseno conceptual.

2.4. Seleccion de aeronaves de referencia y estimacion preliminar de
parametros de diseno

En el diseno conceptual de aeronaves, es comtun iniciar estableciendo el peso maximo de despegue, ya
que este pardmetro permite guiar el dimensionamiento de los componentes principales de la aeronave. Un
método habitual para estimar dicho peso consiste en utilizar datos estadisticos provenientes de aeronaves
que han sido evaluadas en vuelos reales [19]|. Asimismo, en la literatura es posible encontrar expresiones
que permiten realizar una estimacion inicial del peso méximo de despegue. Sin embargo, la mayoria de
estas ecuaciones han sido desarrolladas para aeronaves de dimensiones considerablemente mayores a la
que se pretende disenar en el presente trabajo. Por ello, se decidié analizar plataformas aeronauticas con
propositos y capacidades de carga util similares, con el fin de establecer un punto de partida para el di-
mensionamiento de cada uno de los componentes de la aeronave.

Como primera aeronave de referencia se consider6 la T-drone VA25, un UAV con capacidad de des-
pegue y aterrizaje vertical y alta autonomia con un sistema de propulsion eficiente. Este UAV tiene la
capacidad de alternar diferentes tipos de carga 1til de acuerdo a los requerimientos de la misiéon a llevar

a cabo [29].

La segunda aeronave de referencia es la SkyWalker VT265, una aeronave de ala fija tipo VTOL de 12
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kg construida mediante materiales compuestos y con un diseno aerodindmico que mejora su autonomia
durante la operacion [30].

La tercera aeronave de referencia es la Airmobi V25, un dron eléctrico tipo VIT'OL diseniado para mi-
siones de larga duracién como vigilancia, rescate y cartografia. Esta aeronave cuenta con una estructura
de fibra de carbono y un disenio aerodinamico que le permiten volar més de 3 horas con una carga tutil
de 1 kg. Ademaés, posee un disenio modular que facilita el mantenimiento sin necesidad de herramientas [31].

Finalmente, la ultima aeronave considerada como referencia es la HXAYK-250, un dron de larga resis-

tencia disenado para inspeccion, vigilancia y mapeo [32]. A continuacion, en la Tabla 2.3, se recopilan las
caracteristicas mas relevantes de las aeronaves de referencia.

Tabla 2.3: Parametros de las aeronaves de referencia.

T drone SkyWalker Airmobi

HXAYK-250
VA 25 VT265 VTOL V25
Envergadura (m) 2.5 2.65 2.5 2.5
Carga util (kg) 2 2.5 2.2 2.2
Masa total (kg) 13 13.5 12.5 13.5
Autonomia (min) 210 @ 1kg 210 - 150 @ 1kg
Capacidad bateria (mAh) 30000 30000 25000 25000
Velocidad crucero (m/s) 22-25 19-22 20 26
Materiales Fibra de Fibra de Fibra de Fibra de
construccién carbono carbono carbono carbono

Con base en la informacion anterior se establecen a través de valores promedios, dos parametros que
guiaran el dimensionamiento posterior: envergadura de 2.5 m y un peso maximo de despegue de 13 kg.

2.5. Dimensionamiento del ala principal

El dimensionamiento del ala influye directamente en diferentes pardmetros importantes de la aeronave
como el rendimiento aerodinadmico, carga alar y estabilidad. En esta secciéon, se detalla el dimensionamiento
de los distintos pardmetros geométricos del ala.

Seleccion perfil aerodinamico

El airfoil o perfil aerodindmico es el corazon del ala, por este motivo seleccionar un perfil aerodinamico
adecuado y que se ajuste a los requerimientos de diseno es primordial, ya que afecta parametros como la
velocidad de crucero V., la velocidad de perdida V; y la eficiencia aerodinamica L/D.

Lo primero que se debe establecer para evaluar los diferentes perfiles aerodindmicos es el nimero de
Reynolds al cual estaran operando dichos perfiles. Tomando como punto de partida el tamano de las
aeronaves de referencia con una cuerda promedio de 0.2 m, velocidad crucero de aproximadamente 20
m/s y las propiedades del aire en la zona de operacion que es la Ciudad de Cali, Colombia, la cual esta
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aproximadamente a 1000 m sobre el nivel del mar y tiene una temperatura promedio de 25°: densidad p de
1.184 kg/m3, viscosidad dinamica p de 1,862107° kg/(m.s). A partir de estos datos se obtiene un ntimero
de Reynolds Re. de aproximadamente 250000.

Una vez establecido el ntumero de Reynolds, se seleccionaron los perfiles aerodindmicos que van a ser
evaluados, los cuales son: Eppler 216, NACA 4415, S1223 y Dae 31 (ver Figura 2.18). Estos perfiles fueron
seleccionados a partir de la revisién literaria donde destacan por su amplio uso y buen desempeifio a niime-
ros de Reynolds relativamente bajos. Para realizar el anélisis comparativo de los diferentes perfiles se hizo
uso de un programa de cédigo abierto llamado XFLRS5, el cual es una herramienta que permite analizar el
desempeno aerodindmcico de perfiles aerodindmicos, alas y aeronaves a bajos niimeros de Reynolds basa-
do en diferentes métodos como: el de Lifting Line Theory (LTT), el de Vortex Lattice y el de 3D Panel [33].

En particular, para la evaluacion de perfiles aerodindmicos, XFLR5 implementa internamente el c6digo
de XFOIL, desarrollado por Mark Drela. Este codigo utiliza el método de paneles en 2D para resolver el
flujo potencial alrededor del perfil y un modelo de capa limite para estimar el arrastre (drag) asociado a
los efectos viscosos.
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(a) Eppler 216 (b) Dae 31
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S ; T T
(c) S1223 (d) NACA 4415

Figura 2.18: Comparacion de los perfiles aerodinamicos seleccionados.

A continuacion, en la Figura 2.19 se presentan las graficas de coeficiente de sustentacion Cj versus
angulo de ataque «, coeficiente de arrastre Cy versus angulo de ataque a, la relacion C;/Cy versus dngulo
de ataque a y Cy, versus angulo de ataque para los 4 perfiles aerodindmicos mencionados anteriormente.
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Figura 2.19: Curvas caracteristicas de los perfiles aerodinamicos @Re,.=250000. Modificado de [33]

En la Figura 2.19a, se puede observar que el perfil que tiene un coeficiente de sustentaciéon mayor es el
S1223, seguido del Dae 31. Este parametro es importante ya que se requiere que la aeronave sea capaz de
transportar una carga de 2 kg, lo que implica la necesidad de un coeficiente de sustentacion elevado. Ade-
més, un perfil con mayor sustentacioén permitiria reducir la superficie alar requerida para generar la misma
fuerza de sustentacion, lo que contribuiria a disminuir tanto el peso estructural como la resistencia parasita.

No obstante, es necesario analizar otros factores antes de tomar una decisién. Por ejemplo, en la Figura
2.19b, se observa que el perfil con el mayor coeficiente de arrastre Cy en un rango de angulo de ataque de
—2 < a < 2 es el Dae 31, mientras que el NACA 4415 presenta un coeficiente de arrastre menor en este
mismo rango en comparacion con los demas perfiles evaluados.

Por otro lado, la relacion entre C;/Cy, presentada en la Figura 2.19¢, indica que el Eppler 216 presenta
la mayor eficiencia aerodinamica de todos los perfiles a un angulo de ataque de alrededor de 4°, seguido
del perfil Dae 31, cuyo pico de eficiencia ocurre a 7°. los perfiles S1223 y NACA 4415 muestran un valor de
méxima eficiencia aerodinamica similar, pero a diferente angulo de ataque. Cabe resaltar que, en el caso
del NACA 4415, la curva de eficiencia aerodinamica no decae rapidamente debido a que el coeficiente de
arrastre permanece relativamente constante en un rango amplio de 4ngulo de ataque.

Por ultimo, al analizar la Figura 2.19d, se observa que el perfil S1223 presenta el valor méas bajo de
coeficiente de momento de cabeceo. Mientras que el perfil NACA 4415 tiene el mayor coeficiente de mo-

mento de cabeceo de todos los perfiles.

Para complementar el analisis cualitativo anterior y seleccionar el perfil aerodindmico que esté maés
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alineado con los requerimientos, se implementa una matriz de decisién, en donde se compararon los perfiles
evaluados en funcion de los parametros mas relevantes para el disefio:

= Coeficiente de sustentacion maximo: relacionado con la capacidad de generar la sustentacion
suficiente para un vuelo nivelado.

= Coeficiente de arrastre: relacionado con la resistencia aerodinamica y la eficiencia de vuelo.
» Eficiencia aerodinamica L/D: relacionado con la autonomia y el consumo energético.

= Momento de cabeceo: relacionado con los requerimientos de estabilidad longitudinal y el tamano
del estabilizador horizontal.

= Facilidad de manufactura: Compatibilidad con los materiales de construccion.

A cada uno de los criterios definidos previamente se les asigné un peso relativo, de acuerdo con la
importancia que tienen dentro de los objetivos del presente proyecto (ver Tabla 2.4). La calificacion de
cada criterio se establecié en una escala de 1 a 5, donde 1 corresponde al desempenio méas bajo (perfil que
menos satisface el criterio) y 5 al desempeno maés alto (perfil que mejor cumple con la condicion evaluada).
Finalmente, el puntaje total de cada perfil aerodinamico se obtiene a partir de la suma ponderada de los
productos entre la calificacion asignada y el peso correspondiente a cada criterio.

Tabla 2.4: Matriz de decisiéon para la eleccion del perfil aerodinamico del ala principal.

Criterio Peso (%) Eppler 216 Dae 31 NACA 4415 S1223

Cloan 25 4 4 3 5

Cy 20 4 2 5 3

L/D 25 5 4 3 3

Cm 15 3 3 5 2

Facilidad de manufactura 15 2 3 4 2
Puntaje total 100 3.35 3.3 3.85 3.2

De acuerdo a lo obtenido en la matriz de decision, los perfiles NACA 4415 y el Eppler 216 son los
que presentan los mayores puntajes ponderados en comparaciéon con los demas perfiles estudiados. Por
esta razon, se realiz6 un anélisis mas detallado en el programa XFLRS5, con el fin de sustentar la eleccion
definitiva del perfil aerodinamico.

El estudio consisti6 en el analisis de los perfiles aerodindmicos en un ala genérica, definida a partir de
los parametros geométricos promedios de las aeronaves de referencia. A través de este modelo se evalua-
ron las curvas polares de coeficiente de sustentacion (Cr), coeficiente de arrastre (Cp) y coeficiente de
momento de cabeceo (Cjs) en funcion del angulo de ataque, con el objetivo de evaluar el comportamiento
de ambos perfiles en un escenario mas realista que incluyera los efectos tridimensionales.

La geometria del ala genérica se definié6 como un ala rectangular con cuerda constante de 0.25 m, enver-
gadura de 2.5 m y un angulo de barrido de 0°. Las condiciones de la simulacién en XFLR5 correspondieron
a una velocidad crucero V, de 21 m/s fija, densidad del aire p de 1.074 kg/m?> (condiciones de altura y
temperatura de la ciudad de Cali, Colombia) y el centro de gravedad ubicado en el 25% de la cuerda
del ala, con el fin de obtener el coeficiente de momento en el centro aerodindmico. Para el analisis se em-
ple6 el método de 3D panel, basado en el método de paneles, activando la opcién de incluir efectos viscosos.
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En las Figuras 2.20a, 2.20b se observan las curvas obtenidas para el coeficiente de momento de cabeceo
y la eficiencia aerodindmica en funcion del angulo de ataque respectivamente de las dos alas configuradas
con los dos perfiles aerodinamicos de estudio.
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Figura 2.20: Comparacién de las curvas aerodinamicas de los perfiles NACA 4415 y Eppler 216.
Modificado de [33]

A partir de la Figura 2.20a, se observa que el valor absoluto del coeficiente de momento de cabeceo en
el centro aerodinamico del ala con el perfil Eppler 216 es significativamente mayor para el ala con perfil
Eppler 216 en comparaciéon con la correspondiente al perfil NACA 4415. Esto implica que una aeronave
con el perfil Eppler 216 requeriria un estabilizador horizontal de mayor superficie o un brazo de momento
més largo para compensar el efecto desestabilizante del ala, dado que este parametro incide en el calculo
del coeficiente de momento de cabeceo en el centro de gravedad de la aeronave completa a un angulo de
ataque de 0° (Cryg,. . ).

Por otra parte, en la Figura 2.20b se observa que la eficiencia aerodindmica méxima es practicamente
la misma para ambas alas; sin embargo, en el caso del perfil NACA 4415, el pico se alcanza a un angulo
de ataque cercano a 2°, mientras que para el perfil Eppler 216 ocurre alrededor de -1°. El perfil NACA
4415 presenta una ventaja importante, ya que se espera que la aeronave opere principalmente en angulos
de ataque positivos.

Geometria del ala

Para la definicion de la geometria del ala, se estableci6 inicialmente una envergadura de 2.5 m, basada
en el analisis de las aeronaves presentado anteriormente. Posteriormente, para determinar la superficie alar
se recurrié a un parametro utilizado en el disefio aerondutico: la velocidad de pérdida V. Para esta aero-
nave, se establecio un valor de V; = 16 m/s, de manera que la velocidad crucero V. definida previamente
sea aproximadamente 1.2 veces la velocidad de pérdida [19].

Como estimacion preliminar, se asumio que el coeficiente de sustentacion maximo del ala es igual al 90 %
del coeficiente de sustentacion méaximo del perfil aerodindmico [26], suposicion que deberé verificarse en

etapas posteriores del disenio. Finalmente, empleando el peso maximo de despegue de 13 kg y considerando
un Cr,,,. de 1.3, se determina la superficie alar requerida. La velocidad de pérdida se calcula a partir de

la ecuaciéon 2.28.
/ 2W
V=4 ———— 2.28
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Despejando la superficie alar Sy de la ecuacion 2.28 y sustituyendo los valores previamente definidos,
se obtiene un valor de aproximadamente 0.72 m?.

Relacion de estrechamiento )\

Anteriormente se menciondé como la relacién de estrechamiento puede influir en la distribucion de la
sustentacion del ala a lo largo de la envergadura. Por esto motivo, se implementé este parametro en el
diseno del ala. Segtn la literatura, los valores méas comunes para la relacion de estrechamiento se encuentran
en un rango entre 0.4-0.5 [26], siendo 0.45 el valor que mejor aproxima una distribuciéon de sustentacion
eliptica. Con base en lo anterior, se establecié una relaciéon de estrechamiento de 0.4. Con esta informacion
se calcularon a partir de las ecuaciones 1.8, 1.9 y 1.10 los valores para la cuerda de raiz Cq;,, de punta
Cpunta y la cuerda media aerodinamica ¢ respectivamente. Los valores obtenidos para los parametros
anteriormente mencionados son los siguientes:

Chraiz = 0,410 (2.29)
Chunta = 0,164 (2.30)
¢ = 0,305 (2.31)

Relacion de aspecto AR

Una vez establecidas superficie alar y la envergadura, se procedi6é a calcular la relacién de aspecto
correspondiente al ala principal a partir de la Ecuacion 1.7, lo cual di6 un valor de 8.7. Al analizar este
valor se determind que es coherente, teniendo en cuanto que se encuentra en un rango adecuado [19].
Ademas, es un valor intermedio el cual garantiza una buena eficiencia aerodinamica, sin entrar en perdida
a un valor de angulo de ataque bajo [19].

Angulo de barrido A

Para el caso de este proyecto se decidié establecer un édngulo de barrido para el ala principal de
alrededor de 3°, con el objetivo de desplazar el centro aerodindmico hacia atras de la aeronave y mejorar
la estabilidad longitudinal estética. Adicionalmente, se escogié un valor bajo dado que la aeronave va a
volar a velocidades relativamente bajas, por lo que su ventaja de reducir la velocidad perpendicular al
borde de ataque del ala en vuelos supersénicos resulta siendo por el contrario, contraproducente debido a
la disminucién de la sustentaciéon. Finalmente, un barrido del ala hacia atras puede contribuir a la mejora
de la estabilidad lateral [15].

Posicion respecto al fuselaje

La ubicacion vertical del ala se determiné por criterios operacionales, estructurales, aerodindmicos y de
estabilidad. El ala alta mejora la estabilidad lateral, aunque puede aumentar la resistencia por los carena-
dos necesarios en la union ala-fuselaje. El ala media reduce la resistencia aerodindmica, pero su estructura
complica el disefio en aeronaves de carga. El ala baja facilita el almacenamiento del tren de aterrizaje,
aunque este debe ser mas alto, lo que incrementa el peso, y requiere diedro positivo para mantener la
estabilidad lateral [19].

Dado que maximizar el volumen interno para la carga es prioritario, se eligié la configuracion de ala
alta, ya que reduce las limitaciones estructurales de una configuraciéon de ala media, mejora la estabilidad
lateral y la distribuciéon del espacio dentro del fuselaje.
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Angulo diedro T

A lo largo de esta seccion, se ha mencionado algunos factores que contribuyen al efecto diedro, tales
como el dngulo de barrido y la posicion del respecto al fuselaje. Usualmente, las aeronaves con ala alta
y un barrido hacia atras incorporan un angulo diedro negativo para mejorar la maniobrabilidad. Para la
presente aeronave, se establecié un édngulo diedro de 0°, debido a que las decisiones previas ya favorecen
la estabilidad lateral y, al tratarse de una aeronave de transporte de carga, la estabilidad estética es pri-
mordial, por lo que no se ve necesario hacer uso de un angulo diedro negativo.

En la Tabla 2.5 se resumen todos los parametros definidos para la geometria del ala. Ademas, la Figura
2.21 muestra un esquema del ala con sus dimensiones principales.

Tabla 2.5: Parametros geométricos ala

Parametro Valor
Relacién de aspecto AR 8.7
Envergadura b 2.5 |m|

Cuerda media aerodindmica ¢ 0.305 [m)]

Cuerda de raiz C,q, 0.410 |m)]
Cuerda de punta Cpunta 0.164 [m]
Relacion de estrechamiento A 0.4
Superficie alar Sy 0.72 [m?]
Angulo diedro T 0[]
Perfil aerodinamico NACA 4415
Angulo de barrido A 3.5 [°
- ‘Q\J
(0)] W
'S _rg
% i
'ﬂ o
2500

Figura 2.21: Dimensiones generales del ala principal (dimensiones en milimetros).

Validacién en XFLR5 del diseno conceptual del ala

Para validar las decisiones adoptadas durante el diseno conceptual, se evalud el desempeno aerodinami-
co en el programa XFLR5, obteniéndose las curvas de coeficiente de arrastre (ver Figura 2.22a), coeficiente
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de momento de cabeceo (ver Figura 2.22b) y fuerza de sustentacion (ver Figura 2.22¢) en funcién del angulo
de ataque considerando una velocidad crucero de 21 m/s.
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Figura 2.22: Curvas polares del ala principal. Modificado de [33]

En la Figura 2.22c se aprecia que la sustentacion generada satisface el requerimiento de equilibrar
el peso maximo estimado de la plataforma aeronautica, de 13 kg, a un angulo de ataque de 4° para la
velocidad crucero planteada. Para este mismo éngulo, el coeficiente de arrastre obtenido es 0.031 y el
coeficiente de momento de cabeceo corresponde a -0.275.

De forma complementaria, se aplicé el método de Lifting Line Theory (LLT) en XFLR5, con el fin de
validar la estimacioén inicial para la velocidad de perdida realizada durante el diseno conceptual del ala.

La Figura 2.23 muestra la curva del coeficiente de sustentacion en funcién del angulo de ataque del ala
calculada a través del método de LLT.
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Figura 2.23: Gréfica de Cj vs « del ala con el método LLT.

A partir de la Figura 2.23 se observa que el valor maximo del coeficiente de sustentaciéon es aproxi-
madamente 1.38. Sustituyendo este valor en la ecuacion 2.28 junto con los parametros correspondientes,
se obtiene una velocidad de pérdida Vs de 15.46 m/s. De este modo, se comprueba que la velocidad de
crucero definida para la plataforma equivale a 1.35 veces la velocidad de pérdida, cumpliendo asi con un
margen adecuado de operacion.

2.6. Dimensionamiento de la cola

Existe una gran variedad de configuraciones para la cola de una aeronave (ver Figura 2.24), entre
las méas utilizadas se encuentra la cola convencional, que es la mas comtn debido a su disefio sencillo,
proporcionando estabilidad y control adecuados con un peso razonable. Otra cola ampliamente usada es
la tipo T, esta configuracién presenta una gran ventaja ya que permite que el estabilizador horizontal esté
fuera de la estela del ala principal, de modo que tiene un mejor desempeno aerodinamico y ofrece un mejor
control en el cabeceo de la aeronave. Sin embargo, esta cola requiere que el estabilizador vertical tenga
una estructura rigida, lo que incrementa el peso estructural de la aeronave y anade mayor complejidad a
su construccién. Por otro lado, la cola tipo V reduce el drea mojada, disminuyendo a su vez el arrastre
parasito. No obstante, este tipo de superficie requiere un sistema de control méas complejo y experiencia,
pues una entrada en la superficie de control tendra un efecto tanto en el eje transversal como lateral.

>—

(a) Empenaje convencional (b) Empenaje tipo T (c) Empenaje tipo V

Figura 2.24: Tipos de configuraciones para la cola. Tomado de [20].

Con el fin de seleccionar la configuracién méas adecuada para este proyecto, se elaboré una matriz de
decisién similar a la implementada para la eleccion del perfil aerodinamico del ala, basada en criterios de
facilidad de construccién, peso estructural, estabilidad, complejidad de control y desempeinio aerodinamico.
La Tabla xx resume la evaluacion de cada alternativa:
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Tabla 2.6: Matriz de decisién para la eleccion de la configuracién de la cola.

Criterio Peso (%) Cola convencional Cola tipo T Cola tipo V
Facilidad de construcciéon 25 5 2 3
Peso estructural 20 4 2 4
Estabilidad longitudinal 25 5 5 3
Complejidad del control 10 5 4 2
Desempeno aerodinamico 20 4 5 4
Puntaje total 100 4.6 3.55 3.3

De acuerdo con la matriz de decision, la configuracion mas adecuada con base en las prioridades
establecidas para el proyecto es la cola convencional, ya que combina factibilidad constructiva, peso y
caracteristicas de estabilidad y control adecuadas.

Dimensionamiento del empenaje horizontal

Un correcto dimensionamiento del empenaje horizontal es esencial, ya que como se mencioné en el
Marco teorico (Seccion 1.6), esta directamente relacionado con la estabilidad longitudinal de la aeronave.
Con el propoésito de realizar una primera estimacion de la geometria de la cola horizontal, se emplearan
valores comtinmente utilizados para parametros como: el coeficiente de volumen de cola Vi, la relacion de
aspecto ARy v la relacion de estrechamiento Apr. En una cola horizontal tipo convencional los valores
de relaciéon de aspecto oscilan entre 3 y 5, mientras que la relaciéon de estrechamiento varia entre 0.3 y

0.6 |20]. Para este diseno, se seleccioné una relacion de aspecto de 4 y una relacion de estrechamiento de
A=0,5.

Para el coeficiente de volumen de cola horizontal los valores comtinmente utilizados oscilan entre 0.5 y
1.0, dependiendo del tipo de aeronave. Por ejemplo, en una aeronave militar de carga se suele utilizar un
valor de 1.0 [26]. Para el caso particular de este proyecto, se decidi6 utilizar un valor de 0.7. Adicionalmen-
te, se establecid que la superficie aerodinamica de la cola horizontal sea alrededor del 20 % de la del ala
principal. Se establecié este valor debido a lo encontrado en la referencia (referenciar Roskam), donde se
encontrd que para aeronaves con un solo motor impulsado por hélice, los valores tipicos oscilan entre 10 %
- 25%. Una vez establecidos los anteriores parametros, se calcul6 el brazo de momento de cola horizontal
a partir de la Ecuacién 1.11, obteniendo un valor de I g7 = 0,9m.

Con el area del estabilizador horizontal, la relacién de aspecto y la relacién de estrechamiento, se

calcularon la envergadura y las cuerdas de raiz y de punta, tal y como se hizo para el ala principal. En la
Tabla 2.7 se reportan todos los pardmetros que definen la geometria del empenaje horizontal.
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Por otra parte, al igual que en el dimensionamiento del ala, es necesario definir un perfil alar adecuado.
A diferencia del ala principal, el estabilizador vertical no requiere generar grandes fuerzas de sustentacion,
sino solo la cantidad necesaria para mantener la estabilidad de la aeronave. Por ello, se suelen emplear
perfiles simétricos tanto en el estabilizador horizontal como en el vertical [15]. En este sentido, para este
proyecto se seleccioné un perfil NACA 0009 para ambos estabilizadores, ya que es un perfil ampliamente
utilizado para este tipo de superficies y delgado, por lo que generara un menor arrastre. La Figura 2.25

Tabla 2.7: Parametros geométricos del empenaje horizontal

Parametro Valor
Relacién de aspecto 4
Envergadura by 0.8 [m]
Cuerda de raiz Craizy,, 0.27 [m]
Cuerda de punta Cpunta 0.135 [m|
Relacién de estrechamiento Ay 0.5
Volumen de cola horizontal Vg 0.7
Perfil aerodinamico NACA 0009
Superficie alar Sy 0.16 [m?]

muestra las curvas caracteristicas de este perfil para un Reynolds Re. de 80000.
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Figura 2.25: Curvas caracteristicas del perfil aerodinamico NACA 0009 @ Re.=80000. Modificado de

Por ultimo, en la Figura 2.26 se presenta el estabilizador horizontal completamente dimensionado.
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Figura 2.26: Dimensiones generales del estabilizador horizontal (dimensiones en mm)

Dimensionamiento del empenaje vertical

Similar a como se dimensioné el estabilizador horizontal, se emplearon valores tipicos como guia pa-
ra establecer los pardmetros que definen la geometria del estabilizador vertical. En el caso de una cola
vertical convencional, la relacion de aspecto ARy oscila entre 1.3 y 2.0, mientras que los valores para
la relacion de estrechamiento Ay varian entre 0.3 y 0.6 [20]. Con base en esta informacion, se establecio
que el estabilizador vertical del presente proyecto tuviera una relacién de aspecto de 1.5 y una relacion de
estrechamiento de 0.5.

Por otra parte, los valores tipicos del coeficiente de volumen para el estabilizador vertical varian entre
0.02 y 0.12 en funcién del tipo de aeronave. Para este proyecto, se establecié un valor de 0.03. Ademas, a
modo de restriccion, el brazo de momento del empenaje vertical se establecié de modo que fuera el mismo
para el empenaje horizontal, esta decisiéon se tomoé pensando en el disefio del conector del tubo de fibra
de carbono y la cola, el cual es mas sencillo de disenar si ambas superficies se encuentran ubicadas a una
misma distancia. Al reemplazar los valores correspondientes y despejar la ecuaciéon 1.12, se determinaron
el area del estabilizador vertical dando un valor 0.06 m?. Una vez definida el area, asi como la relacion
de aspecto y la relaciéon de estrechamiento, se procedié a calcular la envergadura, la cuerda de raiz y la
cuerda de punta del estabilizador vertical. En la tabla 2.8 se presentan todos los valores que definen por
completo la geometria del estabilizador vertical:

Tabla 2.8: Pardmetros geométricos empenaje vertical

Parametro Valor
Relacion de aspecto ARy 1.5
Envergadura by p 0.39 |m]
Cuerda de raiz Cygiz, 4 0.27 |m]
Cuerda de punta Cpuntay 1 0.135 |m)|
Relacion de estrechamiento Ay 0.5
Volumen de cola vertical Vi 0.03
Perfil aerodinamico NACA 0009
Superficie alar Sy ¢ 0.06 [m?|

Finalmente, en la Figura 2.27 se observa una representacion grafica del estabilizador vertical comple-
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tamente dimensionado:

o8¢

270

Figura 2.27: Dimensiones generales del estabilizador vertical (dimensiones en mm).

Validaciéon del diseno conceptual del empenaje horizontal

Como modo de validacién de las decisiones tomadas para el disefio conceptual del empenaje horizontal,
se realiza una evaluaciéon de la configuraciéon ala-cola para verificar que el empenaje horizontal es capaz de
proporcionar estabilidad estatica longitudinal. Para ello, se realiza la simulacién en el programa XFLR5,
donde se define la geometria del ala principal y del empenaje horizontal. Adicionalmente, el centro de
gravedad se supone que va a estar a un 25 % de la cuerda media aerodindmica del ala como una primera
aproximacion [26].

Las condiciones de la simulacion fue: velocidad crucero de 21 m/s, densidad del aire p de 1.074 kg/m3,
angulo de incidencia del ala principal de 2° y angulo de incidencia del empenaje horizontal de -3°.

En la Figura 2.28 se observa la grafica del coeficiente de momento de cabeceo en funcién del d&ngulo de
ataque:
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Figura 2.28: Grafica de (), vs « de la configuraciéon ala-cola.

A partir de la Figura 2.28, se puede observar que el dimensionamiento y la selecciéon del perfil aerodina-
mico del empenaje horizontal es adecuada, ya que la configuracion cumple con los criterios de estabilidad
longitudinal, es decir, la pendiente del coeficiente de momento de cabeceo en funcién del angulo de ataque
es negativa y la curva corta con el eje Y positivo de la grafica.

2.7. Dimensionamiento del fuselaje

El fuselaje corresponde a una de las partes principales de una aeronave, y su dimensionamiento implica
definir tanto las dimensiones generales como la configuraciéon interna para garantizar el cumplimiento de
los requisitos de carga tutil, estabilidad y distribucién de masas. En este diseno, el fuselaje se concibi6
para albergar todos los elementos estructurales, la carga ttil y los componentes electréonicos. Se optd por
utilizar secciones transversales elipticas, recomendadas por su capacidad de reducir la resistencia aerodi-
namica [15]. Asimismo, se establecié un fuselaje comprendido por una cabina principal y una estructura
delgada y alargada que se extiende hasta la cola de la aeronave. Esta configuracion facilita el ajuste de
la posicién del empenaje horizontal respecto al ala, contribuye a mantener la masa concentrada hacia la
parte delantera, disminuye el peso estructural y permite un mejor aprovechamiento del espacio disponible.

Para el dimensionamiento de la cabina principal, se tomé en cuenta el tamano de los diferentes subsis-
temas y su posicién, tomando como referencia las caracteristicas observadas en las aeronaves de referencia.
La bateria principal, al ser uno de los elementos de mayor masa, se posicioné lo méas cerca posible a
la nariz para contribuir a situar el centro de gravedad hacia adelante. Por otra parte, la bahia para el
transporte de la carga se posiciond de modo que quede justo debajo de las alas ya que se espera que el
centro de gravedad esté en esta posicién, de modo que las variaciones en el peso transportado tengan un
impacto minimo sobre la estabilidad estatica longitudinal. En cuanto al sistema de aviénica —cuya masa
es considerablemente menor—, se coloco detras del ala principal, aprovechando el espacio disponible sin
afectar significativamente el balance de la aeronave.

Las dimensiones internas necesarias para albelgar cada uno de los componentes se definieron a partir de
la informacion recopilada de las aeronaves de referencia. Con base en lo anterior, se establecié un volumen
para la bahfa de carga de 160x150x75 mm, un compartimiento para la baterfa de 260x150x90 mm y un
espacio para los elementos de la aviénica de 110x145x50 mm. Asimismo, se tomo en cuenta el sistema de
propulsién, que de manera preliminar se supone que va a estar en la nariz de la aeronave; la conexion
de las alas con el fuselaje y la conexién del tubo de fibra de carbono con la cabina principal del fuselaje.
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Con base en estas especificaciones se procedié a modelar el fuselaje en la herramienta CAD Fusion 360,

empleando la licencia educativa proporcionada por Autodesk.

En la Figura 2.29 se observa las dimensiones principales correspondientes al fuselaje.
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Figura 2.29: Dimensiones generales del fuselaje (dimensiones en mm).

Bosquejo preliminar de la aeronave

En esta seccion se presenta el bosquejo preliminar de la plataforma aeronéutica, desarrollado mediante
el programa Fusion 360; en la figura 2.30, se observa la configuracion de los componentes principales de la
aeronave y su disposicién general, la cual representa una versiéon preliminar sujeta a cambios en funcién
de los resultados del anélisis analitico de estabilidad longitudinal que se realizard en capitulos siguientes.

Figura 2.30: Modelo CAD de la aeronave dimensionada.

2.8. Estimacion de los Coeficientes Aerodindmicos mediante VSPAERO

Con el propésito de caracterizar el comportamiento aerodinamico de la plataforma propuesta y obtener
los coeficientes necesarios para el anélisis de estabilidad longitudinal y modos de vuelo, se utilizo el software
VSPAEROQO, una herramienta computacional desarrollada por la NASA, basada en el método vortex-lattice

(VLM).
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Definicién del modelo en VSPAERO

El modelo tridimensional de la aeronave fue construido inicialmente en el modulo OpenVSP, definiendo
de forma individual cada superficie aerodinadmica —como el ala principal, los estabilizadores y el fuselaje—
a partir de sus caracteristicas geométricas y su ubicacidon relativa dentro del ensamblaje. El Navegador
de Geometria permite visualizar todos los componentes del modelo, incluyendo fuselaje, alas, cépsulas,
hélices, cuerpos de revolucion y figuras de referencia. El area de trabajo muestra graficamente el modelo
en su conjunto.

Para el disenio, al seleccionar un componente de las varias opciones que el programa permite modelar,
se accede a una ventana especifica desde donde es posible modificar sus parametros geométricos caracte-
risticos. VSPAERO permite modelar préacticamente cualquier configuracion, siempre que los componentes
estén cerrados y definidos correctamente.

Para utilizar el solucionador VLM de VSPAEROQ, es necesario generar un archivo de geometria dege-
nerada (DegenGeom), que representa una version simplificada del modelo 3D, optimizada para el analisis
aerodindmico. Si no se especifica un conjunto concreto de geometrias, este archivo incluird por defecto
todos los componentes del modelo.

Luego de modelar cada uno de los componentes principales, se le asignaron las propiedades masicas
obtenidas a partir del diseno estructural en Fusion 360, que contempla los materiales reales utilizados en
el prototipo, esta informacion le permite al programa calcular automaticamente el centro de gravedad de
toda la aeronave.

La Figura 2.31 muestra el modelo 3D utilizado en el anélisis.

Figura 2.31: Modelo en VSP de la aeronave dimensionada.

Configuracion y ejecucion de la simulacion

Para la estimacién de los coeficientes aerodinamicos, la simulacién considerd exclusivamente las su-
perficies responsables de generar sustentacién y momentos: el ala principal y el estabilizador horizontal.
Esta decision sigue las recomendaciones del desarrollador del software, quien senala que el fuselaje tiene
una contribucién minima a la sustentacién y en general, a las curvas caracteristicas aerodindmicas de la
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aeronave.

Sin embargo, el fuselaje fue incluido como referencia geométrica y para permitir el uso del modelo
semiempirico incorporado denominado “Build-Up Component”, el cual permite estimar la resistencia pa-
rasita por friccién. Este modelo se basa en el calculo del area mojada de cada componente y estima los
coeficientes de fricciéon locales en funcién del nimero de Reynolds. Por esta razén, se procuré mantener
una representacion geomeétrica fiel al diseno CAD, a fin de obtener valores representativos del coeficiente
de arrastre parasito.

Entre los pardmetros que pueden ajustarse para aumentar la calidad del anélisis se encuentran el
refinamiento chordwise y el refinamiento spanwise, que controlan el nimero de paneles generados a lo
largo de la cuerda (de borde de ataque a borde de salida) y de la envergadura (de raiz a punta del ala),
respectivamente.

Una vez definidos los parametros geométricos, se configuraron las condiciones de flujo: régimen estacio-
nario, nimero de Mach, ntimero de Reynolds y un rango de angulos de ataque dentro del régimen operativo
previsto. La simulacién se ejecutéd bajo condiciones atmosféricas estandar correspondientes a la altitud de
crucero de la aeronave. VSPAERO permite elegir entre dos modelos: Vortex Lattice Method (VLM) y Pa-
nel Method. En este trabajo se optd por el modelo VLM, ya que ofrece mayor estabilidad en los resultados.

También se debe especificar un area de referencia para el calculo de los coeficientes. En este caso, se
utilizé por defecto la cuerda aerodinamica media del ala principal. La posicién de referencia para el calculo
del momento puede ser introducida manualmente, en caso de conocerse el CG, o dejar que el programa la
calcule automéaticamente a partir de las propiedades masicas asignadas.

Por ultimo, se definieron las condiciones de flujo: el rango del d4ngulo de ataque, el nimero de Mach y
el ntimero de Reynolds.

Simulacién del ala principal

El primer componente modelado fue el ala principal, asignando un perfil aerodindmico obtenido de
Airfoiltools, el cual fue cargado en el programa. Posteriormente, se definieron sus principales pardmetros:
envergadura, cuerdas de raiz y de punta, angulo de flecha y su ubicacién respecto al fuselaje. La figura
2.32 muestra el resultado final del modelado del ala.

Figura 2.32: Ala principal modelada en el programa VSPAERO

Se realizé una simulacién en el programa para el ala para obtener las caracteristicas aerodinamicas de
la misma. En la Figura 2.33 se observa la variacion del coeficiente de sustentacion en funcion del dngulo
de ataque.
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Figura 2.33: Gréafica de C}, vs « del ala principal.

En la Figura 2.34 se observa la variaciéon del coeficiente de arrastre en funcién del angulo de ataque.
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Figura 2.34: Gréfica de Cp vs « del ala principal.

Simulacién del empenaje horizontal

Posteriormente, también se model6 el empenaje horizontal siguiendo el mismo procedimiento utilizado
para el ala principal. Ademés, se obtuvieron las curvas caracteristicas relevantes para el empenaje hori-
zontal. En la Figura 2.35 se observa el coeficiente de sustentacion versus el angulo de ataque del empenaje
horizontal.
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Figura 2.35: Gréafica de C, vs a del empenaje horizontal.

En la Figura 2.36 se observa el coeficiente de arrastre versus el dngulo de ataque del empenaje hori-
zontal.
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Figura 2.36: Grafica de Cp vs a del empenaje horizontal.

Simulacion de la aeronave

Por ultimo, se realiz6é una simulacién para el conjunto ala-empenaje como se especificé6 anteriormente.
A continuacién se presentan las curvas aerodinamicas de la aeronave para la condiciéon cuando esti con
una carga util de 2 kg.

Las condiciones para la simulaciéon fueron las siguientes:

= Numero de Reynolds = 361000.
= Mach = 0.07

] 00221 Hl/S.
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En la Figura 2.37 se observa la variacion del coeficiente de sustentacion en funcion del &ngulo de ataque
de la aeronave con una carga util de 2 kg.
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Figura 2.37: Grafica de Cf, vs a de la aeronave con carga util de 2 kg.

En la Figura 2.38 se observa la variacion del coeficiente de arrastre versus el angulo de ataque de la
aeronave con una carga util de 2 kg.
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Figura 2.38: Grafica de Cp vs a de la aeronave con carga ttil de 2 kg.

Haciendo uso del programa VSPaero se realizo la simulacién para aeronave la cuando se encuentra
sin ninguna carga tutil. Debido a que la carga ttil a transportar se encuentra justo debajo del centro de
gravedad, éste no se ve afectado cuando no hay carga ttil, por ello lo que cambia es la velocidad de trimado
que para la aeronave sin carga es de 19 m/s. Al ejecutar la simulacion se observd que el cambio de las
graficas es practicamente nulo dado que la velocidad varia poco las graficas de coeficiente de sustentacion
y de arrastre no cambian. Por lo tanto, el punto neutro de la aeronave se mantiene constante y dado que
el centro de gravedad no se ve afectado, el 4ngulo de trimado se mantiene a qpim= 2°.
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Las condiciones para la simulacién fueron las siguientes:

= Numero de Reynolds = 327000.
= Mach = 0.06

] 00219 m/s.

2.9. Estimacién del peso maximo de despegue y centro de gravedad

A continuacion se detalla la estimacion del peso total de la aeronave conformado por el peso estructural,
los componentes electronicos (avionica) y la carga ttil.

Estimacion del peso de la estructura principal

Dado que para calcular la estabilidad longitudinal de la aeronave se requiere conocer sus propiedades
inerciales, se propone una estructura y materiales para los diferentes componentes, con el objetivo de
obtener valores realistas para estos pardmetros. En la Figura 2.39 se observa la estructura interna de la
aeronave.
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Figura 2.39: Estructura interna de la aeronave

La estructura principal de la plataforma aerondutica propuesta estd conformada por los siguientes
componentes: para el ala, costillas que son elementos transversales que dan la forma aerodinamica del
perfil, largueros que son las piezas longitudinales que recorren el ala de raiz a punta y dos tubos huecos
que se encargan de conectar el ala con el fuselaje; para el fuselaje, cuadernas que son elementos transversales
que mantienen la forma del fuselaje, vigas de piso las cuales soportan la carga ttil, largueros que son los
refuerzos longitudinales que se encargan de ofrecer resistencia al pandeo y momentos flectores y dos tubos
que se encargan de la conexiéon para el ala; para el empenaje tanto vertical como horizontal, la estructura
estd compuesta por elementos similares a las del ala; y finalmente, un larguero que se encarga de fijar el
empenaje al fuselaje por medio de un conector.
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Los materiales asignados para cada componente principal se realizé de acuerdo a la revisiéon de las
aeronaves referencia, donde se encontré una preferencia por los materiales compuestos. Por ello, la estruc-
tura interna del fuselaje y las carcasas del ala, fuselaje y cola son de fibra de carbono. Adicionalmente,
se implementaron tubos de fibra de carbono para la estructura de todos los componentes para agregar
mayor resistencia. Por otra parte, para las costillas del ala y el empenaje se utiliz6 madera de balso ya
que posee una resistencia buena y muy baja densidad, lo que lo hace un material ideal para garantizar
que la aeronave mantenga un peso bajo. Mientras que, para los largueros del ala principal y el empenaje
se utilizo madera contrachapada debido a que éstos estan encargadas de soportar la mayor parte de los
momentos flectores. Por ultimo, el tubo de conexién entre el fuselaje y la cola es un tubo hueco de fibra
de carbono.

En la Tabla 2.9 se observa la masa asociada a los recubrimientos o carcasas de cada componente y al
conector del fuselaje-empenaje.

Tabla 2.9: Desglose de masas de carcasas externos y conector fuselaje-empenaje

Partes Masa (g)
Carcasa del ala 1794
Carcasa del empenaje vertical 165
Carcasa del empenaje horizontal 429
Carcasa fuselaje 1099
Conector fuselaje-empenaje 156
TOTAL 3643

En la Tabla 2.10 se observa el desglose de las masas asociadas a las estructuras internas de cada
componente y los materiales que las conforman:

Tabla 2.10: Desglose de masas de los subconjuntos de la estructura interna

Estructura interna Materiales Masa (g)

Ala principal (largueros, costillas, Madera balso /contrachapado / 614
tubos de conexion) fibra de carbono

Empenaje vertical (largueros, costillas, = Madera balso / contrachapado / 10
tubos de conexion) fibra de carbono

Empenaje horizontal (largueros, costillas, Madera balso / contrachapado / 105
tubos de conexion) fibra de carbono

Fuselaje (cuadernas, costillas, Fibra de carbono 1749

piso estructural, tubos de conexién)
TOTAL 2538
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Estimacion del peso del sistema de propulsiéon y aviénica

En esta seccion se detalla la seleccion de un sistema de propulsion y la avidnica a través de calculos
preliminares para la estimaciéon de la masa asociada a estos subconjuntos.

Estimacion del peso del sistema de propulsiéon

Para dimensionar la planta motriz se consider6 la potencia requerida en las fases criticas de vuelo, como
ascenso y crucero. En particular, se emplearon las ecuaciones correspondientes para estimar la potencia
necesaria durante el ascenso, dado que es la fase mas exigente puesto que el empuje debe ser capaz de
superar el arrastre como una componente del peso de la aeronave. Para el calculo, se adopt6 una velocidad
de ascenso de 3 m/s y un dngulo de ascenso de « de 10°, segiin lo encontrado en la literatura [19].El empuje
requerido en la fase de ascenso se determin6 mediante la siguiente expresion:

T =D + Wsiny (2.32)

El célculo de la fuerza de arrastre se realizé a partir de la simulacién preliminar realizada en el programa
VSPaero, suponiendo una condicién de vuelo nivelado a un angulo de ataque de 5°, lo cual da un valor
del coeficiente de arrastre de 0.06 calculado a partir de la Figura 2.38. Con este dato, la velocidad de la
aeronave durante el ascenso de 17.28 m/s, densidad del aire p de 1.184 kg/m? y superficie alar de Sy de
0.72 m?, se calculd la fuerza de arrastre D mediante la ecuacion 2.33:

1
D= §pV2SWCD (2.33)

El resultado fue una fuerza de arrastre de 7.28 N. Sustituyendo este valor, junto con el peso maximo
de despegue estimado a partir de aeronaves de referencia y el angulo de ascenso en la ecuaciéon 2.32, se
obtuvo un empuje necesario de aproximadamente 30 N. A partir de esto, se determinoé la potencia requerida
durante el ascenso mediante:

P=TV (2.34)

El calculo arrojé una potencia de 518 W para la fase més critica de vuelo. En funcién de esta demanda,
se selecciond el motor T-Motor AT3520 KV550, con una masa de 218 g, compatible con baterias Lipo de
4-6S, capaz de entregar una potencia maxima de 544 W utilizando una hélice APC 14x7 y un control del
acelerador al 75 %, lo cual garantiza cubrir la potencia necesaria para el ascenso. A la masa del motor se
le agrega la de la hélice y el soporte de motor, de modo que se redondea a 400 g.

En cuanto al ESC (Controlador Electronico de Velocidad), se tuvo en cuenta la corriente pico del
motor y el voltaje de operacion, seleccionandose el modelo Hobbywing Skywalker 2-6S, que soporta una
corriente continua de 80 A, es compatible con 6S y pesa aproximadamente 80 g.

Para la bateria principal, se definié inicialmente una autonomia estimada de 1.5-2 h. Se calcul6 también
la potencia requerida en la fase de crucero —la cual representa la mayor parte del tiempo de operacion—
empleando la ecuacion 2.33 con una velocidad de crucero de 21 m/s, obteniéndose una fuerza de arrastre
de 11.3 N. Con la ecuacién 2.34 se estim6 una potencia de aproximadamente 237 W para crucero.

La corriente media durante crucero y la corriente pico durante el ascenso se calcularon de la siguiente
manera

PT T
Inedia = —% — 11,294 (2.35)

Crucero
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P,
Lpico = 2% = 30A (2.36)

ascenso

A partir de la corriente media y la autonomia deseada, se calculo la capacidad requerida Q:

Q = Imedial = 22758Ah (237)

Considerando un margen de seguridad del 20 % por factores como rafagas, degradacion de la bateria y
maniobras, la capacidad necesaria asciende aproximadamente a 27 Ah. Por tanto, se seleccion6 la bateria
Lipo Tattu G-Tech 22.2V 25C 30000 mAh 6S, con un peso de 3.7 kg y dimensiones de 205x131x66 mm.
Se verifico que las dimensiones del compartimento definido en el disefio del fuselaje son adecuadas para
alojarla sin inconvenientes.

Finalmente, en la Tabla 2.11 se presentan de forma resumida las masas de los componentes que con-
forman el sistema de propulsién.

Tabla 2.11: Desglose de masas del sistema de propulsién

Componente Dimensiones Masa (g)
T-Motor AT3520 KV550 (”43 x 65 mm 400
Speed control 80A Hobbywing Skywalker 2-6S 86 x 38 x 12 mm 82
Tattu G-Tech 22.2V 25C 30000mAh 6S 205 x 131 x 66 mm 3673
TOTAL 4155

Estimacion del peso de la avidnica

Para la seleccién del autopiloto o controlador de vuelo, se realiz6é una revision de los modelos més utili-
zados en aeronaves con propositos similares, dando como una alternativa llamativa el controlador Pixhawk
4 que permite la operacién auténoma, planificaciéon de misiones y procesamiento de datos provenientes
de magnetometros, GPS, acelerémetros y giréscopos; ademads, representa una opcién econémica frente a
otros controladores de vuelo disponibles en el mercado. Este dispositivo tiene un peso aproximado de 50
g v unas dimensiones de 44x84x12 mm.

Otro componente necesario es el médulo de control de potencia, para el cual se seleccioné el modelo
Holybro PMO07, que suele ser el mas utilizado para el controlador Pixhawk 4, el cual cuenta con un peso
de 50 g. Este modulo se encarga de medir la corriente y el voltaje, ademés de regular la tension de salida
a 5.4 V para el correcto funcionamiento de la avionica.

Para el enlace de telemetria se seleccioné el radio Holybro SiK Telemetry de 1 W, con un peso de 67
g y dimensiones de 66.5x32x16.5 mm. Asimismo, se incorporé el receptor RC FrSky R9, que presenta un
peso de 13 g y dimensiones de 47.5 x 20.5 x 13.9 mm.

Finalmente, se seleccioné una bateria secundaria destinada exclusivamente a alimentar el sistema de
avidnica. Esta seleccién se basé en el consumo tipico de los componentes, que es aproximadamente de 1.5
A a un voltaje de 5 V. Considerando una autonomia de 2 h, la capacidad requerida es de 3000 mAh.
Afiadiendo un margen de seguridad del 20 %, se determin6 que la bateria necesaria debe tener al menos
3600 mAh de capacidad. Por ello, se opt6 por la bateria Lipo HHZ 7.4 V 3600 mAh 25C, que tiene un
peso aproximado de 150 g y dimensiones de 115x36x21 mm.
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En la Tabla 2.12 se resumen las masas asociadas a cada uno de los componentes que integran el sistema
de aviénica.

Tabla 2.12: Desglose de masas del sistema de propulsién

Componente Dimensiones Masa (g)
Holybro Pixhawk 4 44 x 84 x 12 mm 50
PMO07 Power Module 68 x 50 x 10 mm 44
FrSky R9 47.5 x 20.5 x 13.9 mm 13
HHZ 7.4V 3600mAh 25C 115 x 36 x 21 mm 150
TOTAL 257

Centro de gravedad

Para estimar el centro de gravedad de la aeronave, se emple6 la herramienta de calculo integrada en
el software Fusion 360. Para ello, se model6 la estructura interna de cada uno de los componentes de la
plataforma aerondutica y se asigné los materiales descritos anteriormente. Asimismo, el motor, la bate-
ria, la carga 1til y el bloque de aviénica fueron representados como paralelepipedos, utilizando las masas
definidas en la seccién anterior. En la Figura 2.40 se muestra la distribucién propuesta de los diferentes
subsistemas en la cabina principal del fuselaje, asi como el centro de gravedad calculado por el software.
Se destaca que la carga 1til se encuentra posicionada justo debajo del centro de gravedad, lo que asegura
que éste no se vera significativamente afectado por variaciones en la carga.

CARGA UTIL

BLOQUE
AVIONICA

Figura 2.40: Distribucién de los componentes en la cabina principal.
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2.10. Estimacion de la estabilidad estatica longitudinal

Con el fin de evaluar la estabilidad estatica longitudinal, se realiz6 una simulacién en el programa
VSPaero a partir del centro de gravedad obtenido en la seccién anterior.

En la Figura 2.41 se observa la grafica de la variacion del coeficiente de cabeceo con respecto al angulo
de ataque para el ala.
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Figura 2.41: Gréfica de C,, vs « del ala principal.

En la Figura 2.42 se observa el coeficiente de momento de cabeceo en funcién del angulo de ataque del
empenaje horizontal.
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Figura 2.42: Grafica de (), vs « del empenaje horizontal.

En la Figura 2.43 se observa la variacion del coeficiente de momento de cabeceo C, versus el angulo
de ataque de la aeronave con una carga util de 2 kg.
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Figura 2.43: Gréfica de C,, vs « de la aeronave con carga tutil de 2 kg.
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Evaluacion de los modos de vuelo
longitudinales

En el presente capitulo se llevaréa a cabo el calculo de los modos de vuelo longitudinales de la aeronave
previamente dimensionada. Para ello, se adoptaron dos enfoques: analitico y numeérico.

3.1. Derivadas de estabilidad longitudinal

En el capitulo 1 se presentaron las ecuaciones de movimiento de una aeronave linealizadas al aplicar la
teoria de pequenas perturbaciones. Aparecieron algunos términos los cuales son tutiles en el escenario de los
modos de vuelo, los cuales se denominan derivadas dimensionales de estabilidad longitudinal. El estudio
de los modos de vuelo se basa en gran medida en la estimacién de estos términos ya que concentran toda
la informacién sobre el comportamiento aerodinamico de la aeronave. A continuacion, en la Tabla 3.13 se
presenta la definicion matemaética de las derivadas dimensionales de estabilidad longitudinal, tomadas de
la referencia [34| las cuales seran utilizadas para el posterior calculo de los modos de vuelo longitudinales:

Tabla 3.13: Derivadas de estabilidad longitudinal

Simbolo  Significado Definicion

Xy Variacion de la fuerza en X con la velocidad de avance X, = _QIS(CTZZTZCDN
X Variacion de la fuerza en X con el angulo de ataque Xu = %ﬁ_%
Zu, Variaciéon de la fuerza en Z con la velocidad de avance = %&H%

Zw Variacion de la fuerza en Z con el angulo de ataque Ly = %@fﬁcm)

Zipy Variacion de la fuerza en Z con la tasa del angulo de ataque Ly = %

Zq Variacioén de la fuerza en Z con la tasa de cabeceo Zg = %ﬁch

M, Variaciéon del momento de cabeceo M con la velocidad de avance M, = W
M, Variaciéon del momento de cabeceo M con el dngulo de ataque M, = %

My, Variaciéon del momento de cabeceo M con la tasa dngulo de ataque My = %

M, Variaciéon del momento de cabeceo M con la tasa de cabeceo M, = %
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De la Tabla 3.13 se observa que las derivadas de las fuerzas y momentos respecto a las variables de
estado, estan definidas por las derivadas de estabilidad. La referencia [34] recopila una serie de expresiones
semi-empiricas tomadas de DATCOM, un documento desarrollado por la Fuerza Aérea de los Estados
Unidos, que recopila métodos semiempiricos y analiticos para estimar caracteristicas aerodindmicas, de
estabilidad y control en aeronaves [35|. A continuacion se presentan cada una de las expresiones utilizadas
para el célculo de estas derivadas, donde el subindice 1 indica que el pardmetro se esta evaluando en la
condicién de vuelo:

Derivada del coeficiente de arrastre C'p con respecto a la velocidad de avance u

Esta derivada se puede calcular mediante la siguiente expresion:

0Cp
oM
Donde Mj es el namero de Mach calculado en la condicién de vuelo y % el cambio del coeficiente de

arrastre respecto al nimero de Mach. A bajas velocidades (M < 0,5), el coeficiente de arrastre se mantiene
practicamente constante, por lo que este termino es igual a cero.

Cp, = M (3.38)

Derivada del coeficiente de sustentaciéon C}, con respecto a la velocidad de avance u

Para nameros de Mach bajos, esta derivada se puede expresar de la siguiente forma:

M2

CLu = 1 o MIQCLae'ronave

(3.39)

Derivada del coeficiente de momento de cabeceo C,, con respecto a la velocidad de
avance u

Los valores de C;,, pueden ser estimados a través de pruebas en ttineles de viento. Su valor es significa-
tivo en velocidades transonicas y depende principalmente del disenio del ala debido a que lo que contribuye
es principalmente el desplazamiento del centro de presiones del ala que ocurre a altas velocidades. Por lo
anterior, para aeronaves que vuelan a velocidades bajas es usual despreciar este término.

Derivada del coeficiente de sustentaciéon C}, con respecto al Angulo de ataque «

Este termino se ha mencionado anteriormente a lo largo del documento y corresponde a la pendiente
de la curva de sustentaciéon de la aeronave con respecto al angulo de ataque.

Derivada del coeficiente de arrastre (', con respecto al 4ngulo de ataque «

Este termino se refiere al cambio del coeficiente de arrastre con respecto al angulo de ataque. Para un
coeficiente de sustentacion lineal (Cp = C, ) y una polar de arrastre cuadratica (Cp = Cp, + KCr?),
la derivada C'p,, se puede encontrar mediante la siguiente expresion:

_ 2CL,
" rAe e
Donde K es un coeficiente aerodinamico que representa la pendiente del arrastre inducido como funcién
del cuadrado del coeficiente de sustentacion Cf, y e es el factor de eficiencia de Oswald.

Cp (3.40)
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Derivada del coeficiente de momento de cabeceo (), con respecto al angulo de ataque
o

Este termino se menciond anteriormente cuando se establecieron los criterios para la estabilidad estética
longitudinal en el Marco Teorico (Seccion 1.6), se define como la pendiente de la curva del coeficiente de
momento de cabeceo con respecto al dngulo de ataque y se puede evaluar con la Ecuacién 1.19.

Derivada del coeficiente de sustentacion C con respecto a la tasa de cabeceo ¢

En general, para el célculo de las derivadas de los diferentes coeficientes aerodindmicos con respecto
a la tasa de cabeceo, se toma en cuenta unicamente los efectos del empenaje horizontal y se desprecian
los efectos del cuerpo-ala. Esto es vélido para aeronaves con alas con relaciones de aspecto altas. Para la
derivada C7, se tiene la siguiente expresion [34]:

Lyt Sur

CLq = QCLQHTWW'/] (341)

Derivada del coeficiente de momento de cabeceo (), con respecto a la tasa de cabeceo
q

Similar al razonamiento para la derivada Cr,, se tiene la Ecuacion 3.42 para encontrar la derivada
Cin,- Ademas, dado que en muchos aviones convencionales la contribucion del ala no es completamente
despreciable, a menudo se utiliza un “factor de correcciéon” para representar el comportamiento de toda la
aeronave:

Cmq = —Q,QCLQHTT]VHT(@ICHT — fECg) (3.42)

Donde Z4¢,, es la posicién adimensional del centro aerodinamico del empenaje horizontal y T4 es la
posiciéon adimensional del centro de gravedad de la aeronave.

Derivada del coeficiente de sustentacion (', con respecto a la tasa de cambio del Angulo
de ataque &

La incorporaciéon de las derivadas asociadas a la variacién del 4ngulo de ataque parte del supuesto de
que, ante un cambio en el angulo de ataque, la distribucién de presiéon aerodinamica sobre la aeronave se
adapta de manera inmediata. Esta hipotesis, denominada cuasi-estacionaria, ha sido considerada valida
en numerosos estudios [34]. La expresion para la derivada C7,, es la siguiente:

e
Oy = 201, MVirr (3.43)

Derivada del coeficiente de momento de cabeceo (), con respecto a la tasa de cambio
del Angulo de ataque &

La expresion para la derivada C,,, se obtiene multiplicando la ecuacion (anterior) por brazo de momen-
to adimensional del estabilizador horizontal y considerando que una fuerza de sustentacién hacia arriba
del empenaje horizontal genera un momento de cabeceo hacia abajo. De lo siguiente se obtiene la Ecuacion
3.44:

Oe

e (3.44)

Cmd = _QCLQHTUVHT(jach - fz‘cg)
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3.2. Modos de vuelo longitudinales teéricos

Muchos de los modelos tebricos con los que se cuenta hoy en dia para el calculo analitico de los
modos de vuelo surgieron antes de la aparicién de las computadoras, en un contexto donde era la tnica
opcion para estimar la estabilidad longitudinal antes de construir el modelo fisico o realizar pruebas més
exigentes. Con el desarrollo de las maquinas de calculo, el interés por formular ecuaciones aproximadas
fue disminuyendo progresivamente. Sin embargo, pese al notable avance en capacidad computacional y al
uso de métodos matemaéticos avanzados que permiten resolver ecuaciones de estabilidad de cuarto orden
de forma casi instanténea, las aproximaciones contintian siendo ttiles, ya que revelan como los parametros
modales dependen funcionalmente de las derivadas aerodindmicas, lo que las convierte en una valiosa
herramienta para la evaluacién rapida de diferentes configuraciones aerodinamicas y descartar aquellas
que no cumplen con los criterios de estabilidad.

En la Tabla 3.14 se detallan los pardmetros principales de la plataforma aerondutica utilizados para el
célculo de las derivadas de estabilidad longitudinal con carga y sin carga.

Tabla 3.14: Parametros principales para las derivadas de estabilidad

Aeronave sin  Aeronave con
Parametro ] ) Unidad
carga util carga util 2 kg

uy 19 21 m/s

8o 0 0

h 1000 1000 m
Cr, 0.65 0.65 -
Cp, 0.04 0.04 -

m 11.2 13.2 kg
Crne, -1.066 -1.066 -
M 0.06 0.07 -
L, 1.322 1.337 kgm?
de 0.388 0.388 -
Zac 0.48 0.48 -
Zeg 0.400 0.400 -
Zacy 3.117 3.117 -

0 191.33 233.73 Pa

La Tabla 3.14 recoge los valores de las derivadas de estabilidad longitudinal de la plataforma aeronautica
en los dos puntos de operacion (con carga y sin carga) que seran necesarios para realizar la evaluacion de
los modos de vuelo longitudinales tanto teéricos como numéricos.
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Tabla 3.15: Derivadas de estabilidad longitudinal de la plataforma aeronautica.

Aeronave sin  Aeronave con

Derivada
carga util carga util 2 kg

Xy -0.0542 -0.0486
Xw 0.4371 0.3916
Zy, -0.8810 -0.7894
L -3.6523 -3.2722
Zi -0.0114 -0.0092
Zg -0.5583 -0.5002
M, 0 0

M, -1.7831 -1.9487
My, -0.2507 -0.2737
M, -4.1189 -4.9703

Q

Cabe mencionar que las derivadas de estabilidad fueron evaluadas mediante una metodologia hibri-
do donde se utilizaron los resultados aerodindmicos obtenidos mediante el programa VSPAERO y las
ecuaciones paramétricas detalladas en la seccion 3.1.

Aproximaciéon del modo de corto periodo

Para la aproximaciéon del modo de vuelo de corto periodo, se utiliza las siguientes suposiciones que
se deducen a partir de la observaciéon de la fisica del fenémeno. Durante este movimiento se supone que
el cambio en la velocidad hacia adelante u es despreciable. Lo anterior permite asumir que Au = 0 y se
descarta por completo la ecuacion de la fuerza en el eje X [18]. Dicho lo anterior, la representacion del
sistema en el espacio de estados longitudinal se reduce a lo siguiente:

Aw Zw Uy Aw
_ (3.45)
Aq Mw + Mwa Mq + Mu')ul Aq

Los auto-valores de la Ecuacién 3.45 se pueden calcular haciendo uso de la expresién 1.25, lo que da
como resultado la siguiente ecuacién caracteristica:
Z
- M,=0 (3.46)

Za
s2 — (Mg + My + =%)s + M,
Uy Uy

De la Ecuacién 3.46 se puede finalmente evaluar la frecuencia natural y la razéon de amortiguamiento
del modo de corto periodo mediante las Ecuaciones 3.47 y 3.48 respectivamente:

ZoM,

Wnyp = % — M, (3.47)
My + My + 2=

S 1 (3.48)

2wn,

Reemplazando las derivadas de estabilidad de la plataforma aeronautica en las Ecuaciones 3.47 y 3.48,
se obtiene los valores para los dos puntos de operaciéon de interés.
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Aproximaciéon del modo fugoide

La aproximaciéon del modo fugoide es mas complicada debido a la dificultad de capturar la fisica del
fenbmeno mediante ecuaciones analiticas. Existen varios modelos que pueden ser utilizados, sin embargo,
la mayoria de estos solo son buenos para aproximar la frecuencia natural, mientras que para la razén
de amortiguamiento no son tan adecuados. A continuacion se detalla la aproximacién de dos grados de
libertad, la cual se encontro en la literatura [24] que es ampliamente utilizada debido a que permite evaluar
el modo de vuelo fugoide rapidamente y con una precision que dependiendo de las condiciones de vuelo,
resulta aceptable.

La base de la aproximacion de dos grados de libertad se apoya en un fundamento analitico més solida
que otras aproximaciones como la de Lanchester. En la aproximacién de dos grados de libertad se supone
que durante el modo de vuelo fugoide los cambios en el d4ngulo de ataque son pequefios en comparacion
con los cambios en la velocidad hacia adelante u y el angulo de cabeceo 6. Por ello se establece que & = 0
y se asume que el equilibrio de cabeceo se mantiene durante la perturbacién, en consecuencia la ecuaciéon
de cabeceo se desvanece. Con ello, se obtiene unicamente dos variables de estado u y 8. Ademés se asume
que 01 = 0, uy > Z; y X, es despreciable. Lo anterior da como resultado la siguiente representacion del
sistema en el espacio de estados:

At Xu —g| |Au

| = (3.49)
Af Zu 0| |AG
1
Al aplicar la ecuacién 1.25, se obtiene la siguiente ecuacion caracteristica para el modo fugoide:
Z,
§2— Xus— 249 — g (3.50)
u1

A partir de 3.50, se puede determinar la frecuencia natural y el coeficiente de amortiguamiento mediante
las Ecuaciones 3.51 y 3.52 respectivamente:

7
Wy = uilg (3.51)
-X,
- 3.52
Cph 2wnph ( )

En la Tabla 3.16 se observan los valores obtenidos para los dos modos de vuelo longitudinales calculados
analiticamente.

Tabla 3.16: Resultado de los modos de vuelo longitudinales anéaliticos en los dos puntos de operaciéon

Corto Periodo Fugoide
Frecuencia Factor de Frecuencia Factor de
Natural amortiguamiento Natural amortiguamiento
wsp (rad/s) Csp wpp, (rad/s) Cph
Aeronave sin
6.9945 0.8960 0.6741 0.0402
carga util
Aeronave con
7.5622 0.9250 0.6069 0.0400

carga util 2 kg
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3.3. Modos de vuelo longitudinales numéricos

El anélisis numérico de los modos de vuelo longitudinales permite obtener las frecuencias naturales y el
factor de amortiguamiento a partir de la representaciéon en espacio de estados del sistema una vez aplicada
la teoria de pequenas perturbaciones. A diferencia del enfoque analitico, en el cual se realiza una serie de
simplificaciones que permiten obtener expresiones mas sencillas, en el modelo numérico se hace uso de la
ecuacion caracteristica de cuarto orden con los valores exactos.

Representacion en espacio de estados

Para realizar el calculo de las frecuencias naturales y los factores de amortiguamiento, se requiere
representar las Ecuaciones 1.20, 1.21 y 1.22 en el formato de espacio de estados, dando como resultado la
siguiente ecuacion:

Al X Xuw 0 —g| | Au
Aw Zy, Z Uy 0 Aw
_ (3.53)
Aq M, + MyZ, M, + MyZ, Mq + Myur O Aq
A6l | 0 0 1 0] [Ad]

A partir de la matriz A del sistema linealizado construida con los coeficientes aerodindmicos estimados
anteriormente, se obtuvieron los autovalores utilizando MATLAB. Estos autovalores permiten identificar
los dos pares complejos conjugados que corresponden a los modos de corto periodo y fugoide. El calculo se
realizo empleando el comando eig(A), y a partir de los autovalores se determinaron la frecuencia natural
y el coeficiente de amortiguamiento de cada modo a partir de la siguiente expresion:

$12 = —Cwy £ iwp /1 — 2 (3.54)

Los autovalores que se obtuvieron para la aeronave sin carga fueron los siguientes:
s1,2 = —0,0251 £ 0,55974 (3.55)

834 = —6,2693 = 3,1207¢ (3.56)

Al realizar la evaluacién para la matriz de estados de la aeronave con una carga tutil de 2 kg, se
obtuvieron los siguientes autovalores:

s1.2 = —0,0240 + 0,5126i (3.57)
s3.4 = —6,9956 + 2,8815i (3.58)

A partir de estos autovalores, se calculd las frecuencias y coeficientes de amortiguamiento, los cuales
se pueden observar en la Tabla 3.17
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Tabla 3.17: Resultado de los modos de vuelo longitudinales numéricos en los dos puntos de operaciéon

Corto Periodo Fugoide
Frecuencia Factor de Frecuencia Factor de
Natural amortiguamiento Natural amortiguamiento
Wsp (rad/s) Csp Wph, (rad/s) Cph
Aeronave sin
7.0031 0.8952 0.5603 0.0449
carga util
Aeronave con
7.5658 0.9246 0.5132 0.0467

carga util 2 kg

3.4. Validacién de los modos de vuelo longitudinales

La validacién de los modos de vuelo longitudinales es un paso importante, ya que permite comprobar la
coherencia de los resultados obtenidos de manera numérica y analitica. Para el presente trabajo se plantea el
uso de XFLR5 como herramienta de verificacion, dado que este software ofrece la posibilidad de calcular las
derivadas de estabilidad, y obtener las frecuencias naturales y factores de amortiguamiento de cada modo
de vuelo directamente. Este analisis dindmico de estabilidad que incorpora el programa permite identificar
los autovalores asociados a cada uno de los modos de vuelo y sus parametros de frecuencia natural y factor
de amortiguamiento, de modo que se puede contrastar directamente con los resultados obtenidos mediante
los dos enfoques implementados. Este procedimiento brinda mayor robustez al proyecto, ya que integra
tres enfoques de estimacion de los modos de vuelo longitudinales.

Calculo de los modos de vuelo longitudinales en XFLR5

El software XFLR5 permite realizar un analisis del comportamiento dindmico longitudinal de la aero-
nave a partir de la geometria y las derivadas aerodinamicas obtenidas mediante el método vortex-lattice
y 3D panel. Este procedimiento inicia con la definicién dentro del software de la configuraciéon geométri-
ca y aerodindmica de la aeronave, incorporando las superficies sustentadoras del ala principal y la cola.
Luego, se definen las condiciones de vuelo, tales como velocidad crucero V., altitud h y ntimero de Reynolds.

Una vez definida la configuracion, se ejecuta la simulacion y el software calcula las fuerzas aerodina-
micas y momentos asociados a la aeronave. Posteriormente, con esta informacion calcula las derivadas de
estabilidad y construye el modelo dindmico linealizado, a partir del cual se resuelve el sistema de ecua-
ciones diferenciales que describe el movimiento en el plano longitudinal. Finalmente, XFLR5 proporciona
directamente los valores caracteristicos del sistema, es decir, los autovalores asociados a los modos de
vuelo. A partir de estos autovalores se obtienen la frecuencia natural (rad/s), la frecuencia en hertz (Hz)
y el factor de amortiguamiento de cada modo.

Con estos resultados se identifican claramente cada modo de vuelo debido a las caracteristicas del

comportamiento fisico de éstos. Los resultados de los autovalores obtenidos en XFLR5 para la aeronave
sin carga fueron los siguientes:

$1.2 = —0,0069 % 0,6074i (3.59)
S34 = —3,887 & 7,5165i (3.60)
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Los resultados de los autovalores obtenidos en XFLR5 para la aeronave con carga fueron los siguientes:

s1.2 = —0,0087 £ 0,566 (3.61)

s34 = —3,867 & 8,1485i (3.62)

A partir de estos autovalores, se calcul6 las frecuencias y coeficientes de amortiguamiento de los modos
de vuelo longitudinales, los cuales se pueden observar en la Tabla 3.18:

Tabla 3.18: Resultado de los modos de vuelo longitudinales en XFLR5 en los dos puntos de operacion

Corto periodo Fugoide
Frecuencia Factor de Frecuencia Factor de
Natural amortiguamiento Natural amortiguamiento
Wsp (rad/s) Csp Wph (rad/s) Cph
Aeronave sin
8.4634 0.4600 0.6094 0.011
carga util
Aeronave con
9.016 0.4290 0.5654 0.015

carga util

3.5. Cualidades de vuelo

Las cualidades de vuelo de una aeronave se refieren a las caracteristicas que determinan el desempeno
de la misma en vuelo. Estan relacionadas con cémo responde la aeronave a maniobras, a perturbaciones y
a las intervenciones del piloto o el sistema de control.

Las cualidades de vuelo estan reguladas por estandares técnicos establecidos por autoridades aeronéu-
ticas y son de gran importancia para la certificacién de una aeronave. Adicionalmente, se basan en anos de
conocimiento a través de estudios tedricos y experimentales. A continuacion se detallan las caracteristicas
de cada clasificacién y los rangos utilizados para dichas clasificaciones.

Existen tres niveles que permiten clasificar las cualidades de vuelo de una aeronave [18]:

= Nivel 1: cualidades de vuelo adecuadas para cumplir con la fase de vuelo de la mision.

= Nivel 2: cualidades de vuelo adecuadas para cumplir con la fase de vuelo de la misién. Sin embargo,
se requiere de una mayor carga de trabajo del piloto.

= Nivel 3: cualidades de vuelo tales que la aeronave puede ser controlada seguramente pero se requiere
de una carga de trabajo del piloto excesiva.

En la Tabla 3.19 se observa los rangos utilizados para la clasificacién del nivel de la aeronave en los
dos modos de vuelo longitudinales:
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Tabla 3.19: Rangos para las cualidades de vuelo de una aeronave. Tomado de [18].

Modo fugoide Corto periodo
Nivel 1 ¢ > 0,04 0,35 < (<13
Nivel 2 (>0 0,25 < (<20
Nivel 3 T5 > 555 ¢>0,15

Con base en la informacion de la Tabla 3.19 y los valores obtenidos para los modos de vuelo longi-
tudinales tanto analiticos como numéricos, se determiné la clase de la aeronave. Como el coeficiente de
amortiguamiento del corto periodo es mayor a 0.35 y el de modo fugoide es mayor a 0.04, la cualidad
de manejo de la aeronave es Nivel 1. Por otra parte, a partir de los parametros de los modos de vuelo
obtenidos en XFLR5 se puede clasificar la aeronave para el modo fugoide de Nivel 2, mientras que para el
modo de corto periodo Nivel 1.

3.6. Graficas de los modos de vuelo longitudinales

A partir de los valores obtenidos de la frecuencia natural y factor de amortiguamiento de los modos
de vuelo de corto periodo y fugoide numéricos, es posible realizar las graficas de la respuesta libre de las
variables de estado de la aeronave. Para ello se establecié primero los valores de perturbaciéon para el modo
fugoide para la aeronave con carga: Au = 0,5m/s y Af = 0,1rad. Haciendo uso del programa MATLAB,
se obtuvieron las siguientes graficas para las variables de estado del modo fugoide:

Au

05 ‘
)
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Figura 3.44: Repuesta de la perturbacion de la velocidad w en funcién del tiempo.
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Figura 3.45: Repuesta de la perturbaciéon del angulo de actitud 6 en funcién del tiempo.
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Por otra parte, se graficd la respuesta libre del modo de vuelo de corto periodo para la aeronave con
carga util de 2 kg a partir de las siguientes perturbaciones iniciales: Aw = 0,5m/s y Aq = 0,3rad/s. Para
esta condicién se obtuvieron las siguientes graficas para las variables de estado predominantes del modo
de corto periodo:

Aw [m/s]
o
N

01F 1
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Figura 3.46: Repuesta de la perturbacion de la velocidad vertical w en funcién del tiempo.
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Figura 3.47: Repuesta de la perturbacion de la velocidad angular ¢ en funcién del tiempo.
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4. Analisis y discusion de resultados

En el presente capitulo se discuten los resultados obtenidos en los capitulos de diseno y evaluacién de
la estabilidad longitudinal.

4.1. Coeficientes de momento de cabeceo

Al analizar la curva del coeficiente de momento de cabeceo (C,) en funcion del angulo de ataque,
representada en la Figura 2.41, se observa un comportamiento inestable debido a que no cumple con los
criterios de estabilidad planteados en la Seccion 1.6. Este resultado coincide con lo encontrado en la li-
teratura, donde se establece que el ala, generalmente conformada por un perfil aerodinamico con camber
positivo, presenta un centro de gravedad ubicado por delante de su centro aerodinamico.

Por otra parte, el andlisis realizado sobre el empenaje horizontal (Figura 2.42) evidencia un compor-
tamiento estable. Adicionalmente, al estudiar el comportamiento de la aeronave completa (Figura 2.43) se
confirma que posee estabilidad estatica longitudinal, dado que se cumple que dc%m <0y Cpy > 0. Esto
indica que, a pesar del efecto desestabilizante del ala, un adecuado diseno del empenaje horizontal permite
equilibrar la aeronave y otorgar estabilidad estética longitudinal.

Asi mismo, se comprob6 que la estabilidad de la plataforma se mantiene incluso en condiciones de vuelo
sin carga ttil, validando de esa forma la decisién de disenio de ubicar la carga cerca al centro aerodinamico
del ala. Esto se debe a que el centro de masas de la carga ttil se encuentra préoximo al centro de gravedad
de la aeronave, por lo que la variacién en la masa de la carga ttil no varia significativamente el centro de
gravedad de la aeronave completa.

4.2. Modos de vuelo longitudinales

En el modo de corto periodo, los resultados muestran una frecuencia natural elevada, atribuida a la
dominancia del coeficiente M, en la ecuacion, el cual depende del momento de inercia I, y del coeficiente
Chm,, , directamente relacionado con el margen estatico. En la plataforma propuesta, un margen estatico alto
produce un valor absoluto mayor de C,, y un M, méas negativo, lo que genera una respuesta més rapida
ante perturbaciones en el dngulo de ataque. El amortiguamiento de este modo, segin la Ecuacion 3.48,
disminuye al aumentar la frecuencia natural, por lo que se requiere un equilibrio entre ambos parametros.
Dicho amortiguamiento esta fuertemente influenciado por M, y My, vinculados al disefio del empenaje
horizontal; un estabilizador mas grande y alejado del centro de gravedad incrementa estos términos en
valor absoluto, aumentando el amortiguamiento, lo que coincide con la descripcién fisica del estabilizador
actuando como un resorte.

En el modo fugoide, los resultados concuerdan con la literatura, mostrando frecuencias naturales y

factores de amortiguamiento bajos en comparaciéon con el corto periodo. La frecuencia natural depende
principalmente de Z, y de la velocidad de trimado: un mayor coeficiente de sustentaciéon la incrementa,
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mientras que un trimado més rapido la reduce, haciendo el fugoide méas lento. Este comportamiento es
generalmente deseable, ya que permite correcciones més sencillas por parte del piloto o el sistema de con-
trol. En aeronaves pequenas, como la de este proyecto, es habitual encontrar frecuencias mas altas que
en aeronaves mayores, lo cual demanda especial atencién. Respecto al amortiguamiento, la Ecuacion 3.52
indica que depende de X, ligado al arrastre; mayor resistencia aerodinamica implica mayor disipacién de
energia, aunque este coeficiente se mantiene bajo de manera natural y rara vez compromete la estabilidad
global del sistema.

Al comparar el comportamiento con y sin carga tutil (Tabla 3.16), se observa que las variaciones son
minimas en los pardmetros dindmicos debido a que el centro de gravedad cambia muy poco. Sin embargo,
la presiéon dindmica disminuye de 233 a 191 Pa, lo que afecta parametros como M, y genera un aumento en
la frecuencia natural y el amortiguamiento del corto periodo en condicién cargada. En contraste, el fugoide
se vuelve més lento bajo esta condiciéon debido al incremento en la velocidad de trimado, mientras que su
amortiguamiento permanece practicamente constante en torno a 0.04, al no variar significativamente el
arrastre.

4.3. Comparacion entre los modos de vuelo longitudinales analiticos y
numéricos

En la Tabla 4.20 se observa la comparaciéon entre los modos de vuelo obtenidos numéricamente y
analiticamente.

Tabla 4.20: Comparacién entre los modos de vuelo longitudinales analiticos y numéricos.

%Error % Error
Corto Periodo Fugoide
Frecuencia Factor de Frecuencia Factor de

Natural = Amortiguamiento ~ Natural = Amortiguamiento

Wsp Csp Wph, Cph
Aeronave sin
0.12 % 0.01 % 16.88 % 11.69 %
carga Tutil
Aeronave con
0.05 % 0.04 % 15.44 % 14.35 %

carga util 2 kg

Al analizar la Tabla 4.20, se observa que, cualitativamente, la aeronave es dindmicamente estable en el
eje longitudinal en los dos enfoques implementados, ya que las oscilaciones se atentian conforme avanza el
tiempo. Cuantitativamente, se evidencia que las ecuaciones aproximadas, pese a estar limitadas a ciertas
condiciones de vuelo y no capturar en su totalidad la complejidad del fenémeno, debido a que desprecian
la interaccién entre los dos modos de vuelo longitudinales, ofrecen resultados aceptables para un primer
analisis de la estabilidad sin recurrir a modelos més complejos que requieran de mucho tiempo y esfuerzo
(%error < 20%).

Como era de esperarse, el modo fugoide presenta los mayores porcentajes de error, tanto en la frecuencia
natural como en el coeficiente de amortiguamiento ( %error > 10 %). Una posible alternativa seria emplear
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modelos tedricos més completos, como los presentados en [38], que utilizan la ecuacion caracteristica de
cuarto orden y aplican estudios de orden de magnitud para despreciar términos menores, facilitando asi la
obtencion de coeficientes méas precisos para este modo. No obstante, aunque este modelo permitiria mejo-
rar la precision de los resultados (dependiendo de las condiciones de vuelo), también implicaria perder la
simplicidad de las ecuaciones aproximadas, cuyo principal valor radica en identificar rapidamente los para-
metros mas influyentes y facilitar decisiones de disefio orientadas a lograr una configuracién aerodinamica
estable, tanto en términos estaticos como dindmicos.

4.4. Comparaciéon entre los modos de vuelo longitudinales analiticos y
en XFLR5

En la Tabla 4.21 se observa la comparacién entre los modos de vuelo obtenidos analiticamente y
mediante el software XFLR5.

Tabla 4.21: Comparacién entre los modos de vuelo longitudinales analiticos y en XFLR5

%Error %Error
Corto periodo Fugoide
Frecuencia Factor de Frecuencia Factor de
Natural amortiguamiento Natural amortiguamiento
Wsp (rad/s) Csp Wph (rad/s) Cph
Aeronave sin
21.00 48.66 9.59 72.63
carga util
Aeronave con
19.22 53.62 6.84 62.50

carga util

Del anélisis de la Tabla 4.21, se evidencia que existen diferencias porcentuales altas, en algunos casos
superiores al 60 %. Estas discrepancias se explican principalmente por la naturaleza de los modelos aero-
dindmicos empleados en cada enfoque. En el caso de la solucién analitica implementada, los coeficientes
aerodindmicos de entrada provienen de VSPAERO, donde el arrastre total se complementa mediante un
modelo semiempirico que incluye el efecto de friccion y rugosidad de cada superficie. En contraste, XFLR5
estima el arrastre viscoso a través de una interpolacion de resultados bidimensionales de los perfiles ae-
rodinamicos, sin considerar el fuselaje. Esta diferencia metodolégica explica que los porcentajes de error
sean particularmente altos (superiores al 60 %) en el calculo del coeficiente de amortiguamiento del modo
fugoide, dado que dicho parametro depende directamente del arrastre de la aeronave. En consecuencia, al
subestimar el arrastre, XFLR5 arroja valores de amortiguamiento considerablemente menores frente a los
obtenidos numéricamente.

Por otra parte, el calculo de las derivadas de estabilidad también difiere entre ambos enfoques. Mientras
que en el modelo analitico dichas derivadas se obtienen a partir de expresiones semiempiricas disponibles
en la literatura, que no consideran efectos de compresibilidad ni de interaccion ala-fuselaje en la tasa de
cabeceo, XFLR5 las determina directamente a través de simulacion, incorporando la influencia del ala.
De alli que se observen errores significativos en los pardmetros del modo de corto periodo, fuertemente
ligados a la derivada respecto al angulo de cabeceo (M,). Asimismo, este modo depende de la derivada
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Z.w, relacionada con la pendiente de la curva de sustentaciéon y con la velocidad de crucero. Cabe resaltar
que en el método analitico se adopt6 un valor de 21 m/s, mientras que en XFLR5 la velocidad de crucero
resultante fue aproximadamente 23 m/s, lo que justifica que las frecuencias naturales del corto periodo
sean mayores en este tltimo.

En cuanto al factor de amortiguamiento, las diferencias pueden atribuirse a varios aspectos. De acuerdo
con las aproximaciones analiticas, este pardmetro es inversamente proporcional a la frecuencia natural.
Ademas, XFLR5 no incluye la derivada Mg, mientras que en el modelo numérico si se incorpora mediante
una expresion semiempirica. A ello se suma la discrepancia en la velocidad de crucero, que influye de
manera inversamente proporcional en el amortiguamiento del corto periodo. Estos factores en conjunto
explican que los valores de XFLR5 resulten consistentemente menores a los obtenidos con las aproxima-
ciones literales.

En contraste, la frecuencia natural del fugoide presenta los menores porcentajes de diferencia entre am-
bos enfoques. Esto se debe a que, segtin la aproximacion literal, dicha frecuencia depende en gran medida
de la derivada Z,, vinculada al coeficiente de sustentacién en la condicién de trimado. Como este valor
es similar en ambos métodos —derivado en un caso del método de Vortex Lattice de VSPAERO y en el
otro de XFLR5—, los resultados muestran alta concordancia, aunque persisten diferencias atribuibles a la
velocidad de crucero utilizada.

Finalmente, al comparar los dos puntos de operacion (con y sin carga), se aprecia un comportamiento
coherente en ambos enfoques: la frecuencia natural del corto periodo aumenta con la carga, mientras que
la del fugoide disminuye, y el amortiguamiento del fugoide tiende a incrementarse. No obstante, se observa
una discrepancia en la tendencia del factor de amortiguamiento del corto periodo: en el modelo analitico
aumenta con la carga, mientras que en XFLRS5 disminuye. Esta divergencia se relaciona directamente con
las diferencias en el calculo de las derivadas de estabilidad que intervienen en dicho parametro.

4.5. Cualidades de vuelo

A partir del analisis de las cualidades de vuelo, se observa que, aunque la estabilidad dinamica de la
aeronave puede garantizarse desde el punto de vista matemaético (raices con parte real negativa), esto no
implica necesariamente que las cualidades de vuelo sean 6ptimas. En el diseno desarrollado en el presente
trabajo, los resultados muestran que ambos modos longitudinales son estables y presentan caracteristicas
de vuelo que permiten cumplir de manera adecuada con la fase de vuelo de la misién. Sin embargo, es
importante resaltar que el modo fugoide exhibe un bajo nivel de amortiguamiento, ubicdndose en el limite
entre una aeronave de Nivel 1 y Nivel 2, conforme a los criterios de clasificacién, lo cual es tipico en aero-
naves de pequeno tamano y bajo nimero de Reynolds, debido a su baja velocidad de vuelo. Esta condicion
implica que, aunque el piloto o el sistema de control puede corregir manualmente cualquier perturbacion
que se presente, las oscilaciones asociadas no se atentian de manera rapida, afectando levemente la calidad
de vuelo de la plataforma.

Finalmente, se analizan las graficas obtenidas para los dos modos de vuelo longitudinales estudiados.
En las Figuras 3.44 y 3.45 correspondientes a la variacion de las perturbaciones de las variables de estado
del modo fugoide, se observa graficamente lo discutido anteriormente, donde el modo fugoide esta caracte-
rizado por presentar oscilaciones durante un largo periodo de tiempo (¢ > 100s) y sus oscilaciones se van
atenuando lentamente debido al bajo coeficiente de amortiguamiento presente en este modo de vuelo. Por
otra parte, en las Figuras 3.46 y 3.47 correspondientes a la variaciéon de las variables de estado del modo
de corto periodo, se observa como debido al alto amortiguamiento que se obtuvo para el presente disefio
(Csp > 0,8), las oscilaciones se atentian por completo en menos de 1s.
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5. Conclusiones

Se llevo a cabo la evaluacion de la estabilidad estatica longitudinal a partir del diseno conceptual de
una plataforma aerondutica destinada al transporte de carga, integrando criterios funcionales, restriccio-
nes operacionales, consideraciones aerodindmicas y el uso de herramientas de anélisis aerodinamico de
aeronaves.

1. Mediante la revision bibliografica y el estudio de aeronaves de referencia, se logré proponer una
configuraciéon aerodinamica bésica para la propuesta de plataforma aeronautica obteniendo como
resultado una envergadura de 2.5 m, peso maximo de despegue de 13 kg y velocidad crucero de
19-21 m/s. Durante el proceso de diseno se definieron criterios funcionales que guiaron la ubicaciéon
adecuada del centro de gravedad, asi como la disposicién estratégica de la carga tutil cerca de este
punto, lo que permitié mantener la estabilidad ante variaciones en la carga tutil. Se destaca el uso de
herramientas como VSPAEROQO, la cual facilit6 el analisis aerodindmico preliminar, permitiendo vali-
dar rapidamente el comportamiento de la configuracién propuesta y explorar herramientas enfocadas
al diseno aeronautica en etapas tempranas de desarrollo.

2. Se estimaron los modos de vuelos longitudinales, identificando el modo de corto de periodo y el
modo fugoide a partir de aproximaciones analiticas basadas en el estudio de la fisica del fenémeno
para realizar simplificaciones coherentes. El analisis reveld que la aeronave presenta estabilidad en
ambos modos: el modo de corto periodo mostr6 una respuesta rapida, con frecuencias entre 7.00-7.57
rad /s, producto del alto margen estatico obtenido en el disefio; mientras que, el modo fugoide presento
oscilaciones mas lentas, con frecuencias entre 0.51-0.56 rad /s, propias de aeronaves de pequena escala
que operan a bajas velocidades. Ademaés, se obtuvieron factores de amortiguamiento de 0.89 a 0.92
para el modo de corto periodo y de 0.045 a 0.047 para el modo fugoide, lo que permitié clasificar las
cualidades de vuelo de la plataforma aerondutica como de Nivel 1.

3. Por otra parte, se realizo la verificacion de los modos de vuelo mediante la comparaciéon entre los re-
sultados analiticos y una solucién numérica mediante el programa MATLAB, basada en la teoria de
control clasica mediante la obtencién de los autovalores de la matriz de espacio de estados construida
con base en las ecuaciones de movimiento linealizadas para una aeronave. Cualitativamente, ambos
enfoques confirmaron la estabilidad longitudinal de la aeronave para los dos puntos de operacién
de interés. Cuantitativamente, los errores porcentuales encontrados fueron menores al 20 %, lo que
representa un resultado aceptable para una etapa de disefio conceptual. Asimismo, se observo que
los resultados concuerdan con las tendencias encontradas en la literatura. Adicionalmente, los modos
de vuelo fueron validados en el software XFLR5, donde se identificaron discrepancias significativas
respecto al modelo numeérico, en algunos casos superiores al 60%. Estas diferencias se atribuyen
principalmente a la forma en que cada enfoque modela el arrastre y calcula las derivadas de estabi-
lidad; sin embargo, las tendencias generales de los modos de vuelo se mantuvieron consistentes, lo
que respalda la validez cualitativa de los resultados obtenidos.

Finalmente, se concluye que la estabilidad estatica longitudinal y los modos de vuelo de la platafor-
ma aeronautica propuesta fueron evaluados satisfactoriamente mediante los enfoques implementados. El
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disenio propuesto mostré un comportamiento estable tanto en condiciones de carga como sin carga tutil,
proporcionando una base inicial para posibles desarrollos y mejoras en etapas posteriores del proyecto.

Recomendaciones y trabajos futuros

Recomendaciones

= Se recomienda que en futuras etapas de diseno se realicen validaciones experimentales, ya sea me-
diante pruebas en tinel de viento o ensayos de vuelo controlados, con el fin de validar los resultados
obtenidos en este trabajo.

= Para mejorar la precision del estudio del comportamiento dindmico, se sugiere implementar simula-
ciones CFD que permitan la obtencién de coeficientes aerodindmicos de la aeronave bajo condiciones
de flujo més realistas.

= Se sugiere estudiar la influencia del sistema de propulsién en el andlisis del comportamiento de la
estabilidad longitudinal tanto estatica como dinamica.

= Se recomienda complementar el anélisis con estudios de la estabilidad latero-direccional, dado que
es importante garantizar la estabilidad en los 3 ejes de la aeronave.
Trabajos futuros

= Simulacién CFD para la caracterizacion del comportamiento aerodindmico de la plataforma y vali-
dacién con los resultados de este documento.

= Anélisis de sensibilidad paramétrica para evaluar como diferentes parametros de disefio afectan la
estabilidad longitudinal.

= Evaluacién de la respuesta forzada de la aeronave frente a perturbaciones en las variables de control
e implementaciéon de un sistema de control.

= Construcciéon de una prueba de concepto para medir las frecuencias naturales y factores de amorti-
guamiento de los modos de vuelo experimentalmente.
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