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GLOSARIO

ABSOLUTE CEILING: altitud a la cual la tasa de ascenso es cero.

AERONAVE: toda magquina que puede sustentarse y desplazarse en la atmésfera
por reacciones del aire que no sean las reacciones del mismo contra la superficie
de la tierra y que sea apta para transportar pesos Utiles (personas o cosas).

ALA: superficie horizontal encargada de generar la mayor parte de la sustentacion
de la aeronave.

ALERON: superficie movil del ala, encargado de las maniobras de alabeo o giro
sobre el eje longitudinal de una aeronave.

ALTITUD: distancia vertical entre un objeto suspendido en la atmosfera y el nivel
medio del mar.

ALTITUD CRUCERO: nivel que se mantiene durante una parte considerable del
vuelo.

ALTURA: distancia vertical entre un punto suspendido en la atmosfera y una
referencia o punto sobre la superficie.

ANGULO DE ASCENSO: es el angulo que forma el vector de velocidad de la
aeronave con respecto al horizonte.

ANGULO DE ATAQUE: angulo que forma la cuerda del perfil con el viento relativo.
ASCENSO: es una maniobra a través de la cual la aeronave gana altura.

ATMOSFERA ESTANDAR: atmosfera ficticia definida matematicamente y que se
utiliza como patron de comparacion.

BORDE DE ATAQUE: seccidn frontal del perfil.

BORDE DE SALIDA: seccion posterior del perfil.

CARGA ALAR: es la carga soportada por las alas debido al peso de la aeronave.
CEILING: maxima altura a la que puede operar la aeronave.

CENTRO AERODINAMICO (A.C.): punto del perfil en el cual el momento de
cabeceo es independiente del angulo de ataque.
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CENTRO DE GRAVEDAD (C.G.): punto del fuselaje en el cual todo el peso de la
aeronave actua.

COMBAT CEILING: altitud a la cual la rata de ascenso es de 500 ft/min.
CUERDA: linea imaginaria que une el borde de ataque con el borde de salida.
DENSIDAD: es la cantidad de materia por unidad de volumen.

DRAG: es la fuerza aerodinamica paralela al flujo del aire y que es contrario al
sentido en el cual se mueve la aeronave.

DRAG INDUCIDO: presion de drag generada debido a la falta de balance en la
direccion del drag causado por el downwash de la pinta del ala.

FACTOR DE EFICIENCIA DE OSWALD: es un factor de correccién que permite
emplear las férmulas de sustentacion y drag de un ala eliptica para hallar el lift y el
drag de la aeronave.

ELEVADOR: superficie de control ubicadao0O en el estabilizador horizontal y que
se encarga del control del giro de la aeronave a lo largo del eje z.

ENVERGADURA: distancia entre ambas puntas de las alas.

ESTABILIDAD: es la tendencia que tiene una aeronave de volver a su posicion de
equilibrio.

ESTABILIDAD ESTATICA: es la tendencia inicial que tiene un sistema de retornar
a su condicidn de equilibrio luego de ser perturbada.

ESTABILIZADOR: es una superficie aerodindmica distinta a las alas que ayuda a
la aeronave a permanecer paralela a su vector de velocidad.

ESTABILIZADOR HORIZONTAL: es una superficie de estabilizacion que controla
el momento de cabeceo de la aeronave.

ESTABILIZADOR VERTICAL: es una superficie de estabilizacion que controla el
momento direccional de la aeronave.

FAA: Federal Aviation Administration, agencia gubernamental de los Estados
Unidos, responsable de todos los aspectos de aviacion civil del pais.

FACTOR DE CARGA: es la relacidn existente entre la capacidad de sustentacion
de la aeronave y su peso.
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FLAP: es una porcion movil del ala que incrementa la capacidad de sustentacion al
deflectarse.

GIRO: movimiento de la aeronave por el cual cambia su actitud de vuelo.

HELICE: dispositivo para la propulsién de una aeronave cuyo movimiento circular
genera un empuje o traccién paralelo al eje que lo mueve.

INSTRUMENTO: componente que utiliza un mecanismo 0 sistema interno para
mostrar visual o auditivamente el comportamiento y/o operaciéon de la aeronave.

MANIOBRABILIDAD: es la habilidad que tiene la aeronave para cambiar su actitud.

MATLAB: software de programacion matematica con lenguaje propio de
programacion.

MICROSOFT EXCEL: software de céalculo que permite manipular datos numéricos
y alfanuméricos dispuestos en celdas dentro de una hoja de calculo.

MIL-STD: se refiere a todos los documentos de estandarizacion militar expedida por
el Departamento de Defensa de los Estados Unidos.

NACA: National Advisory Committee for Aeronautics, agencia gubernamental de los
Estados Unidos, encargada de promover la actividad aeronautica, existi6 hasta
1958 cuando fue reemplazada por la NASA.

NASA: National Aeronautics and Space Administration, agencia gubernamental de
los Estados Unidos, encargada del programa espacial civil asi como de la
investigacion aeronautica y astronautica del pais.

PERFORMANCE: condiciones de rendimiento de las aeronaves.

PESO: es la masa de un cuerpo multiplicado por la aceleracion de la gravedad.

PRESION DINAMICA: presion resultante de la altura y velocidad a la que se
desplaza la aeronave

RANGO: distancia maxima a la cual es capaz de volar una aeronave.

RELACION DE ASPECTO: es la relacién que existe entre el cuadrado de la
envergadura y el area alar

RUDDER: superficie de control ubicado en el estabilizador horizontal y que se
encarga del control del giro de la aeronave a lo largo del eje y.
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SERVICE CEILING: altitud a la cual la rata de ascenso es de 100 ft/min.

SIEMENS UNIGRAPHICS NX 7.5 PLM: software de disefio CAD, andlisis de
ingenieria y manufactura digital.

SISTEMA PROPULSOR: conjunto compuesto de uno o0 mas motores y elementos
auxiliares necesarios para producir traccibn o empuje, independientemente del
funcionamiento continuo de cualquier otro grupo motor o grupo motores, pero que
no incluye los dispositivos que produzcan traccion durante cortos periodos

SPAR: es una viga estructural que corre a través de la envergadura de un ala o
superficie de control.

SUSTENTACION: es la fuerza aerodinamica que se genera por un cuerpo a través
del aire.

TASA DE ASCENSO: es la tasa con la cual cambia la altura de la aeronave.
TASA DE GIRO: es la velocidad con la cual la aeronave cambia su direccion.

TAPERADO: es la relacion de tamafio que existe entre la cuerda de la punta y la
cuerda de raiz.

USAF: Fuerza Aérea de los Estados Unidos.

VELOCIDAD DE PERDIDA: velocidad a la cual las superficies sustentadoras no
son capaces de producir la sustentacion suficiente para continuar volando.

VELOCIDAD DE CRUCERO: velocidad a la cual la aeronave tiene el menor drag
posible y por lo cual vuela en la condicibn mas econémica y eficiente posible.

VISIBILIDAD: distancia determinada por las condiciones atmosféricas y expresadas

en unidades de longitud, a que pueden verse e identificarse durante el dia objetos
prominentes no iluminados y durante la noche objetos prominentes iluminados.
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INTRODUCCION

El presente documento se encuentra definido para el proceso de disefio de una
aeronave militar dentro de la categoria de entrenamiento avanzado y ataque ligero,
para dos tripulantes. Dicho proceso se limita a las fases propias de disefio
permitiendo obtener resultados que seran necesarios para las estimaciones iniciales
(en la fase de disefio conceptual), de las limitantes del disefio para hacer de este
algo viable en cuanto a lo que se debera cumplir (en la fase de disefio preliminar),
sin llegar a sobredimensionar las capacidades de la aeronave.

A lo largo del desarrollo de este documento, se encuentran herramientas tipicas de
disefio que son necesarias para dar cumplimiento al objetivo global del proyecto. Se
emplean entonces, en general, tres aspectos fundamentales: el baseline, los RFP y
la metodologia de disefio.

El baseline es por obligatoriedad empleada en el disefio de aeronaves para la
obtencion de valores que determinan comportamientos estadisticos de disefio que
a nivel conceptual permiten parametrizar la aeronave de estudio.

El baseline es solo una fracciébn en cuanto a parametros se refiere y es cuando
actuan también los “requisitos de la propuesta” o RFP por sus siglas en inglés, que
ofrecen las limitantes generales criticas deseables y para ello, es de obligatorio
empleo la normatividad que rige el disefio (independiente del tipo de aeronave, ya
sea de aviacion militar o aviacion civil). Dichas normas, grosso modo, son las MIL-
STD, sugeridas por los autores de los textos guia, asi como la FAR 23, de la CFR.
14, expedida por la FAA.

Como complemento la metodologia de disefio es en si misma, el procedimiento
matematico-conceptual a través del cual se desarrolla el disefio de la aeronave. El
proceso emplea inicialmente la fase de disefio conceptual donde se evaltan los
conceptos claves de disefio, se establecen los objetivos de rendimiento yo se toman
los RFP delimitando el alcance de la aeronave (seleccion de la configuracion de la
aeronave, entro otros). La fase de disefio siguiente es el disefio preliminar donde
se realizan los andlisis, céalculos y estimaciones que abriran el paso a un disefio
detallado del mismo, en el que se evaluan de forma profunda las caracteristicas de
disefio, el rendimiento detallado y el disefio final del proyecto. Este disefio detallado
se sale de los limites del objetivo global de este documento por lo cual no se
encuentra desarrollado en el presente.

La distribucion temética de este documento se aprecia en los capitulos del mismo.

En el capitulo 1, es planteada la fase conceptual, donde se establece el baseline,
acompafado de la caracterizacion fisica de la aeronave y las comparativas de
configuraciéon, asi también como las caracteristicas reglamentarias minimas de
configuraciéon de cabina, equipos de eyeccién y avidnicos.
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En el capitulo 2, se encuentra el perfil de misiébn en el que se especifica el
comportamiento en vuelo de la aeronave, asi como los requisitos minimos
aceptados para el disefio en los RFP.

En el capitulo 3, se aprecia el inicia con los céalculos preliminares de pesos de
operacion segun el perfil de mision, se conocen los factores de crecimiento o de
variabilidad y/o viabilidad respecto a cambios en el peso. También son encontradas
las variables de disefio asi como el punto de disefio que determina los pardmetros
de dimensionamiento de la aeronave.

En el capitulo 4, se aprecia el proceso de disefio de la geometria de la aeronave
siendo determinado en este, las dimensiones del fuselaje, alas, empenaje y planta
de propulsion.

En el capitulo 5, se tratan los pesos de componentes de la aeronave obtenidos de
forma independiente segun los parametros establecidos en las ecuaciones
empiricas planteadas por la USAF.

En el capitulo 6 se encuentra el desarrollo de la estimacion de centros de gravedad
y momentos de inercia de la aeronave que dard paso al céalculo preliminar del
dimensionamiento del tren de aterrizaje asi de superficies de control.

En el capitulo 7 se realiza el calculo del tren de aterrizaje mediante la
conceptualizacion de los momentos criticos de uso del mismo y de las
caracteristicas necesarias a suplir por este (altura, distancia entre ejes, ubicacion
del tren de nariz, etc.).

Por ultimo en el capitulo 8, se encuentra desarrollado el método basico para la
obtencion de las dimensiones y caracteristicas generales de las superficies de
control, que daran la maniobrabilidad y estabilidad en tierra como en vuelo a la
aeronave.
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OBJETIVOS
OBJETIVO GENERAL

Desarrollar el disefio conceptual y preliminar de una aeronave de entrenamiento
militar y ataque ligero.

OBJETIVOS ESPECIFICOS.

e Definir la configuracion inicial de la aeronave teniendo como base guia los
lineamientos de aeronaves similares.

e Incorporar en la configuracién inicial los “RFP” Request for Proposal' o
requerimientos de la propuesta para dar cumplimiento con los parametros
minimos de disefio establecidos por la norma.

e Estimar y calcular parametros y variables de dimensionamiento,
aerodindmica, performance y propulsion de la aeronave basados en el RFP,

para el refinamiento del disefio.

1 Mistree, Farrok, et al. The Design of Aircraft Usign the Decision Support Problem Technique. Houston
University. s.I. : National Aeronautics ans Space Adminsitration, 1988. NASA-CR-4134/NAS 1.26:4131. p. 159.
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1 FUNDAMENTOS DE DISENO

Las aeronaves de ataque ligero permiten desempeniar tareas y roles que las definen
como un equipo de contrainsurgencia y apoyo tactico aéreo en campo y ataque o
COIN-CAS por sus siglas en inglés.

Las tareas tfpiC&S de estas aeronaves son entre otras:

Apoyo tactico a tropas en tierra

Intervenciéon en zonas de ataque a tropas enemigas.
Soporte aéreo a tropas en tierra.

Ataque a elementos hostiles en tierra.

Obtencion de informacion de inteligencia

Vigilancia y reconocimiento

Operaciones psicolédgicas

Velocidades bajas en circuitos de vigilancia

Tiempo en vuelo prolongado

Facilidad en el mantenimiento.

Despegues y aterrizajes en pistas cortas
Maniobrabilidad en pistas de casi cualquier tipo.
Ataque ligero y Reconocimiento armado (LAARS, por sus siglas en inglés)

La linea base o baseline, se encuentra delimitado por aeronaves que cumplen las
exigencias tipicas de este tipo de rol.

1.1 BASELINE

En el inicio del disefio de la aeronave, es necesario la compilacion de datos para
trazar un punto de partida; dichos datos son las especificaciones, dimensiones y
capacidades que se encuentran en aeronaves que cumplen patrones similares al
de objeto de disefio, ya sean prototipos (como el Prototype Chincul Arrow Trainer
(PIPER), o de linea de produccion (como el EMB 314 Super Tucano) y que
establecen magnitudes como punto de partida del disefio.

La Tabla 1 muestra el listado de aeronaves que se tomaron como baseline de disefio
y cuyas caracteristicas se encuentran de forma detallada en el ANEXO 1.
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Tabla 1. Aeronaves Baseline

Namero Aeronave |

Prototype Chincul Arrow Trainer
EMB 314 Super Tucano
ENAER T-35 Pillan

Socata TB 30 Epsilon

IAMI (HESA) HT-80
Aermacchi SF.260

Fuji T-7

PZL-130TC Il Orlik

PZL M26 ISKIERKA

10 Pilatus PC-7

11 Pilatus PC-9M

12 Pilatus PC-21

13 NDN 1 FIRECRACKER

14 Beechcraft T-6 Texan Il

15 Beechcraft T-34C

16 Piper PA-48 Enforcer (Usa)

3
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Las gréaficas? 22 a la 31 compiladas en el ANEXO 2., muestran los patrones de
dispersion de cada parametro a evaluar (longitudes, pesos, areas, factores de
desempefio, etc.), que permiten adquirir una idea mas concreta de los rangos de
desempefio del equipo dando como punto de partida los datos basicos de disefio
para abordar los requerimientos de la propuesta (RFP) y que permitian conocer si
la aeronave se encuentra o no dentro de los parametros de disefio adquiridos por
dispersion en las gréficas. En este punto, se tomara la capacidad de fuego del
equipo como la carga paga que podra llevar el mismo.

En las graficas vistas en el ANEXO 2., se aprecia como son clasificados o
comparados entre si en la regresion las aeronaves del baseline, en la que se trata
de alcanzar un comportamiento con un coeficiente de determinacion, cercano a 1
para lograr que los valores calculados a partir de la ecuacion de la grafica de
regresion, arroje valores lo mas confiables posibles acerca del comportamiento de
la aeronave a calcular, que supone unos perfiles o actitudes de disefio de cada
aeronave.

Bajo los valores arrojados en las ecuaciones de regresion se compara con los
valores obtenidos en los calculos de las secciones siguientes a la presente, siendo
estos los que muestran la mayor similitud respecto a la propuesta y roles que se
pretenden para el disefio del Horus AT-9.

2 Los datos empleados en la generacién de las graficas estan contenidos en las tablas del ANEXO
1.
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1.2 CONFIGURACION DE AERONAVE

Dentro de los parametros de disefio se seleccionan las caracteristicas externas
optimas y que se consideren de mayor desempefio en el impacto que estas van
generar en el equipo.

Son evaluados inicialmente la posicion de los planos, la forma del empenaje y la
disposicién de la planta motriz, evaluandose los pros y contras de disefio que estos
poseen y que nos dardn un aspecto fisico inicial que tendra la aeronave.

1.2.1 Configuracién Externay de Superficies

Las configuraciones que se estimaron factibles para el disefio son:

Caracteristicas

Disefio convencional
Cabina en tandem
Plano bajo respecto al
fuselaje

Motor tipo Tractor

Tren de retractil- triciclo

Tabla 2. Configuracion A

Ventajas

Tren:

Menor Drag
Aumenta el performance de la
aeronave

Soporta un mayor peso Yy
cargas
La configuraciéon mas

convencional
Mayor velocidad maxima
Disefio mas atractivo

Superficies:

Rendimiento de despegue es
superior debido al efecto suelo
Disminuye las dimensiones y el
peso del tren de aterrizaje.
Menor drag inducido
Downwash reducido en la cola
Cola menor peso comparado
con cola de plano alto
Aeronave mas liviana que con
planos altos

Fuselaje:
e Mayor capacidad para
almacenamiento  en bodega.

Otros:

Optimo para entrenamiento.
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Tren:

Mas costoso que el fijo
Menor estabilidad
Disminuye capacidad de
combustible.

Alas:

Disminucion de
sustentacion debido a
que el plano es en dos
secciones.

Velocidad de perdida
mayor

Distancia de despegue y
aterrizaje mayores.

La dindmica lateral es
menor

Menor
aeronavegabilidad
debido a una alta

velocidad de perdida

Cabina:

Menor visibilidad que el
lado a lado



Caracteristicas
Lado a lado

Plano medio
respecto al
fuselaje

Motor tipo Tractor
Tren retractil -
triciclo

Caracteristicas
Canard

Tandem

Plano bajo respecto
al fuselaje

Motor tipo Pusher
Tren fijo - triciclo

Tabla 3. Configuracion B

Ventajas
Tren:
e Menor Drag

e Aumenta el performance
dela aeronave
e Soporta un mayor peso Yy
cargas
e la configuracion mas
convencional

e Mayor velocidad maxima
e Disefio mas atractivo

Superficies:
e Mas atractivo que el plano
bajo o el alto.

e Aerodinamicamente
optimizado en comparacion
con los otros

e Menor drag por interferencia
gue las otras configuraciones

Fuselaje:

e Mayor espacio

tren de aterrizaje

para

Desventajas

Tren:

o Mas costoso que el
fijo

e Menor estabilidad

e Disminuye capacidad
de combustible.

Superficies:

e Estructura pesada debido a
la necesidad de reforzar la

raiz del ala
e Mas costoso que el plano bajo
o el alto.

e Mayor peso en la estructura
debido a los dos motores

Fuselaje:

e Menor capacidad de bodega.

e Visibilidad reducida

Otros:

e Menor capacidad de
almacenamiento de
combustible

e Aumento sustancial de peso
debido a los motores

Tabla 4. Configuracion C

Ventajas
Tren:
e Mayor estabilidad
e Menores costos de

mantenimiento y fabricacion.

e Mayor tiempo ininterrumpido
de servicio

Superficies:

e Mayor eficiencia en la guifiada

e Mayor maniobrabilidad

e Rendimiento de despegue
superior debido a efecto
suelo.

e Menor drag inducido

e Aeronave mas liviana por
disposicién de canard.

Fuselaje:

e Bodega amplia para
almacenamiento

Otros:

e Disefio llamativo
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Desventajas

Tren:
e Aumento del drag

e Disminucion sustancial en
performance
Superficies:

e Mantenimiento mas costoso

e Solo para pilotos expertos.

Fuselaje:

Visibilidad reducida

Otros:

e No es
instruccion

e Costos de mantenimiento
superiores debido a la
disposicion estructural.

adecuado para



Figura 1. Ejemplo de Configuracion A

A ‘%’
m—  —
:V: e |

Fuente. Autor del proyecto

Figura 2. Ejemplo de Configuracion B

Fuente. Autor del proyecto

Figura 3. Ejemplo de Configuraciéon C

— N

Fuente. Autor del proyecto
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De las anteriores comparaciones se obtiene que la configuracién tipo A, es la que
ofrece la mayor cantidad de ventajas respecto a las otras para el primer objeto de
desarrollo del equipo: entrenamiento y ataque ligero.

1.3 DIMENSIONAMIENTO DE CABINA

El dimensionamiento de cabina est4 basado en la antropometria humana para el
acomodamiento de la tripulacién, limitado por los parametros de ergonomia minimos
aceptables para su uso y de los grupos humanos que harian uso del mismo.

En la Figura 4, se muestra la disposicion de la cabina para una configuracion en
tandem. Esta configuracion se complementa con los parametros de la Tabla 5.

Figura 4. Configuracion de visibilidad minima

Angulo minimo de
Angulo minimo de vision visién frontal copiloto
frontal piloto

Angulo minimo de
vision a la consola

Fuente. Autor del proyecto.

Tabla 5. Minimos de visibilidad aceptados?

A 0° del azimut, 10° arriba y 11° abajo A 0° del azimut 5° abajo

A 20° del azimut a der. e izg. 20° abajo Las demas medidas empleadas para la
A 30° del azimut a der. e izq., 25° abajo visibilidad del piloto delantero pueden ser
A 90° del azimut a der. e izg. 40° abajo aplicadas.

A 135° del azimut a der. e izg. 20° abajo

3 US DEPARTMENT OF DEFENSE. Aircrew Station Vision Requeriments for Military Aircraft,
Revision B. Washington, D.C. : US Department of Defense, 1970. MIL-STD-850B. parag. 5.1.1 (a).
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Figura 5. Perfil visual de los pilotos.
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PERFIL DE VISION PARA PILOTQ Y COPILOTO EN POSICION TANDEM

Las dimensiones minimas aceptadas para el disefio de cabina, listadas en la tabla
5, son mostradas en la figura 5, teniendo en cuenta las limitaciones antropométricas

del tipo de piloto.

Figura 6. Dimensiones basicas recomendadas.
Lin=s tangents 3 |3 espalda

23 ‘_..--""/

Linea d= vision horizontal

S : -

Angulo de vision minime delpiote ! . f_____,_,_...- E

|copilot] 5 Pogion de diszfio de los
ojos

\ Punto de referencia en

posicion neutral

2 5w |
Mzxima posicion hack 19 | 1
adelante del pedal i-L

Fuente. International Anthropometric Variability and Its Effects on Aircraft Cockpit Design. Kennedy, Kenneth
W. Vol.4. p.55; Modificada por el autor de proyecto.

w2 " Lorgitud desde =] purto neutral de b sills il punto

Desplazamiento del padal del nudder
iz o=rcano del pedsi del nudder.

Bjuste i del padal del nudder
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Notas:

Todas las dimensiones estan en pulgadas.

Todas las medidas estan basadas con linea de referencia en el centro de la
silla en posicion neutral.

3. El ajuste de posicion del pedal del Timon de direccion es en incrementos de
1 pulgada o menos.

Al o

1.4 DIMENSIONAMIENTO DE SILLA DE EYECCION

La silla de eyeccion de la aeronave esta seleccionada de acuerdo a los estandares
de espacio libre que debe tener la cabina de control. Asi pues, los minimos
requeridos a cumplir se encuentran establecidos en la Figura 9.

La silla elegida para cumplir la funcién especifica de supervivencia es la CKC-94M2,
dado que por su disefio es ideal para aeronaves de entrenamiento y que operen a
bajas velocidades.

Inicialmente se deseaba emplear una Martin Baker MK-16, pero debido a que la
informacion y caracteristicas de la misma en cuanto a peso y dimensiones son
confidenciales para el publico general, no fue posible contar con el empleo de esta.

Figura 7. Silla de eyeccion CRC-9 M2

Fuente. Foto. RD & PE Zvezda. CKC-94 Emergency Escape System.
http://www.zvezda-npp.ru/engl/sks-94.html
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El peso de la silla no excede los 28.5 kg., los rangos de operacion de la silla estan
definidos para una altitud entre 22.5 a 12830 pies, asi como para velocidades entre

60 a 400 km/h. La secuencia de eyeccion se puede apreciar en la figura 8.
Figura 8. Secuencia de eyeccion CKC 94-M2

Fuente. RD & PE Zvezda. CKC-94 Emergency Escape System. http://www.zvezda-npp.ru/engl/sks-94.html

Figura 9. Espacios recomendados para sillas de eyeccion
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Cutaways and Inboard Profile, p.20; Modificado por el autor del proyecto.
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1.5 EQUIPOS AVIONICOS.

Siguiendo el estandar aeronautico de los equipos aviénicos a tener presentes en cabina, se
basa la disposicion de estos con una implementacion de panel tipo “Glass Cockpit”.

Dentro de los equipos usados en la cabina, se aplica el concepto EFIS* (Sistema Electrénico
de Instrumentos de Vuelo), empleandose entonces para el cumplimiento de mision, dos
pantallas multifuncionales MFD-3068° y una unidad de pantalla de misién MDU-268°.

El Sistema de Gestién y Control en Pantalla serd un CDMS-3753’. Adicionalmente se
emplea como HUD, una unidad CMA-71008, con repetidor para el piloto trasero, lo cual es
ideal para entrenamiento y/o ataque.

Figura 10. Ejemplo de Configuracién de avionicos.

Reproduccion autorizada por Pilatus Aircraft Ltd ©.

4 Barco Incorporated. Electronic Flight Instruments System - EFIS. [En linea] Barco, Inc., 2012.
http://www.barco.com/en/Products-Solutions/MOSArt-platform/Electronic-Flight-Instrument-
Systems.aspx?tab=features.

5 Barco Incorporated. MFD-3068. [En linea] Barco, Inc., 2012. http://www.barco.com/en/Products-
Solutions/Displays-monitors-workstations/Cockpit-displays/Flight-critical-displays/MFD-family/6-x-8-
inchnbsp;Multi-Function-Display.aspx.

6 Barco Incorporated. MDU-268. [En linea] Barco,Inc., 2012. http://www.barco.com/en/Products-
Solutions/Displays-monitors-workstations/Cockpit-displays/Mission-displays/6x8-inch-avionics-grade-Mission-
Display-Unit.aspx?tab=features.

7 Barco Incorporated. CDMS-3000. [En linea] Barco, Inc., 2012. http://www.barco.com/en/Products-
Solutions/Displays-monitors-workstations/Cockpit-displays/Control-display-units/Next-generation-Control-
Display-Management-System.aspx.

8 Esterline Technologies Corporation. Esterline Avionics Systems. Heads Up Display - HUD. [En linea] 2013.
http://www.esterline.com/Portals/17/Documents/en-us/DigitalSparrowHawkHead-UpDisplay. pdf.
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2 PARAMETROS PRELIMINARES

En el inicio de las estimaciones preliminares se deben tener presentes dos
conceptos:

e Perfil de misién
¢ Requerimientos de la propuesta (RFP).

2.1 PERFIL DE MISION.

El perfil de misién de este equipo se vera satisfecho por las siguientes fases de vuelo:

Fase 1: Encendido, taxéo y Despegue

Fase 2: Ascenso a altitud crucero

Fase 3: Crucero

Fase 4: Descenso

Fase 5: Aceleracion a maxima velocidad ingreso
Fase 6: Bombardeo

Fase 7: Combate o Soporte Aéreo

Fase 8: Aceleracién a maxima velocidad retorno
Fase 9: Ascenso

Fase 10: Crucero de retorno

Fase 11: Descenso

Fase 12: Loiter

Fase 13: Aproximacion y Aterrizaje

La Figura 10 representa el perfil de misién en el que se desempefiara la aeronave.
Figura 11. Perfil de Misién

Fase 10

Fase 4\ Fase 5

Fase 11

Fase 7 Fase 8

Altitud

Fase 13

origen origen

Distancia

Fuente. Nicolai, Leland M. y Carichner, Grant E. Fundamentals of Aircraft and Airship Design. Volume I:
Aircraft Design. Michigan : AIAA Education Series, 2010. 978-1-60086-751-4. p.126; Modificado por el autor
del proyecto.
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2.2 REQUERIMIENTOS MINIMOS DE LA PROPUESTA
Los requisitos basicos de la propuesta son determinados a partir de los minimos de
aeronavegabilidad establecidos en la MIL-STD-1797B.

Los parametros mostrados en la Tabla 6 son obtenidos adicionalmente de
caracteristicas similares de las aeronaves que se encuentran listadas en la baseline,
gue permitiran realizar las estimaciones pertinentes para el desarrollo del disefio.

Tabla 6. Requerimientos de Mision

Tripulacion 2 x 200lb c/u
15001Ib (500 rondas municion 20mm, 300Ib;

e 1200lb de bombas y/o misiles combinados)
Rango 1300 mi
Techo de Servicio 38000 ft
Vstat cON flaps < 65 knots o0 75 mph
Vstan Sin flaps < 75 knots 0 86.5 mph
VTO 1,1 Vstall
Vmax =~ 287.5 knots M=0.5
Vecrucero = 230 knots M=0.3
Vaproximacic’)n 1,3 Vstall
Reserva de combustible 5%
ROC = 2500 ft/min
Loiter en base 15 min
Loiter en operacion 15 min
Cafon XM-301 20mm x1
Planta motriz Max. 1600 SHP

Los pesos y capacidades se basan en los valores promedio encontrados en el
baseline.

Partiendo de estos parametros se inicia la etapa de dimensionamiento preliminar
que indicara las variables de desempefio primarios de la aeronave.
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3 PARAMETRIZACION PRELIMINAR
3.1 DETERMINACION DEL Wro

La determinacion del Wro se realiza con base a cuatro parametros fundamentales®:
Ecuacién 1. Peso Total al Despegue
Wp, + W
1= (5) - (wh)
WTO WTO
Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design: A Systems Engeneering Approach. New Hampshire :
WILEY, 2013. 978-1-119-95340-1. p.96

Wro =

Donde:

We = Peso vacio (Ib)

Wp = Peso de carga (Ib)

Wc = Peso tripulacion (Ib)

We = Peso de combustible (Ib)

El parAmetro que determina en gran medida el valor del W+o es el WF, el cual es el
valor del peso de combustible que es empleado en una mision, basado en el
consumo especifico de combustible de cada fase mostrada en la seccion 2.1.

3.1.1 Valor de carga paga (Wp) y Peso tripulacion (Wc)

Los valores para la carga paga, We y peso de tripulacion Wc son determinados
como parte de la especificaciones de misidbn mostrados en los requerimientos de la
propuesta. Se tiene entonces que el Wp es de 1500Ibs y el Wc es de 400Ibs.

3.1.2 Calculo de consumo de Combustible

3.1.21 Fases de Encendido, taxéo y despegue; Ascenso, Descenso,
Aterrizaje y aproximacién

Para las fases 1, 2, 8 y 9 los consumos de combustible son obtenidos de datos
estadisticos de aeronaves similares; dichos valores se pueden encontrar en la Tabla
7.

® Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design: A Systems Engeneering Approach. New Hampshire :
WILEY, 2013. 978-1-119-95340-1. p.96.
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Tabla 7. Valores promedio fracciones de combustible.®

Numero Segmento Fase de la mision Fraccion de
de Fase combustible (Mx)
1 Wa2/Wq Encendido, taxéo y despegue 0,98
2 W3/W2y Wio/Wo Ascenso a altitud crucero! 0,985
8 Ws/Way Wi12/W11 Descensos 0,99
9 W14/W13 Aproximacion y aterrizaje 0,997

Cabe anotar, que durante la fase de ascenso a altitud crucero de 30400 ft, con una
tasa de ascenso de 2500 ft/min, se tendra un radio de desplazamiento de 40mi,
reduciendo la distancia de crucero real a 610mi.

3.1.2.2 Fases de Crucero

Para las fases de crucero se emplea la ecuacién de rango de Breguet'?, para una
aeronave impulsada por hélice (a piston o turboprop).

Ecuacién 2. Rango de Breguet

375 L 1%
R, = v * (—) * |n (—3)
Cp DJcr W,

Fuente. Roskam, Jan. Airplane Design. Part I: Preliminary Sizing of Airplanes. Otawa : Roskam Aviation
and Engineering Corporation, 1985. p.15

Que se reescribe para el céalculo como:
Donde:

Ecuacion 3. Rango de Breguet reescrita

Rerxcp
w, L
_4 =e 375*7’p*[D]cr
£

Fuente. Roskam, Jan. Airplane Design. Part I: Preliminary Sizing of Airplanes. Otawa : Roskam Aviation
and Engineering Corporation, 1985. p.15. Modificada por el autor del proyecto.

R = Rango de mision en crucero (mi)
Np = Eficiencia de la hélice en crucero
Cp = Consumo especifico del motor

L/De = Tasa de lift-to-drag en crucero

10 Sadraey, Op., Cit., p.102.

11 Roskam, Jan. Airplane Design. Part |: Preliminary Sizing of Airplanes. Otawa : Roskam Aviation
and Engineering Corporation, 1985. p.15.

12 |bid., p.15.
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Se usan los datos iniciales de la Tabla 813.

Tabla 8. Parametros de crucero

Cp 0,51b hr /np
Np 0,85
(L/D)cr | 10
Teniendo entonces que:
530%0.5
% = e_(375*0.85*10) = 0,9055
£

Para la etapa de retorno, en la fase crucero se considera un aumento en el lift to
drag ratio, tomando entonces un valor de 14. Los valores del crucero de retorno son
en este caso:

Tabla 9. Parametros de crucero

Cp 0,51b hr /hp
Np 0,85
(L/D)cr | 14

Aplicando la ecuacion 3, con los valores de la tabla 9 se obtiene:
W- 530%0.5
1 e_(375*0.82*14)
Wio

W,
1 _0.9316
W10

3.1.2.3 Fase Aceleracién Maxima paraingreso a campo

La fraccidbn de combustible para la aceleracion a maxima velocidad se puede
estimar empleando el grafico 1.

Para la estimacion se considera que se pasara de velocidad crucero M=0,3 a M=0,5

Entonces:

13 |bid., p.14.
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% (M =0,1—0,3) = 0,99 % (M = 0,1—0,6) = 0,985

Y M =03-05) =22
w, Y 770,99

Wr  0.994
W' - )

4

., , . W,
El valor del consumo en las fases de aceleracion maxima Wﬁ es entonces de 0,994.
5

Gréfico 1. Fracciones de combustible para fase de aceleracion.

1.0
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A Lockheed SR-71 Wrel Lql ﬂ
Wi Wi
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0.1 02 0304 06 1.0 20 3.040 6.0 10.0

Mach Number

Fuente. Nicolai, Leland M. y Carichner, Grant E. Fundamentals of Aircraft and Airship Design. Volume I:
Aircraft Design. p.127; Modificado por el autor del proyecto.

3.1.24 Fase de Bombardeo

Durante la fase de bombardeo, el consumo de combustible se considera cero4,
debido a que se realiza una liberacion de 1200 Ib definidos en el perfil de mision,
como peso de bombas aire-tierra y/o misiles aire- aire y/o aire-tierra.

Hasta esta fase se considera una fraccion de combustible % = 0,8602. Del valor

1
estimado de 7100lb de Wro. Se tiene entonces que el Wro, hasta esta fase es de
6107,5 Ib a lo que se resta, el valor de la carga paga de bombardeo de 1200lb
guedando un valor de 4907.5 Ib, para aplicar la correspondiente correccion de peso
para la fase de soporte aéreo y/o combate.

14 |bid., p.48.
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3.1.25 Fase de soporte aéreo y/o combate

En esta fase se estima un calculo de Loiter o circuito de espera, a maxima potencia,

empleando?®:

Ecuacién 4. Endurance de Breguet Reescrita

B Epr*Cp*1.15+Vmax
W, L
No_ o \ 375m°[g],,

Wy

Fuente. Fuente. Roskam, Jan. Airplane Design. Part I: Preliminary Sizing of Airplanes. Otawa : Roskam

Aviation and Engineering Corporation, 1985. p.15. Modificada por el autor del proyecto.

Donde:

Eir = Tiempo de loiter (hr)

Cp = Consumo especifico del motor
Np = Eficiencia de la hélice en crucero

L/Dr = Lift-to-drag ratio en loiter
Vmax = Velocidad maxima (knots)

El valor de 1,15 para convertir el Vmax de knots a mph

Tabla 10. Parametros de combate

Cp 0,5 Ib hr/hp
Np 0,82
(L/D)er | 11

Vmax 287.5 knots
E 0,25 hr

Tomando los datos iniciales'® de la tabla 10 se tiene que:

Wy _(0,25;0553155;2187,5)
—=e 75+0,82+ = 0,9878
Wy

El valor obtenido con los parametros de disefio en esta fase, debe ser corregido a

partir del peso final obtenido anteriormente después del bombardeo.

La correccidn seria entonces:

Wi_; _ 49075

= =0,6912— 1-(1-0,9878) * 0.6912 = 0,9916
Wro 7100

15 |bid., p.15.
16 |bid., p.14.
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Siendo por ende la fraccion de combustible % igual a 0.9916.
7

Durante esta fase se considera son disparadas las 500 rondas de municién, con
una disminucion de 300lb de peso en la aeronave.

Al finalizar esta fase se tiene entonces un peso estimado de:
% = 4907.5 — (1 —0,9878) * 4907,5 = 4847,9 — 4847.9 — 300 = 4547.9
7

El nuevo valor de peso de la aeronave para la siguiente fase es de 4548 Ib.
3.1.2.6 Fase de Aceleracion Maxima para salida de campo.

Se tiene que el valor de esta fase de salida de campo para el consumo de
combustible es igual a la de entrada a campo, con la diferencia que es necesario
aplicar la correccion correspondiente a la disminucion de peso al ser disparadas las
500 rondas de municiéon de 20mm.

Entonces:

4547.9
4947.9

= 10,9381 — 1—-(1-0,994) *0,9381 = 0,9943

La fraccion de combustible % es 0,9943.
8

3.1.2.7 Fase de circuito de espera

Esta fase contrario a la anterior se evalla con la velocidad de vuelo a minima
potencia, esto es'’:

Ecuacion 5. Endurance maximo respecto a la potencia.
Vepas = Ve, = 1L,2Vs —1,4Vs

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design: A Systems Engeneering Approach. New Hampshire :
WILEY, 2013. 978-1-119-95340-1. p.107.

Donde:
Vemax = Velocidad méxima de circuito

Vemin = Velocidad a potencia minima
Vs = Velocidad de perdida

17 Sadraey, Op., Cit., p.107.
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Tomando el valor para Vs en los requerimientos de la propuesta es Vg = = 1,2Vs
Ve,0 = 90 knots. Adicionalmente el lift-to-drag ratio es mas elevado por la
naturaleza de la fase, asi como el consumo especifico, cp disminuye.

Tabla 11. Parametros de circuito en espera

Cp 0,4 Ib hr/hp
Np 0,82
(L/D)er | 13

Vs 90 knots

E 0,25 hr

Aplicando la ecuacién 4 con los pardmetros de la tabla 10:

Wi _(0‘2357*5043*812.1i;90)
— = , = 0,9974
Wiz

3.1.2.8 Consumo de combustible

En resumen el valor de las fracciones de combustible de la ecuacion 618, durante
todo el perfil de misién es:

Ecuacion 6. Fracciones de combustible

W14 _ WZ W3 W4- WS W6 W7 W8 W9 WlO Wll W12 W13 W14
— = —— sk —— sk —— k —— % ok —— k—— ok ——— k ——— k ——— * ——

= *
Wl Wl WZ W3 W4- WS W6 W7 W8 W9 Wl 0 Wl 1 Wl 2 Wl 3

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design: A Systems Engeneering Approach. New Hampshire :
WILEY, 2013. 978-1-119-95340-1. p.101. Modificada por el autor del proyecto.

W, . . ..
Donde — es el valor de consumo de combustible en la fracciones de la mision

Wy
W-
ﬁ = 0,98 * 0,985 * 0,9055 * 0,99 * 0,994 1 * 0,9915 * 0,9943 * 0,985 * 0,9316 * 0,99 * 0,9974 * 0,997
1
Wis
— = 10,7651
wy
Entonces!®:

Ecuaciéon 7. Peso del combustible consumido

W, W,
(. AET)
1.06*(1 W)

TO 1

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design: A Systems Engeneering Approach. New Hampshire :
WILEY, 2013. 978-1-119-95340-1. p.102. Modificado por el autor del proyecto.

18 |bid., p.101.
19 pid., p.102.
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w . Ny
Donde W—f es el consumo de combustible en toda la mision
TO

Wy
— —1.06+(1—-0,7651) = 0,2488
WTO

Obteniendo un valor del peso de combustible de:
WF = 0,24’89 * WTO

3.1.3 Estimacion del Peso Vacio (WE)

La fraccion de peso del WE, se puede realizar a través del método de iteracion
planteado por Mohammad?°, en el que se realiza la comparacién entre el We
analitico y el WEe estadistico y se emplean para la determinacion del Wro mostrado
en la seccién 3.1.4 con mayor detalle.

Para este caso en particular se recurre al uso de determinacion de una ecuacion
empirica basados en los datos del baseline a través del método de regresion lineal,
debido a que para un tipo de aeronave como el que se esta desarrollando en este
texto no se encuentran datos que lo comprendan en una tabla de valores dentro de
la literatura de referencia.

Grosso modo, se empleo una gréafica en escala logaritmica que permitiera linealizar
el comportamiento de los valores We y Wrto tomados de los datos encontrados en
el ANEXO 1, de ahi se parte de la teoria de minimos cuadrados para definir la
ecuacion.

Grafico 2. Regresion de We — Wro de aeronaves del baseline

10000 2
5 8 Liggwa e 16
7 s
: f :
1000 9 11
13 3 10
1 6 15

100

WF (Ib)

10

100 1000 10000 100000
WP (Ib)

Fuente. Autor del proyecto.

20 |bid., p.148-149.
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Los nameros indicativos de los puntos en la dispersion son equivalentes a las
aeronaves listadas en la tabla 1, seccion 1.1.

La ecuacion de regresion lineal obtenida para WE, es entonces:
Ecuacién 8. Peso Vacio por Regresion Lineal.

Wy = 104*1076+0,92914logWro

Fuente. Autor del proyecto.

3.1.4 Iteracién para obtencién de Wro

De las ecuaciones 1 y 8, se obtiene la Tabla 12 que muestra el resultado de
iteraciones realizadas para obtener el valor estimado inicial del Wro.

Tabla 12. Regresion para el We y Wto

Wi estimado 104*1076+0,92914l0g Wro
Wg=———
Wro

6610 0,536172 8369,497
8369,497 0,52728 8054,02
8054,02 0,528718 8103,399
8103,399 0,528489 8095,494
8095,494 0,528525 8096,755
8096,755 0,52852 8096,554

Grafico 3. Comportamiento de WTO Calculado — WTO Estimado
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Fuente. Autor del proyecto.
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En el grafico 3 se muestra el comportamiento de la iteracién del Wro calculado
respecto al Wro estimado, que permite, de igual forma encontrar el valor de Wro
considerado para el disefio de la aeronave de forma gréfica, como lo sugiere
Raymer?!. Posterior a la iteracion de obtencién del Wro que da un valor de 8280 Ib,
se realiza una reduccién en el We del 10%, debido a que por construccion se puede
emplear una aleacién de litio-aluminio para la estructura??, reduciendo asi el peso
W0 a un valor de 6731.9 Ib. Para efectos de calculo se aproximara a 6735 Ib.

3.2 FACTORES DE CRECIMIENTO O ESTUDIOS DE MERCADO?

Basando los parametros de calculo en variables tales como rango maximo de la
aeronave o0 peso de carga Util (o carga paga), se realizan las estimaciones de
crecimiento que la aeronave tendria en caso de ser necesario el aumento o
disminucion de dichas variables. A continuacion se aprecian las graficas de
crecimiento en los que se estiman valores por encima y por debajo de los estimados
en el RFP.

El procedimiento empleado para la obtencion de los datos de las graficas de
crecimiento, son obtenidos de la tabulacién del rango en la etapa de estimacion de
la fraccion de combustible y de la carga paga en la determinacion de Wro.

3.2.1 Factor de crecimiento respecto al Rango

Tabla 13. Factor de crecimiento de Rango

Rango |WE/WTO |WTO
(0]

500 0,479037 6080,636 8100

550 0,47769 6286,87

600 0,476316 6503,696 = 7600

650 0,474914 6731,87 ©

700 0473483 6972217 = 7100

750 047202 7225638

800 0,470524 7493116 6600

850 0,468994 7775,729

900 0,47 8074,66 6100

950 0,46582 8391’ 192 500 600 700 80-0 900 1000
1000 0,464171 8726,754 Rango (mi)

2l Raymer, Op., Cit., p. 32
22 Roskam, Op. Cit., p. 48
2 Raymer, Op., Cit., p. 32
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En la tabla 13, se aprecia que el crecimiento del peso Wro, respecto a la carga Wp,
tiene un aumento caracteristico de forma casi cuadréatica permitiendo asumir que el
crecimiento solo lo permitira hasta un valor n-esimo de rango.

La variacion de rango estimada para la aeronave se encuentra entre las 600 millas
y 1100 millas, con la carga paga expresada en los RFP equivalente a 1500 Ib y
tripulacion de 400 Ib.

3.2.2 Factor de crecimiento respecto ala Carga Paga

El factor de crecimiento de carga paga se realiza en un rango entre 1000 y 2000 Ib
lo cual también permitira realizar reajustes a la seleccion del peso maximo que
podra transportar la aeronave, utilizando el rango estipulado en los RFP de la
seccion 2.2, de 1300mi.

Tabla 14. Factor de crecimiento de carga paga

Wro We/Wro 8500
calculado | paga 4000
5121,457 1000 0,483794
5447,153 1100 0,481781 7500

5770,905 1200 0,479901 = ..
6092,859 1300 0,478139 —

6413,143 1400 0,47648 = 6500

6731,87 1500 0,474914 6000

7049,14 1600 0,473431

7365,039 1700 0,472023 2500

7679,647 1800 0,470682 5000

7993’034 1900 0'469403 1000 1200 1400 1600 1800 2000
8305,265 2000 0,468181 Carga paga W, (Ib)

La Tabla 14 muestra el comportamiento de crecimiento de la aeronave respecto al
Wp, de forma linealmente proporcional al crecimiento que tendria el Wro, teniendo
en cuenta que puede ser empleado como un parametro que permitird su redisefio
en caso gque sea requerido.

Los parametros tomados en cuenta como factores de crecimiento, el rango y la
carga paga, afectan de igual forma el valor de la fraccion de WEe, que debe tenerse
presente al momento de realizar un estudio de crecimiento de la aeronave.
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3.3 CALCULOS Y SUPOSICIONES INICIALES

Las suposiciones iniciales y céalculos preliminares de esta seccién determinan, a
través de una serie de representaciones gréficas y correlacion de las mismas, el
punto de disefio de la aeronave que permite obtener valores tales como la carga
alar, W/S y la potencia de carga, W/P; lo anterior se debe a que en cada fase se
presentan valores diferentes de estos parametros que son correlacionados para
permitir la obtencién del valor 6ptimo de los mismos.

3.3.1 Estimacién de Coeficientes de Aerodindmicos

Se realizan los célculos estimativos de performance de las aeronaves de la baseline,
para obtener el valor del coeficiente de zero-lift drag.

En la estimacion se considerd un valor como altitud crucero del 80% del techo de
servicio de cada aeronave de la baseline, asi como una eficiencia de hélice de 0,82.

El calculo del coeficiente de zero-lift drag se obtuvo aplicando las ecuaciones
10%4,11%°y 1226,

Ecuacion 9. Coeficiente de zero-lift drag

PSLmax *Mp _ 4'KVV'IgO
Cr = Vmax po V,,%axs
Po Po VrrzlaxS

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p. 127

2

Donde:

Psimax = Potencia maxima a nivel del mar (hp)

N = Eficiencia de la hélice

K = Factor de drag inducido

Vmax = Velocidad maxima (mph)

S = Superficie alar (ft?)

Po = Densidad a nivel del mar (slug/ft3)

Wro = Peso maximo al despegue (Ib)
Ecuacién 10. Factor de eficiencia de Oswald.

e =1,78(1 — 0.045AR%%8) — 0.64

Fuente. Raymer, Daniel P. Aircraft Design: A Conceptual Approach. [ed.] Schetz Joseph A. Cuarta. Playa
del Rey : AIAA, 2006. 1-56347-829-3. p. 347.

2 sadraey, Op., Cit., p.127
25 |bid., p.122
26 Raymer, Op., Cit,. p.347
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Ecuacion 112. Factor de Drag inducido.
1

K =
nARe

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p. 122.

Donde:
AR = Relacion de aspecto
e = Factor de eficiencia de Oswald

De los valores calculados para las estimaciones se obtienen:

A.R  =6,5 (valor promedio del baseline)

Coo =0.0178 (valor promedio de baseline)

e =0.8539 (calculado con un A.R de 6.5, en la Ecuacion 10)
K =0.0573

Se realiza la seleccion de perfiles basados en las caracteristicas mostradas en
aeronaves del baseline y en el reporte NASA 82427, mostrados en las Tablas 15y
16.

Tabla 15. Perfiles NACA de Raiz

NACA | Re x10"6 a®° @ CLmax. | @® @OCL | Cwmac Ca |

3,1 1,58 15 -2 -0,048 0.0065

2412 57 1,69 16 -2 -0,048 0.006
8,9 1,69 16,5 -2 -0,048 0.0059

3 1,38 15,5 -1,8 -0,027 0.0054

64,-215 6 1,55 15,5 -1,8 -0,027 0.0048
9 1,58 15,5 -1,8 -0,027 0.0046

3 1,45 16,5 -3 -0,06 0.005

652-415 6 1,55 18 -3 -0,06 0.004
9 1,62 17,5 -3 -0,06 0.004

3 1,48 14 -3 -0,07 0.0057

64,-415 6 1,6 16 -3 -0,07 0.005
9 1,65 16 -3 -0,07 0.0048

3 1,55 14 -3 -0,057 0.0057

632-415 6 1,63 16 -3 -0,057 0.0052
9 1,67 16 -3 -0,057 0.005

3 15 15 -1 -0,025 0.0048

641-212 6 1,55 15 =l -0,025 0.0044
9 1,55 15 -1 -0,025 0.0042

3 1,54 14,5 -3 -0,07 0.005

641-412 6 1,66 15,5 -3 -0,07 0.0047
9 1,68 15,5 -3 -0,07 0.0047

3 1,58 14 -3 -0,075 0.0055

631-412 6 1,72 16 -3 -0,075 0.0047
9 1,78 15 -3 -0,075 0.0045

27 Abott, Ira H., von Doenhoff, Albert E. y Stiveers, Louis S. Jr. Summary of Airfoil Data. Langley
Fields : National Advisory Committee for Aeronautics, 1945. NACA-TR 824
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Tabla 16. Perfiles NACA de Punta

NACA Re x10"6 CL Max

3,1

2412 57

8,9

64:-212

652-415

631-212

64-210

63,-215

OO0 WO WO WOWVOo WWOWOo W

1,58
1,69
1,69

15
1,55
1,55
1,45
1,55
1,62
1,55
1,58
1,63

1,4
1,45
1,47
1,43
1,58
1,61

GO @ CL max.
15
16

16,5
15
15
15

16,5
18

17,5

15,8

14,5

14,3
12
13
14
14

15,5

15,5

a®°@0CL
-2
-2
-2
-1
-1
-1
-3
-3
-3
-2
-2
-2
-2
-2
-2
-1
-1
-1

Cwvac

-0,048
-0,048
-0,048
-0,025
-0,025
-0,025
-0,06
-0,06
-0,06
-0,035
-0,035
-0,035
-0,04
-0,04
-0,04
-0,03
-0,03
-0,03

Cd

0.0065

0.006
0.0059
0.0048
0.0044
0.0042

0.005

0.004

0.004

0.005
0.0045
0.0045
0.0048
0.0044
0.0044
0.0058
0.0049
0.0048

Para la seleccion del perfil, se seleccionaron perfiles de caracteristicas diferentes
con la finalidad de provocar que la entrada en pérdida del plano se inicie en la raiz
del plano y no en la punta, lo que permitiria una recuperacion mas efectiva de la

aeronave.

Los perfiles que fueron seleccionados, fueron evaluados para ser los mas aptos y
de mejor desempefio respecto a las caracteristicas necesarias tales como el valor
de coeficiente de sustentacion maximo, un coeficiente de drag bajo y un coeficiente
de momento respecto a centro aerodinamico, lo mas préximo a cero; adicionalmente
que el comportamiento del perfil después de superar el angulo de perdida,
presentara un comportamiento moderado y no que presentara una caida abrupta en
el coeficiente de sustentacion maximo?.

Tabla 17. Perfiles seleccionados

UBICACION | PERFIL NACA | Cimax | 0° en Crmax

1,78
1,63

RAIZ 631-412
PUNTA 631-212

15°
14,3°

Cwvac | ade OcL

-0,075
-0,035

Cd

0.0045
0.0045

Debido a que se emplearan dos perfiles, se promedia el coeficiente de sustentacion
maximo de los perfiles, Cimax COMO:

Cimax promedio =

1,78 + 1,63

2

= 1,705

28 Abott, von Doenhoff, y Stiveers, Louis S. Jr. Op., Cit., p.164-165
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La superficie hipersustentadora sera un flap tipo slotted?®, por ser un sistema
sencillo y de gran aporte al coeficiente de sustentacion maximo, Clmax., permitiendo
un incremento hasta de 1,3 al coeficiente.

El aumento a una magnitud elevada del coeficiente de sustentacion, se presenta
cuando el flap se encuentra a una deflexion de 45° esto, en la etapa de aterrizaje,
obteniendo entonces un coeficiente de:

Cipar @45°=1705+ 1,3 = 3,005

ma.

En la etapa de despegue, se empleara una deflexion de flaps de 20° para permitir
un despegue con un valor de sustentacion positivo y mas eficiente.

Teniendo entonces que:

AC 1,3 20 0,5777
= kK —_— =

Ilmax ’ 45 ’

Por lo tanto:

Ci,,,,@20° = 1,705 + 0,5777 = 2,283

ma.

Para el calculo del coeficiente de sustentacion del plano, se emplea el obtenido en
los perfiles, en cada etapa. Para este valor se sabe que3:

Ecuaciéon 12. Coeficiente de sustentacion maximo del ala.

Criax = 09 Cyppy . * €OS A 25¢

Fuente. Raymer, Daniel P. Aircraft Design: A Conceptual Approach. [ed.] Schetz Joseph A. Cuarta. Playa
del Rey : AIAA, 2006. 1-56347-829-3. p.316.

Donde:

... = Coeficiente de sustentacion del perfil
C.,,. = Coeficiente de sustentacion del ala
No, 25c = Valor del angulo de aflechamiento en el 25 % de la cuerda.

Aplicando la Ecuacion 12, para los tres valores obtenidos de sustentacion de los
perfiles y teniendo en cuenta que no existe aflechamiento (Ao, 25c =0), se tiene:

CLmaxlimpio = 1,534
CLmax a 20° = 2,054
CLmax a45° = 2,704

2 Raymer, Op., Cit., p.326
0 |pid., p. 316.
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3.3.2 Carga Alar, W/S.

El valor de la carga alar, generalmente se obtiene de la velocidad de perdida, Vs o
de la distancia de aterrizaje3! debido a ser la etapa mas critica de operacién de la
aeronave y en donde se aplica el mayor valor de carga.

Ecuacion 13. Carga Alar.

wy 1
(5),, = 27%5Cune

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p. 119

Donde:

o} = Densidad del aire en una altitud especifica (slug/ft®)
Vs = Valor de la velocidad de perdida (mph)

S = Superficie alar (ft?)

C, = Coeficiente de sustentacion alar

max

Se emplea entonces la Ecuacion 13 ya que se conoce la velocidad de perdida, que
se establece en el RFP, de la seccion 2.2, que es Vs = 75 knots, la densidad a nivel
del mar es de 0,002377 slug/ft> y un CL, . limpio d€ 1,534 obteniendo:

w 1 Ib
(—) = =% 0.002377 * 126.5862 * 1.534 = 29.2238 —
Sl 2 ft

El valor de la velocidad Vs debe ser en ft/s.

Ecuaciéon 14. Area Alar.

_ Wro

(5)

Fuente. Autor del proyecto.
El valor del area alar es:

6735 Ib ,
§ = ——— = 22986 = 230 ft
29.223 >

fe?
Para una configuracion de flaps en la fase de aterrizaje, el valor de €, es de 2,7
y una velocidad de pérdida de 65 knots dandonos un valor de carga alar de:

31 Sadraey Op., Cit., p. 119
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wy 1 b
(—) = =+ 0.002377 * 109,708? * 2,704 = 38,68 —
Sl 2 ft

El valor de la superficie alar usando la ecuacion 14 es:

Wro  6735lb
S = = = 174,03 = 175ft?
(E) 38,6867 -2
S ’ ft?

Se toma entonces como valor de superficie alar 230 ft?, por ser la superficie de area
maxima que se requiere. La carga alar estimada es entonces de 29,3 |b/ft2.

3.3.3 Velocidad maxima, Vmax.

Uno de los requerimientos principales para el performance de la aeronave, sobre
todo en este caso, es la velocidad méxima, siendo Util tanto para el calculo de la
carga alar, como para la potencia de carga (W/P).

Ecuacién 15. Potencia de carga respecto a carga alar en términos de maxima
velocidad

(K) _ nNp

o =T 1, _2K (W

Vmax 7 PoViax CDo (ﬂ) + PIVimax (5 )
S

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.125.

Donde:
Np = Eficiencia de la hélice
P0 = Densidad a nivel del mar
Vmax = Velocidad maxima
Cpo = Coeficiente de zero-lift drag de la aeronave
K = Factor de drag inducido
P = Densidad del aire en una altitud especifica
o = Relacién de densidad del aire, p/po
K =——=0,05734 y e =1,78(1 — 0.045AR%68) — 0.64 = 0,8539

TARe

El valor de la densidad, es la equivalente a una altitud de 30 500 ft, por ser la altitud
crucero estimada del 80% respecto a la altitud maxima.

El valor de velocidad méxima considerado es equivalente al expuesto en el RFP,
dentro de la tabla 6, de la seccién 2.2.
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Grafico 4. Contribucion de la velocidad maxima al W/S 'y W/P
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Con los valores de la secciéon 3.1.1, se tiene que:

(W ) _ 0,82 * 550
Pt/ yman %* 0,002377 * (485)%  0.0178 v}/ +0 00087242??‘337336%2 485 " (%)
(5)
(W) _ 451
Psi)ymax 241348 4 790g (%)

(s)

Nota: El valor de 550 es para convertir a Ib/hp

La relacién entre la carga alar y la potencia de carga a diferentes velocidades se
aprecia en el grafico 4, en donde se observa la contribucién que hace la velocidad
maxima a los valores de W/P. El area de influencia bajo la curva de la grafica es la
que determina el factor de influencia de la velocidad méxima respecto a la potencia
de carga requerida que en este caso seria de 4,34 Ib/hp.

3.3.4 Carrerade despegue, Sto.

La carrera de despegue es otro de los valores significativos para los valores de la
carga alar y la potencia de carga debido a que se encuentra dentro de los requisitos
de despegue iniciales de la propuesta, esto basado en los datos de los aerddromos
de uso militar (*).
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La Ecuacion 17%, expresa la relaciéon entre la carrera de despegue, la carga alar y
la potencia de carga.

Ecuacion 16. Potencia de carga respecto a carga alar en términos de la carrera
de despegue.

1
0.6pgCpGS —)
1 —e( PICDGSTOY S

(K) _ Mo
P/sro u— ('u + %) N e(O-GPQCDGSTOWL/S) Vro

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.135

Los términos de Cpc y CLr Se encuentran desarrollados en las ecuaciones de la 18

Ecuacion 17. Velocidad de despegue
VTO = 11V5

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p. 134

Ecuacién 18. Coeficiente de Drag en tierra

CDG = CDTO - HCDTO

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p. 131

Ecuacion 19. Coeficiente de Drag al despegue.
CDTO = CDOTO + KCLZTO

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p. 132

Ecuacién 20. Coeficiente de sustentacion al despegue
Crro = Crc + ACszapTo

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p. 132

Ecuacion 21. Coeficiente de Sustentacion en Crucero
C,. = W 0.3
e = ppgs =™

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p. 188

(*) Las caracteristicas de los aeropuertos se encuentra en el listada en el ANEXO 3
%2 Sadraey, Op., Cit., p.135

% |bid. p. 134

3 lbid. p. 131

% |bid. p. 132

3% Roskam, Op., Cit., p.95
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Ecuacion 22. Coeficiente de zero-lift drag al despegue

CDOTO = CDo + CDOtren + CDOFLAP

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.132.

Ecuaciéon 23. Coeficiente de sustentacion en fase de rotacion.

CL xTO
CLR = ﬁ = 1.6942

Fuente. Roskam, Jan. Airplane Design. Part I: Preliminary Sizing of Airplanes. Otawa : Roskam Aviation
and Engineering Corporation, 1985. p. 95

ACLflapTO = 0.6

Cpyyrey = 0-009

Cpoppap = 0.006
u = 0.05
Donde:
Cbc = Coeficiente de drag en tierra
Cr = Coeficiente de sustentacion del avidn en fase de rotacion
Sto = Distancia de despegue
Np = Eficiencia de la hélice.
Vto = Velocidad de despegue

Coo = Coeficiente de zero-lift drag de la aeronave
Coro = Coeficiente de drag al despegue

Coo tren= Coeficiente de drag del tren

Cpo fiaps= Coeficiente de drag de los flaps

Cr = Coeficiente de sustentacion en fase de rotacion
Cpoto = Coeficiente de drag al despegue

CL,...ro= COeficiente de sustentacion alar al despegue
U = Coeficiente de friccion de la pista

o} = Densidad del aire a altitud especificada

g = Valor de la aceleracion de la gravedad

El valor de la densidad del aire se toma a una elevacion de 10000 ft, debido al valor
del aeropuerto de mayor elevacion de las pistas militares encontradas, con una
longitud de pista de 5910ft (1800 m), del promedio de longitud.

El valor del coeficiente de friccion del terreno (u), se toma como valor medio de los
tipos de superficie de pistas encontradas.
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1 e(0.6*0.0017833*32.17*0.03597*5910*L>

w w/s 0.82
(F) - 0.03597y ( I5) 139244 * 550
STo0 _ . 0.6*0.0017833*32.17*0.03597*5910—S .
0.05 — (0.05 + S gg7g-) * W/
(7.3190)
%)
— = * 3.2389
P S1o (7.3190)
0.05—0.07118 x e\ W/S
El valor de 550 es para convertir a Ib/hp.
Gréfico 5. Contribucién de la carrera de despegue al W/S y W/P
45
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El impacto de la carrera de despegue a los parametros de cargas alar y potencia de
carga se aprecian en el Grafico 5, que guardan una proporcién directa con la
distancia de despegue. La distancia de disefio permite a la aeronave realizar la
operacion de despegue con la potencia minima sin problemas durante esta fase
debido a que la potencia de carga requerida es de 22,2 Ib/hp

3.3.5 Tasa de ascenso, ROC.

El régimen de ascenso empleado para la determinacién del punto de disefio es de
= 2500 fpm expresado en el RFP, basado en el promedio de ascenso de las
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aeronaves del baseline y que cumple con la normatividad MIL-STD, se aplica
entonces®’:

Ecuacidn 24. Potencia de carga respecto a carga alar en términos de la tasa de

ascenso.

(%) e = 1

Plroc poc, | 2 (ﬂ)( 1155 )
My 3C,, VS /\(L/D)maxy

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p. 139

Donde:

ROC = Tasa de ascenso

Np = Eficiencia de la hélice

P = Densidad del aire a altitud especificada
K = Factor de drag inducido

Coo = Coeficiente de zero-lift drag de la aeronave
L/Dmax= Relacion de lift to drag

Para encontrar el valor de relacién entre el ROC y la carga alar y la potencia de
carga se aplica la Ecuacion 24, con los valores anteriormente empleados como
sigue:

(W) 1% 550
P

ROC 2500 2 Wy, 1.155
082%60 " (_) (11 ” 0.82)
0.002377 3%0.0178
: 0.05734

S
El valor de 550 es para convertir a Ib/hp

(y) _ 550

p ROC_ W

50.8130 + [871.92 (?) ¥0.1236

Donde el valor de la densidad del aire se toma a nivel del mar debido a que el valor
de la potencia sera el maximo. El valor para el L/D es de 9 debido al tipo de fase a
que se refiere. El valor de propela se emplea de la misma magnitud que en la fase
de apoyo aéreo y combate puesto que es el maximo aprovechable de la misma.

La tasa de ascenso seleccionada es Optima para la potencia de carga que se busca
referente a las aeronaves similares, con un valor de 7.79 Ib/hp.

87 Sadraey, Op., Cit., p. 137
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Grafico 6. Contribucién del ROC al W/S y W/P
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3.3.6 Techos de vuelo

El parAmetro de techo de vuelo, es también empleado para la determinacién del
punto de disefio, en el que como se menciona anteriormente, es el punto en donde
convergen todos los pardmetros que permiten la seleccion de la carga alar y la
potencia de carga. Este parametro de disefio esta ligado a la tasa de ascenso en
las altitudes criticas de vuelo: cruise ceiling (CrC), service ceiling (SC), combat
ceiling (CoC) y absolute ceiling (AC). Se toma entonces para este propésito:

Ecuacidn 25. Potencia de carga respecto a carga alar en términos del techo de
vuelo.

(K) _ O4c
P/ac ROCsc 2 w

(_)( 1.155 )
My 3Cp, 5/ \(L/D)maxyp
Pac\ g

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.144

Donde:

ROCsc= Tasa de ascenso en techo de servicio

Np = Eficiencia de la hélice

P = Densidad del aire a altitud especificada

K = Factor de drag inducido

Coo = Coeficiente de zero-lift drag de la aeronave

% Sadraey, Op., Cit., p.144
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L/Dmax= Relacion de lift to drag
Ecuacién 26. Densidad relativa del aire.

Ouc = 0_2967e(1.7355—4.8075*10—5h)

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.141.

El valor de la variable o de la ecuacion 263, se refiere a la densidad relativa del aire
para altitudes entre 36000 ft y 65000 ft. El techo de servicio esta definida con un
valor de 38000 ft dentro de los parametros de RFP de la tabla 6, por ende el valor
de ROCs, es de 100fpm, segin MIL-STD?,

Oac =0 2967 (1.7355-4.8075%107°+38000)

o = 0.27079
(W) _ 0.27189 = 550
Plroc 100 2 (W) (155 )
' 0.05734

w 149.5412

(7).
ROC 503252 + /3206.85 (%) %0.1045

Gréfico 7. Contribucién del ROCsc al W/S y W/P
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40 US DEPARMENT OF DEFENSE. Flying Qualities of Piloted Aircraft. Washington, D.C. : US
Departament of Defense, 1997. MIL-HDBK-1797. Paragraf. 3.4.1
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Del grafico 7 se observa que la altitud de disefio seleccionada es la que presenta la
demanda de potencia del motor de menor capacidad, llegando a un valor de 4,58
Ib/hp.

3.3.7 Tasade Giro instantanea

Durante una operacion en campo, es necesario realizar virajes de la forma mas
rapida y de menor radio para la realizaciébn de maniobras especificas de vuelo que
permitan retornar a campo. Es de saber que estos virajes o giros rapidos, generan
una carga alar que debe soportar la aeronave o factor de carga n, con el cual se
busca determinar que el radio de giro se el menor posible a la mayor velocidad
posible.

El factor de carga es usualmente medido en términos de “g’s” o la cantidad de
gravedades que debera soportar la aeronave durante la maniobra, para este caso
puntual se empleara un valor de 6 g's, basado en el promedio de carga soportado
por una aeronave durante las maniobras de giros rapidos, encontrado en las
aeronaves del baseline.

Se tiene entonces que la relacion entre la potencia de carga y la carga alar para giro
instantaneo*!:

Ecuacidn 27. Potencia de carga respecto a carga alar en términos del giro
instantaneo.

(L) :g CDo _l_K(nﬂ)z (WT0>
Wro/ rn a(WSTo) a q S

Fuente. Brandt, Steven A., y otros. Introduction to Aeronautics: A Design Perspective. Reston, Virginia :
American Institute of Aeronautics and Astronautics, 2004. 1-56347-701-7. p.251

Donde:

a = Lapso de empuje, T/TsL
B = Fraccion de peso, W/Wro
q = Presion dinamica

K = Factor de drag inducido

n = Factor de carga

Coo = Coeficiente de zero-lift drag de la aeronave

El valor de T/Wro, es necesario convertirlo a Wro/P, debido a que es una aeronave
de hélice*?:

41 Brandt, Steven A., y otros. Introduction to Aeronautics: A Design Perspective. Reston, Virginia :
American Institute of Aeronautics and Astronautics, 2004. 1-56347-701-7. P.251
42 Raymer, Op., Cit., p.89
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Ecuacion 28. Conversion de T/Wto a Wrto/P

T :<550*np>*< P )
Wro 4 Wro
Fuente. Raymer, Daniel P. Aircraft Design: A Conceptual Approach. [ed.] Schetz Joseph A. Cuarta. Playa
del Rey : AIAA, 2006. 1-56347-829-3. p.89.

Aplicando la ecuacion 29 en la 28, se pude obtener el valor de la potencia de carga,
Wro /P:

Ecuacidn 29. Potencia de carga respecto a carga alar en términos del giro

instantaneo.
(WTO) _ 550 * T]p
P
q CDo K (nf)? (Wro
Vs a(WT0)+a q ( S )
S

Fuente. Brandt, Steven A., y otros. Introduction to Aeronautics: A Design Perspective. Reston, Virginia :
American Institute of Aeronautics and Astronautics, 2004. 1-56347-701-7. p.251. Modificado por el autor.

Donde V es la velocidad de giro y np es la eficiencia de la hélice. El valor de 550 es
el factor de conversion para HP.

Para el calculo de la carga se tiene que la velocidad a la que va a operar la aeronave
en el viraje es la maxima para viraje hallandose con la siguiente?:

Ecuacion 30. Velocidad Maxima de Viraje.

Fuente. Anderson, John D. Introduction to Flight. Boston : Mc Graw Hill, 1999. 978-0071092821. p.437

Se realiza entonces la representaciéon de comportamiento de la aeronave en los
gréficos 8 y 9 a nivel del mar y a FL200, evaluado para coeficientes de sustentacion
diferentes asi como valores de carga alar posibles.

43 Anderson, John D. Introduction to Flight. Boston : Mc Graw Hill, 1999. 978-0071092821. p.437
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Grafico 8. Velocidad de viraje maxima a SL
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Gréfico 9. Velocidad de viraje maxima a FL150
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Basados en las gréficas anteriores, se toman como velocidades de viraje maximo
para enfrentamiento: M=0.3, M=0.35 y M=0.4 para ser aplicadas en la ecuacion 29
con el que se obtienen las siguientes graficas:



Grafico 10. Contribucion de V* a W/Sy W/P a SL
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Gréfico 11. Contribucién de V* a W/S y W/P a FL150
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De los graficos se toma como velocidad de giro maximo en las dos altitudes con
un factor de 0.4 Mach por ser a esta velocidad donde se presenta la menor
potencia de carga y la mayor velocidad al giro.
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3.3.8 Punto de disefio

Gréfico 12.Convergencia de parametros de disefio.
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De las graficas obtenidas a través de la evaluacion de la carga alar y la potencia de
carga, en las distintas situaciones calculadas en las secciones anteriores: velocidad
de perdida, velocidad méaxima, distancia despegue, etc.; se obtiene el grafico 12,
con el que se determina el valor del punto de disefio, el cual es donde convergen
las areas de influencia entre las regiones bajo la curva de cada grafica, que
matematicamente son los limites admisibles de uso en los graficos.

Para el caso de la velocidad de perdida se considera la region izquierda como area
de influencia, que concierne a velocidades iguales o inferiores a la velocidad
maxima de perdida. Los demas gréficos tienen un area de influencia en la region
contenida debajo de cada curva.

La zona de color azul celeste del gréafico, sefiala el punto de disefio del que se parte
a calcular el resto de la aeronave, siendo este el valor de mayor performance
permitido y que cumple con los parametros requeridos estipulados en el RFP, de la
tabla 6 en la seccion 2.2, debido a que a mayor potencia de carga sera menor el
valor de potencia necesaria para cumplir con las fases de vuelo.

Con un valor de carga alar, W/S, de 29.3 Ib/ft? y una potencia de carga, W/P, de
4.34 Ib/hp, lo necesario para dar cumplimiento al RFP, es satisfecho, como se
puede apreciar en los valores a continuacion.
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Los valores obtenidos son:

(K) _ 593 2
N Disefio ’ ftz
CAN—Y

p Disefio hp

De estos valores se obtiene que:

_ W0 6735 _ oo s a0 pe
5‘(% =53 = 22986 = 230 ft
S Disefio
Wro 6735
P= = = 1549,42 = 1550 hp

(g)Diseﬁo i -

3.4 COMPARATIVO DE PUNTO DE DISENO RESPECTO AL AR.

Para evaluar mejor un punto de disefio optimo, se realiza la medicién y calculo
presentes en la seccion 3.3, con diferentes relaciones de aspecto, esto con la
finalidad de descartar o no el A.R seleccionado inicialmente.

Grafico 13. Punto de disefio con A R=5
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W/P (Ib/hp)

W/P (Ib/hp)

Gréafico 14. Punto de disefio con A.R. =6
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Gréafico 15. Punto de disefio con A.R. =7
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Gréafico 16. Punto de diserio con A.R. =8
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En los graficos del 13 al 16, se observan que la variacién en los valores de potencia
de carga de las relaciones de aspecto, AR, evaluadas, es minima respecto a la
seleccionada para el disefio, partiendo del hecho que si bien las de valores de A.R.
mayor al seleccionado, presentan un requerimiento en la potencia del motor menor,
generarian un aumento en la envergadura de la aeronave debiéndose realizar un
aumento en el refuerzo estructural de ala para poderla construir, lo que llegaria a
aumentar el peso estructural de forma considerable.

Adicionalmente, se generaria un impacto considerable en el valor de la velocidad
maxima dado que reduciria el valor de accién en esta y debido a que se desea
operar a la mayor velocidad posible no es deseable una relacion de aspecto
superior. Dado lo anterior, se mantendré el valor de relacién de aspecto de 6.5.
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4 DIMENSIONAMIENTO PRELIMINAR

Para el dimensionamiento inicial se tiene en cuenta los siguientes valores de disefio
calculados a través de las secciones 3.1 a la 3.4.

Tabla 18. Factores de disefio

Factor de disefio Valor

WIS 29.3 Ib/ft?
W/P 4.34 Ib/hp
ALEcia 0

AR 6.5

A 0.6

Dichos parametros permitirdn obtener una forma y dimensiones preliminares de la
aeronave, basados en los aspectos generales de rendimiento de los componentes
mayores que lo conforman (alas, fuselaje, estabilizador horizontal, etc.), que
limitaran de forma concreta.

4.1 DIMENSIONAMIENTO DEL ALA

El plano o ala, es el componente de la aeronave de mayor importancia en su disefio,
sin esta no es posible volar, sea de ala fijja o su simil en las aeronaves de ala
rotatoria.

El dimensionamiento del plano o ala, busca determinar una geometria basica y no
es quien determina la forma final de la aeronave, debido a que depende de otros
componentes como fuselaje, empenaje, cargas presentes entre otros.

Se tiene entonces que:

Superficie alar, S: 230 ft?
Relaciéon de aspecto, AR: 6.5

El valor de la envergadura, b*:
Ecuacion 31. Envergadura del ala.

b=+vS *xAR

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.198. Modificado por el autor

4 Sadraey, Op., Cit., p.198
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b=+230%65 = b =38.65 ft

Realizando una estimacion de un valor de taper ratio A, de 0.6, los valores iniciales
de la cuerda de raiz y de la punta aplicando las ecuaciones*® siguientes:

Ecuacion 32. Cuerda media del ala, MAC

ce b
" AR

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1.p.198

Donde C es la longitud de la cuerda media 0 MAC:

c=2%_ cos0upt
6.3 =594/

Ecuacion 33. Relacion del MAC y la cuerda de raiz.

E—ZC 14+ 1+ 22
37T\ 142

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.206

Donde C:y Ct son los valores de cuerda de raiz y cuerda de punta respectivamente.
Despejando el valor de Cr se obtiene:

C 3 Cc 3 5.94 7 28ft
=% = — % —
T2 <1 +/'l+/12) 2 (1+0.6+0.62) 281

1+4 1+0.6
El valor de la cuerda de punta es entonces:

Ecuacién 34. Cuerda de la raiz del ala.

Ce= AxC

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.203.

C, = 0.6%594 = C, =3.56 ft

Se tiene en cuenta que bajo el parametro de disefio, se estim6 un valor para el
NALEo.2sc, igual a cero como se menciona en la secciéon 3.3.1.

La construccion de la geometria del plano se plasma en una forma aproximada
mostrada en la Figura 12.

% |bid., p.206
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Figura 12. Geometria del plano
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4.1.1 Caracteristicas de sustentacion

Dentro de los parametros aerodinamicos necesarios para la estimacion de la
disposicion mas aproximada del ala, se encuentra el método de “Lifting Line
Theory”, que ha sido planteada por el cdédigo de MATLAB planteado por
Mohammad*6, como se encuentra en el ANEXO 4, paragrafo A, el cual permite
obtener el tipo de distribucion de sustentacion que se presentara a lo largo de la
mitad del ala basado en caracteristicas tales como el &ngulo de incidencia, valor de
twist de la punta del ala y la relacion de taperado.

Las variables planteadas para la representacion grafica mostrada en la figura 12, se
consideran:

Tabla 19. Pardmetros de geometria del ala

Parametro Valor

Pendiente de curva de sustentacion, Ci,*’ 6.20 1/rad

Superficie alar, S 230 ft?
Angulo de Torsion de la punta, at -1.8°
Angulo de incidencia, iw 3.15°
Angulo de ataque de lift-cero, ao -2.5

% |bid,. p. 245-246
47 |bid., p. 178
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Los valores de la tabla 19 se encontraron como valores Optimos para la
representacion de las graficas de la teoria de linea de sustentacion que son
evaluados con diferentes valores de taperado para una seleccion optima.

Gréafico 17. Distribuciones de sustentacion.

Distribucion de lift
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Coeficiente de lift

i i i 1 i i i 3 i I
o 2 4 B 8 10 12 14 16 18 20 u] 2 4

i i L i 1 i i
B 8 10 12 14 16 18 20

Ubicacion en b/2 (ft) Ubicacion en b/2 (ft)
A=0.5 CI=0.4020 A=0.6 Cl=0.4043

Distribucion de lift

Distribucion de lift

05

Coeficiente de lift
Coeficiente de lift

0 2 4 é é 1i3 1; 14 1;3 1;3 T 20 % 2 1 6i é 1i0 1i2 14 1;3
Ubicacion en b/2 (ft) Ubicacion en b/2 (ft)
A=0.7 CI=0.4046 A=0.8 CI=0.4036

La distribucién ideal o que mejor se adapta a las caracteristicas necesarias, es
aquella que genere la mejor representacion eliptica posible. El valor de taperado
gue mejor representa dicha elipse dentro de los valores evaluados es A=0.8, pero
debido a que la diferencia de sustentacion no posee una variacion significativa

respecto al taperado de A=0.6 que se ha empleado para los célculos, se mantendra
el valor de 0,6.
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4.2 DIMENSIONAMIENTO DE FUSELAJE

El valor dimensional del fuselaje se ve plasmado en el tamafio de la cabina
aproximado dado durante la fase de acomodacion de requerimientos visuales y de
los tripulantes.

Los parametros de dimensionamiento obtenidos del fuselaje son entonces del
fuselaje son:

Tabla 20. Dimensiones de Fuselaje

Dimension Valor |

Alto 6.5 ft
Ancho 2.91 ft

La longitud del fuselaje es hallada como una funcion del peso al despegue
empleando la tabla de valores planteada por Raymer#8, como punto de partida para
el dimensionamiento preliminar del mismo, que contribuye en el disefio de las
superficies de control.

Tabla 21. Dimensiones de fuselaje Roskam

Tipo de aeronave a C

Entrenador Militar | 0.79 0.41

Se emplean los valores para un entrenador jet militar, debido a que dentro de la
tabla listada por Raymer, es la aeronave que posee el perfil mas parecido al
empleado en el disefio de Horus AT-9. Se tiene entonces que:

Ecuacion 35. Longitud del Fuselaje.
Lf = aWTOC

Fuente. Raymer, Daniel P. Aircraft Design: A Conceptual Approach. [ed.] Schetz Joseph A. Cuarta. Playa
del Rey : AIAA, 2006. 1-56347-829-3. p.120.

Ly = 0.79 * (6735)%41
Ly = 29.32 ft

El valor de longitud del fuselaje es entonces tomado con un valor de 29.3 ft, dicho
valor se asemeja en dimension al de las aeronaves de la baseline.

En la figura 13, se pueden apreciar las dimensiones estimadas del fuselaje.

48 Raymer, Op., Cit., p. 120
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Figura 13. Dimensiones fuselaje

Autor del proyecto
4.3 DIMENSIONAMIENTO DE ESTABILIZADOR HORIZONTAL

El estabilizador horizontal depende directamente de las dimensiones alares de la
aeronave y el fuselaje. Dentro de estas caracteristicas de las que depende el
estabilizador se encuentra el valor volumétrico del estabilizador Vu, dicho valor
volumeétrico nos permitira obtener el valor del area preliminar del estabilizador
horizontal.

De Roskam??, se obtiene que el valor volumétrico del estabilizador oscila entre 0.5
y 0.7, tomandose un valor de 0.6. La longitud Optima entre el centro aerodinamico
del ala y el centro aerodindmico del estabilizador es®°:

Ecuacion 36. Longitud optima entre el a.c del ala y el a.c del estabilizador
horizontal.

4% C*Sx*Vy

loptz c TL'*Df

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.300.
Donde:
Kc = Factor de correccion

= 1 si la porcion posterior del fuselaje es conica
= 1.4 si la porcién posterior es cilindrica

4 Roskam, Jan. Airplane Design. Part Il: Preliminary Configuration Design and Integration of the
Propulsion System. Otawa : Roskam Aviation and Engineering Corporation, 1985. p. 199
%0 Sadrey, Op. Cit., p. 300
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C = Cuerda media aerodinamica o MAC

S = Superficie alar

VH = Coeficiente volumétrico del estabilizador horizontal
Dt = Diametro mayor del fuselaje

I _ 4 %594 x38.65%0.6
opt = L ¥ T*6..5

lopt = 12.67 ft

Con el valor de ubicacién optima del a.c. del estabilizador, respecto al a.c. del ala,
se toma la ecuacién 38 para obtener el valor de la superficie del elevador horizontal.

Ecuacion 37. Coeficiente Volumétrico del Estabilizador Horizontal.
Y
Vy=—=—

H=¢cs

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p. 299.

El valor preliminar de la superficie del estabilizador horizontal es entonces®:

S*xC*Vy
nETT

S = 230594 0.6
h = 12.67

S, = 64.70 = 65ft

La relacion de aspecto se determina por la siguiente:
Ecuacion 38. Relacidon de aspecto del estabilizador horizontal.

2
ARy =% AR,

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p. 312.
Donde AR, es la relacién de aspecto del estabilizador y ARw, la relacién de aspecto
del ala.

De la ecuacién 39, se obtiene un valor aproximado de la relacion de aspecto, debido
a que por factores de disefio es posible que deba ser modificado, todo dependiendo
del analisis de estabilidad longitudinal estética.

51 pid., p. 312
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La relacion de aspecto, entonces es:
2
AR, ==%6.5
h=3 *
ARy, = 4.33

Los parametros dimensionales adicionales tales como envergadura del
estabilizador bn, Cuerda de raiz C;, Cuerda de punta C: y cuerda media C, se
obtienen siguiendo el mismo procedimiento de dimensionamiento del ala.

Se realiza la solucion simultanea de las ecuaciones 31, 32, 33 y 34 dando como
resultado los parametros mostrados en la tabla 22.

Tabla 22. Dimensiones Estabilizador Horizontal

| Dimension Valor

ARh 4.33
Ah 0.6
Sh 64.7
bh 16.74
C 3.86
Ctip 2.83
Croot 4,73

El esquema aproximado del ala y el estabilizador se muestra en la Figura 15.

4.4 DIMENSIONAMIENTO DE ESTABILIZADOR VERTICAL

La funcion principal del estabilizador vertical es controlar la estabilidad y cabeceo
direccionales. De esta forma, dicho estabilizador posee sustentacién en el gje vy,
contribuyendo a las actitudes direccionales de la aeronave.

Asi como con el estabilizador horizontal, el estabilizador vertical depende
directamente de las caracteristicas del ala que permiten el dimensionamiento de
este
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Figura 14. Dimensiones Ala y Estabilizador Horizontal
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Fuente. Autor del proyecto
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Para determinar las dimensiones iniciales del plano del estabilizador, se tiene que
el valor del area de este es:

Ecuacion 39. Superficie estabilizador vertical.

S*bx,
SV=l—
v

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.320

Donde:

S = Area del ala

B = Envergadura del ala

Vv = Coeficiente de volumen del estabilizador

lv = distancia entre el centro aerodinamico, a.c del ala y al a.c del estabilizador
vertical.

Inicialmente se toma el valor de la longitud del brazo del momento, lspt. El valor del
VH se toma como 0.06°2, debido al tipo de aeronave.

Entonces el valor de superficie del estabilizador es:

o - 230 * 38.65 % 0.06
v 20.06

Sy = 26.57 = 27ft?

La relacion de aspecto esta en valores entre 1y 253, el cual en el estudio de andlisis
direccional de la aeronave podra variar segun el requerimiento; se tomara entonces
un valor estimado de 2 para el calculo inicial.

La tasa de taperado o relacion de taperado es inicialmente el mismo valor del ala
de 0.6. Resolviendo simultdneamente las ecuaciones 31-34 con los valores
obtenidos para el calculo inicial del estabilizador vertical, se obtiene la tabla 23.

Tabla 23. Dimensiones Estabilizador Vertical

| Dimensién_ Valor |

AR 2
Ah 0.6
Sh 26 ft?
bh 7.3 ft
C 3.64
Ctip 2.67 ft
Croot 4.46 ft
%2 |bid., p. 303
53 |bid., p. 327
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Figura 15. Dimensiones de Estabilizador Vertical
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4.5 DIMENSIONAMIENTO DE SISTEMA DE PROPULSION

Es necesario realizar el dimensionamiento del sistema de propulsién respecto a los
parametros de rendimiento de la fase de disefio preliminar. Asi pues, se realiza un
andlisis de capacidad propulsiva o empuje de la planta motriz de la cual dependen
las caracteristicas de la hélice y que permite realizar la seleccion mas adecuada del
motor y de la hélice que deberan suplir las necesidades motrices.

45.1 Dimensionamiento del Motor

El dimensionamiento del motor permite obtener un analisis del valor de potencia que
requerira la aeronave en la fase de crucero, permitiendo definirla también con
caracteristicas tales como las que se presentan a nivel del mar en donde se
requerira la mayor potencia de empuije.

El valor de drag o resistencia al avance de la aeronave, estad relacionado
directamente a la capacidad propulsiva, debido a que al hacer el analisis de fuerzas
basado en la tercera ley de Newton “Accion — Reaccion”, el valor de empuje debe
ser entonces el mismo de la resistencia al avance.
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Se tiene entonces que>* 5

Ecuacion 40. Drag de la aeronave.

1
D =T = pV&sCy

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.173.

Ecuacidn 41. Coeficiente de Drag en crucero.

Cp = Cp, + KC,.*

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p. 122.

Ecuacion 42. Coeficiente de sustentacién en crucero.

 2Wy,
¢ pSVE

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.172.

C

Donde:

P = Densidad del aire a altitud crucero

S = Superficie alar

Co = Coeficiente de drag de la aeronave

Coo = Coeficiente de zero-lift drag de la aeronave

K = Factor de drag inducido

Cc = Coeficiente de sustentacion de la aeronave en crucero
Ve = Velocidad crucero

Wto = Peso de la aeronave

De las ecuaciones 41, 42 y 43, se obtiene que:

B 2 % 6735
¢ 0.00087768 * 230 * (397.19)2

Cp = 0.0178 + 0.05734 = (0.423)2 = 0.02807

C, = 0.423

1
D=T= 5* 0.00087768 * (397.19)? = 230 = 0.02807 = 446.72 lb

5 1bid., p.173
5 pid., p.122
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Se tiene en cuenta que la altitud crucero es de 30400 ft a la cual la velocidad del
sonido es de = 993 ft/s, siendo el valor de crucero de 0.4 Mach o 397.19 ft/s.

El empuje necesario para la fase crucero es igual al valor de drag, obteniendo que
la potencia del motor necesaria, es®®:

Ecuaciéon 43. Potencia del motor en fase crucero.

T*VC

Pmax30400 - 5507’1)

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p. 462.

446.72 * 397.19

Praxsons = 52 sogg = 39343 HP

Ahora es necesario obtener el valor de potencia requerido para una altitud
equivalente a la de nivel del mar®’;

Ecuacién 44. Potencia del motor a nivel del mar.

P,
p _ ‘max

maxsy ~ gl2

Fuente. Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.462.

Donde Pmax es el valor de potencia hallado a 30400 ft y o es el valor de la variacion
de densidades.

393.43

(0.00087768)1'2
0.002377

Para efectos de disefio se considera un motor que cumple con la potencia estipulada
en la tabla 6 de la seccidén 2.2 de 1600 SHP, que a su vez tiene una potencia de
carga requerida de 4.35 Ib/hp, encontrada en la seccion 3.3.8.

= 1300.6 = 1300 HP

PmaxSL =

Dentro de la categoria de motores turboprop que existen en el mercado, la Unica
marca que maneja motores de caballajes entre los 1200 SHP y los 2000 SHP, de
dimensiones pequefias, es Pratt & Whitney, para lo cual se selecciona un motor
PT6A-68B o 68D. En el ANEXO 5 es posible apreciar el Type Certificated Data
Sheet, TCDS, del motor seleccionado.

5 |bid., p.462
57 Ibid., p.462
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4.5.2 Dimensionamiento de Hélice

La hélice de la aeronave en conjunto con el motor, cumple el papel mas importante
de la propulsibn ya que este componente llega a aportar hasta el 95% de la
propulsion transformada de la potencia aportada por el motor, siendo el restante el
aportado por el escape de gases.

Los parametros de seleccién de la propela dependerdn de la situacion de la
aeronave a velocidad y altitud crucero.

Ecuacion 45. Diametro de la hélice.

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.458.

Donde:

Knp = Factor de correccion de la hélice

P = Potencia del motor

Np = Eficiencia de la hélice

ARp = Relacion de aspecto de la hélice

P = Densidad del aire a altitud crucero

Vav = Velocidad promedio del aire en la propela
Cp = Coeficiente de sustentacion de la hélice
Ve = Velocidad crucero

Para el calculo del diametro de la hélice tomando la ecuacién 45%, se considera que
el valor del coeficiente de sustentacion de la hélice es de 0.4, la relacion de aspecto
8%°. La velocidad promedio Vay, se considera el 70% de la velocidad en la punta de
la hélice Vip. Mohammad sugiere un valor de 310 m/s (1017.06 ft/s) para una hélice
metdlica de alto rendimiento®. Para efectos de disefio, la cantidad de palas de la
hélice se incrementa con el fin de disminuir el diametro de la misma y permitir una
mayor visibilidad al piloto, dado que en este caso se instalara el tren propulsor en la
nariz de la aeronave. Por interpolacion, el valor del factor de correccion de la hélice
como lo sugiere el autor es de 0.79, para una hélice de 5 palas®! basado en los
datos de baseline.

58 Ibid., p.458
59 |bid., p.457
% |pid., p.458
61 |pid., p.458
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0.0008776 = (0.7 * 1017.06)? = 0.4 * 397.19

El valor de diametro inicial es entonces 8.51 ft. Adicionalmente, la velocidad que no
se debe exceder en la punta para una hélice de metal de alto rendimiento es de
1017.1 ft/s (310 m/s).

2 %1300 *0.82 %7 %550
Dp = 0.79 * =8.51 ft

Se tiene entonces que®?:

Ecuacion 46. Velocidad en crucero de la punta de la hélice.

— 2 2
Vpuntacrucero - \/Vpuntaestatica + VC

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p. 457.

Reescribiendo la ecuacién 47:

Ecuacion 47. Velocidad estatica de la punta de la hélice.

— 2 _y2
Vpuntaestatica - \/Vpuntacrucero VC

Fuente. Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p. 457. Modificada por el autor del proyecto.

v, =/1017.062 + 397.192

untaestatica

v, = 936.29 ft/s

untaestatica

Es necesario también obtener el valor de la velocidad angular de la hélice:

Ecuacién 48. Velocidad angular de la hélice.

UNtlestatica

D

2V
w= L

p

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.458.

2 % 936.29
8.51
Ecuacién 49. Revoluciones en la punta de la hélice.

w =

_60w
n= 2T

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.458.

62 |pid., p.457
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w =219.89rad/s

Las revoluciones de la punta de la hélice son entonces:
60 * 219.89
n=————-—
21
n = 2099.84 rpm

La salida del motor es entre 1700 y 2000 rpm, segun indica la tarjeta de datos del
TCDS. Debido a que el limite de rotacion de la hélice sera mayor que el del eje del
motor (aproximadamente 100 rpm) no es necesario el empleo de una caja de
reduccion.
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5 DETERMINACION DE PESOS DE COMPONENTES

En la seccion 3.1, se obtuvo el valor de peso estimado por misién del peso vacio
WE, de la aeronave para obtener pardmetros iniciales de dimensionamiento. En esta
fase de disefio son requeridos los pesos especificos de los componentes de la
aeronave para obtener valores de peso cuantitativamente mas reales.

Los métodos de estimacion de pesos se encuentran elaborados para la
determinacion de pesos de estructura, sistema de propulsion, sistemas de control
de superficies, instrumentos, sistema eléctrico, mobiliario, aire acondicionado y anti-
hielo y avidnicos.

Debido a la naturaleza de la aeronave, son tomadas las ecuaciones del método de
estimacion de pesos para aeronaves de ataque y combate como sugiere Roskam®2,

Adicionalmente, se complementa con el método empleado por la USAF, relacionado
en el libro de Leland Nicolai en su capitulo nimero 20%, para establecer las
variables de estimacion de pesos de componentes para aviones de la USAF, esto
con el fin de estandarizar la estimacion y evitar mezclas inapropiadas de métodos.

5.1 ESTRUCTURA SEGUN USAF

5.1.1 Alas®®

Ecuacién 50. Peso alar.

0.593

— Kpiy * N * Wro [ 21—-4) ]2 -6 0.70 ¢0.741
W, = 3.08( t/c tan Ay AR+ ) + 1.0 %10 *[(1+ A)AR]*70S2

Fuente. Nicolai, Leland M. y Carichner, Grant E. Fundamentals of Aircraft and Airship Design. Volume I:
Aircraft Design. Michigan : AIAA Education Series, 2010. 978-1-60086-751-4. p.553.

Donde:

Kev = Factor de variacion del ala (= 1.00 ala fija, = 1.175 ala variable)
t/c = Relacién de maximo espesor

Wro = Peso al despegue (Ib)

Ae = Angulo de aflechamiento del borde de ataque

63 Roskam, Jan. Airplane Design. Part V: Component Weight Estimation. Otawa : Roskam Aviation
and Engineering Corporation, 1985. p. 28

64 Nicolai, Leland M. y Carichner, Grant E. Fundamentals of Aircraft and Airship Design. Volume I:
Aircraft Design. Michigan : AIAA Education Series, 2010. 978-1-60086-751-4. p. 551

% Ibid., p. 553
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A = Relacion de taperado

AR = Relacion de aspecto del ala
Sw = Superficie alar (ft?)
N = Factor de carga ultimo

= 13.5 para aviones de ataque

W, = 3.08 122+ 0735 [t 2847 = 2000 o1, jge o
‘ 0.12 an(2847) ~ 51+ 0.6)
# [(1+ 0.6)6.3]070 » 2300741
W, = 990.88 lb

5.1.2 Estabilizador Horizontal y Vertical

e Estabilizador Horizontal®

Ecuacién 51. Peso de Estabilizador Horizontal.

0.033 0.28 0.915
b_H> Cw )

Wt = 0.0034 * ((WTON)O.813 (SH)0.584- < .
l

try

Fuente. Nicolai, Leland M. y Carichner, Grant E. Fundamentals of Aircraft and Airship Design. Volume I:
Aircraft Design. Michigan : AIAA Education Series, 2010. 978-1-60086-751-4. p.554.

Donde:

N = Factor de carga Ultimo

Sk = Area del estabilizador horizontal, (ft2)

trn = Espesor de la raiz del estabilizador, (ft)

C = MAC del ala, ft

Lt = Brazo de momento del estabilizador, (ft). Distancia desde el centro
aerodindmico del ala, hasta el centro aerodindmico del estabilizador.

o]¥ = Envergadura del estabilizador horizontal, ft

16.74 )0-033 ( 5.94 °-28>°'915

_ 0.813 0.584 _—
W, 0.0034*<(6735*13'5) (65) <0.5310 12.67

W, = 140.63 lb

% Ibid., p. 554-555
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e Estabilizador vertical®”
Donde:
Ecuacion 52. Peso de Estabilizador Vertical.

hr 0.5 0.21771014

— 0.363 1.089 1,70.601 -0.726 °or

W, = 0.19 * (1 + hv) (WroN)®303(8,) 0% M2t (L) x (1 n SV)
* (ARV)0.337(1 + }LV)O'%S(COS AVO.zsc)_0'484

Fuente. Nicolai, Leland M. y Carichner, Grant E. Fundamentals of Aircraft and Airship Design. Volume I:
Aircraft Design. Michigan : AIAA Education Series, 2010. 978-1-60086-751-4. p.554.

ht/hy = Tasa de altura entre el estabilizador horizontal y el vertical.
Para cola en “T”, el valor es 1, para estabilizador montado en el fuselaje el

valor es 0
Sv = Area del estabilizador vertical (ft?)
Mo = Numero Mach a nivel del mar
Lt = Brazo de momento del estabilizador
Sr = Area del Timon de direccién, si se desconoce usar S,/Sy = 0.3
ARv = Relacion de aspecto del estabilizador vertical
Av = Relacion de taperado del estabilizador vertical

NAvo.2sc = valor del angulo de aflechamiento en el 25 % de la cuerda

W, = 0.19 * [(1 + 0)*5(6735 * 13.5)%363 (45.66)1:08°0.40-601(11.67) 0726
* (1 + 0.3)0.217(2)0.337(1 + 0.6)0‘363 (COS 0)—0.484]1.014

W, = 129.23 Ib

5.1.3 Fuselaje®®:

Ecuacion 53. Peso de Fuselaje.

0.71
Wt — 10_43(KINL)1.42(q % 10—2)0.283 (WTO % 10—3)0.95(L/H)

Fuente. Nicolai, Leland M. y Carichner, Grant E. Fundamentals of Aircraft and Airship Design. Volume I:
Aircraft Design. Michigan : AIAA Education Series, 2010. 978-1-60086-751-4. p.555.

Donde:

q = Presion dindmica maxima, (Ib/ft2)
L = Longitud del fuselaje, (ft)

H = Altura maxima del fuselaje, (ft)
Kine = 1.25 para entradas en el fuselaje

67 Ibid., p. 554
% pid., p. 555
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= 1.0 para entradas en la raiz del ala o en cualquier otra zona del fuselaje.

1 0.283
W, = 10.43(1.25)142 (5 * 0.002377 * 485.2452 « 10—2) (6735 * 1073)095(5.4)071

W, = 388.43 b

5.1.4 Tren de Aterrizaje®®

Ecuacién 54. Peso del tren de aterrizaje.
W, = 62.21(Wqg * 1073)0-84

Fuente. Nicolai, Leland M. y Carichner, Grant E. Fundamentals of Aircraft and Airship Design. Volume I:
Aircraft Design. Michigan : AIAA Education Series, 2010. 978-1-60086-751-4. p.555.

W, = 62.21(6735 = 1073)084

W, = 308.79 lb
5.2 SISTEMA PROPULSOR SEGUN USAF
5.2.1 Motor

El valor del peso del motor esta basado en el peso establecido por el fabricante. Se
asume entonces que el peso contempla el exosto, enfriador, turbocargador y
sistema de lubricacion.

Para el disefio se ha elegido un motor Pratt & Whitney Canada, PT6A-68, con un
peso del motor es de 572 Ib"°,

5.2.2 Subsistemas de Propulsion

Los subsistemas de propulsion comprenden el sistema de combustible, los controles
del motor, el sistema de inicio y sistema de propulsion.

% Ibid., p. 555

(*) Para mayor informacion del proceso de auto sanado, puede dirigirse a
http://www.epsrc.ac.uk/newsevents/news/2008/Pages/selfrepairingaircraft.aspx.

0 Jane’s Publishing Company. Jane’s All the World’s Aircraft. [ed.] Paul Jackson. Londres,
Inglaterra : Jane’s Information Group, 2004-2005. 0-7106-2614-2. p. 820.
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5.2.2.1 Sistema de combustible
e Parasistema de tanque de celdas auto sellantes™.

Ecuacion 55. Peso de tanques.

Wt = 416[(FGW+FGF) * 10_2]0'818

Fuente. Nicolai, Leland M. y Carichner, Grant E. Fundamentals of Aircraft and Airship Design. Volume I:
Aircraft Design. Michigan : AIAA Education Series, 2010. 978-1-60086-751-4. p.557.

Donde Few es el combustible total en las alas en galones y Fcr es el combustible
total fuselaje en galones.

Cabe anotar que los tanques auto sellantes de combustible, son tanques empleados
en la aviacion militar, que al ser perforados en campo por impactos de proyectiles
de municion, tienen la capacidad de cerrar o auto sellar dicho agujero de forma
temporal debido a la caracteristica del polimero que se emplea para hacer dichos
depositos de combustible (*).

La cantidad de combustible que se debe transportar es de 1636lb, tipo de
combustible JP-A1 o su equivalente militar JP-8, con una densidad de 845 kg/m?3.

El volumen total a transportar seria entonces de 232 galones.
W, = 41.6[(232) * 10~2]%-818
W, =82.801b

e Sistema de reabastecimiento en vuelo’?

Ecuacion 56. Sistema de reabastecimiento.

W, = 13.64[(Fgy +Fgr) * 1072]0392

Fuente. Nicolai, Leland M. y Carichner, Grant E. Fundamentals of Aircraft and Airship Design. Volume I:
Aircraft Design. Michigan : AIAA Education Series, 2010. 978-1-60086-751-4. p.558.

Obteniendo entonces:
W, = 13.64[(232) * 1072]0392

W, = 18.97 b

" Nicolai, y Carichner Op., Cit., p. 557.
72 |pid., p. 558
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e Sistema de control de centro de gravedad (Monitor y bombas de
transferencia’:

Ecuacion 57. Peso control de c.g.

W, = 28.38[(Fgy+Fgp) * 1072]0442

Fuente. Nicolai, Leland M. y Carichner, Grant E. Fundamentals of Aircraft and Airship Design. Volume I:
Aircraft Design. Michigan : AIAA Education Series, 2010. 978-1-60086-751-4. p.558.

Obteniendo entonces:
W, = 28.38[(232) * 10720442

W, = 41.16 Ib
5.2.2.2 Controles del motor’*

Para motor montado en el fuselaje:

Ecuacion 58. Peso controles de motor.

Wi = Kgco (LfNE)OJQZ

Fuente. Nicolai, Leland M. y Carichner, Grant E. Fundamentals of Aircraft and Airship Design. Volume I:
Aircraft Design. Michigan : AIAA Education Series, 2010. 978-1-60086-751-4. p.558.

Donde:
Lt = Longitud del fuselaje, (ft)
Ne = Numero de motores

Keco = Coeficiente de tipo de motor para control del motor
= 0.686, sin postcombustién
= 1.080 con postcombustion.

W, = 0.686(21.12 = 1)0792

W, = 7.68 Ib

73 Ibid., p. 558
74 1bid., p. 558
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5.2.2.3 Sistema de inicio”

Donde:
Ecuacion 59. Sistema de inicio para motores turboprop.

W, = 12.05(NgWgpye * 1073)1458

Fuente. Nicolai, Leland M. y Carichner, Grant E. Fundamentals of Aircraft and Airship Design. Volume I:
Aircraft Design. Michigan : AIAA Education Series, 2010. 978-1-60086-751-4. p.559.

Ne = Numero de motores
Wene = Peso del motor, (Ib)

W, = 12.05(1 * 572 % 10~3)1-458

W, = 5.33 b

5.2.2.4 Sistema de hélice’®

Ecuaciéon 60. Peso sistema de la hélice.

W, = K,N,(Np,)°3%(d, * SHP + 1073)" """

Fuente. Nicolai, Leland M. y Carichner, Grant E. Fundamentals of Aircraft and Airship Design. Volume I:
Aircraft Design. Michigan : AIAA Education Series, 2010. 978-1-60086-751-4. p.559.

Donde:
Np = Numero de hélices
Ne. = Numero de palas por hélice
dp = Diametro de la hélice, (ft)
SHP = Shaft horsepower
Kp = Coeficiente propela del motor

= 24.00 para turboprop sobre 1500 HP al eje.

= 31.92 para motor reciprocante y turboprop debajo de 1500 HP al eje.

W, =24 %1% (5)%391(8.51 * 1600 = 1073)0-782
W, =347.19 lb
e Controles de la propela’:

75 Ibid., p. 559
76 Ibid., p. 559
7 Ibid., p. 560

96



Ecuaciéon 61. Peso sistema de control de hélice.

W, = ()_322(NBL)0.589(dip « SHP * 10_3)1.178

Fuente. Nicolai, Leland M. y Carichner, Grant E. Fundamentals of Aircraft and Airship Design. Volume I:
Aircraft Design. Michigan : AIAA Education Series, 2010. 978-1-60086-751-4. p.560.

Donde:

Np = Numero de hélices

Ne. = Numero de palas por hélice
dp = Didmetro de la hélice, (ft)

SHP = Shaft horsepower
W, = 0.322(5)%%8%(1 » 8.51 % 1600 * 1073)*178

W, = 18.02 lb

5.3 SISTEMAS DE CONTROL DE SUPERFICIES SEGUN USAF,

Para aeronaves de combate- USAF;

Ecuacion 62. Peso superficies de control.

W = Kse(Wro + 1073)%981

Fuente. Nicolai, Leland M. y Carichner, Grant E. Fundamentals of Aircraft and Airship Design. Volume I:
Aircraft Design. Michigan : AIAA Education Series, 2010. 978-1-60086-751-4. p.560.

Donde:

Ksc = Coeficiente de superficie de control
= 106.10 para elevador sin estabilizador horizontal
= 138.18 para estabilizador horizontal
= 167.48 para ala de aflechamiento variable

W, = 138.18(6735 = 1073)0-581

W, = 1306.85 lb

78 |pid., p. 560
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5.4 INSTRUMENTOS SEGUN USAF
5.4.1 Indicadores de Instrumentos de vuelo’

Donde NpL es el numero de pilotos
Ecuacidon 63. Peso instrumentos de vuelo.

W, = Ny [15.0 + 0.032(Wro * 1073)]

Fuente. Nicolai, Leland M. y Carichner, Grant E. Fundamentals of Aircraft and Airship Design. Volume I:
Aircraft Design. Michigan : AIAA Education Series, 2010. 978-1-60086-751-4. p.561.

W, = 2 % [15.0 + 0.032(6735 * 1073)]

W, = 30.43 Ib
5.4.2 Indicadores de instrumentos del motor&°

Para motores a reaccion:
Ecuacion 64. Peso indicadores del motor.

W = Ng[4.80 + 0.006(Wqq * 1073)]

Fuente. Nicolai, Leland M. y Carichner, Grant E. Fundamentals of Aircraft and Airship Design. Volume I:
Aircraft Design. Michigan : AIAA Education Series, 2010. 978-1-60086-751-4. p.561.

Donde Nt es el nUmero de motores
W, =1%[4.80 + 0.006(6735 * 1073)]
W, =4841b

e Indicadores adicionales:

Ecuacion 65. Peso indicadores adicionales.

Wt = 0.15 = (WTO * 10_3)

Fuente. Nicolai, Leland M. y Carichner, Grant E. Fundamentals of Aircraft and Airship Design. Volume I:
Aircraft Design. Michigan : AIAA Education Series, 2010. 978-1-60086-751-4. p.561.

Obteniendo entonces:

7 Ibid., p .561
8 pid., p. 561
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W, = 0.15 * (6735 * 1073)

W, =1.011b
5.5 Sistema eléctrico
De Raymer:

Ecuacién 66. Peso de Sistema Eléctrico segun Raymer

Wt = 172.2K RRpa *NOOLEON S

Fuente. Raymer, Daniel P. Aircraft Design: A Conceptual Approach. [ed.] Schetz Joseph A. Cuarta. Playa
del Rey : AIAA, 2006. 1-56347-829-3. p.458.

Donde:

Kmc = 1.45 finalizacion de mision requerida después de un fallo
= 1 para otro caso
Rkva = Tipo de sistema eléctrico, kVA (tipicamente 110-160 aviones de combate).
Nc = Numero de tripulantes
La = Distancia de los generadores hasta la cabina, (ft)
Ngen = Numero de generadores

Wt=1722 %1 * 1600.15220.1030.1020.091

Wt = 47453 1b
5.6 Mobiliario

Para aviones de combate y ataque:
e Sillas de eyeccién®!
Ecuacion 67. Peso sillas de eyeccion.
W, = 22.89(Ngg * q * 1072)0-743

Fuente. Nicolai, Leland M. y Carichner, Grant E. Fundamentals of Aircraft and Airship Design. Volume I:
Aircraft Design. Michigan : AIAA Education Series, 2010. 978-1-60086-751-4. p.562.

81 Nicolai y Carichner, Op., Cit., p. 562.
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Donde:

Ncr = Numero de tripulantes
q = Presion dinamica maxima, (Ib/ft?)

0.743

1
W, = 22.89 (2 * [E * 0.002377 * 485.2452] * 10_2)

W, =82.301b
e Miscelaneos y equipos de emergencia

Obteniendo entonces:
Ecuacion 68. Peso de equipos de emergencia y miscelaneos.

W, = 106.61(Ncg * Wyo * 1075)0:585

Fuente. Nicolai, Leland M. y Carichner, Grant E. Fundamentals of Aircraft and Airship Design. Volume I:
Aircraft Design. Michigan : AIAA Education Series, 2010. 978-1-60086-751-4. p.564.

W, = 106.61(2 * 6735 » 1075)0-585

W, =3291b
5.7 Aire acondicionado y sistema anti-hielo

Para aviones de combate Raymer®?:

Ecuacion 69. Peso aire acondicionado y sistemas anti-hielo segun Raymer.

Wiaw + 200 * NC>

Wt=201.6( 500

Fuente. Raymer, Daniel P. Aircraft Design: A Conceptual Approach. [ed.] Schetz Joseph A. Cuarta. Playa
del Rey : AIAA, 2006. 1-56347-829-3. p.459.
Donde:

Wuav = Peso de avionicos sin instalar (tipicamente entre 800 y 1400 Ib)
Nc = Numero de tripulantes

1400 + (200 * 2)
1000

W, = 310.538 Ib

0.735
W, = 201.6 l

8 Raymer, Op., Cit., p. 459
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5.8 Avidnicos

Dentro de los sistemas avidnicos se deben tener en cuenta los mas basicos de
operacion para cumplir con las necesidades basicas de comunicacién, navegacion
y supervision; dentro de estos equipos son de necesaria utilizacion los listados a
continuacion:

Tabla 24. Pesos para equipamientos comunes de aviénica®

item Peso (Ib)

Sistema intercom 19,2
UHF COM 11

UHF horn 5

Air to groud IFF 13
TACAN 46
ILS-VOR 3,5
Girocompas 8,4
Navegacion Inercial 44
HF radio 78,4

Piloto automatico 168,5
Comp. Datos aire 14
Radar warning and horn 22
Contramedidas electronicas 637
Contramedidas 117
Radar altimetro 38,2
Radar de ataque 387,2
Radar de solo rango 25
Radar de terreno 25
Radar de seguimiento de terreno 249
Camara de disparo 2
HUD 37

FDR 15

De la tabla 24, el valor total del peso de los aviénicos es de 1965.4 |b aproximado a
1966 Ib para factores de calculos posteriores.

8 Nicolai y Carichner, Op., Cit., p. 211.
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6 CENTRO DE GRAVEDAD Y MOMENTOS DE INERCIA.
6.1 CENTRO DE GRAVEDAD

La determinacion del centro de gravedad permite obtener un valor de ubicacion de
las alas respecto a la longitud de la aeronave partiendo desde la punta de la misma.
En la determinacion del centro de gravedad, se tienen en cuenta los valores de
pesos y distancias respecto a la linea de referencia que tendran los componentes
de la aeronave, dando a conocer como se encontraran ubicados dichos
componentes.

Para este caso se dejara planteado en centro de gravedad de la aeronave como
una funcion de las alas, debido a la influencia de estas en la ubicacion de las
superficies estabilizadoras (estabilizador horizontal, estabilizador vertical); y el
centro de gravedad del combustible debido a que se encontrara depositado dentro
de las alas.

El c.g. o centro de gravedad, de la aeronave se obtiene de la siguiente®*:

Ecuacién 70. Centro de Gravedad.

X — 211;1-1 mixc.gi
“ 2%11 my
Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.579.

Tabla 25. Centros de gravedad de los componentes

Fuselaje 388,43 8.45
Motor 572 4
Estabilizador Horizontal 113,04 29
Estabilizador Vertical 47,72 28
Aviénicos 982,7 19
Avibdnicos 982,7 19
Instrumentos 18,14 8,73
Instrumentos 18,14 13,76
Piloto 1 200 12
Piloto 2 200 17
Silla 1 41,15 12
Silla 2 41,15 17
Alas 990.88 X
Combustible 1636 X

84 Sadraey, Op., Cit., p. 579.
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La Tabla 25 muestra el valor de peso y distancia de los componentes respecto a la
linea de referencia, la cual es tomada desde la punta del spiner de la hélice, como
lo muestra la Figura 16.

El c.g. del fuselaje se estima en el 40% de la longitud del mismo.

Figura 16. Distribucion de los centros de gravedad
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Se estima que el Xcg. , del ala se encuentra en el 40% del MAC vy el valor del Xcg.,
del combustible se encuentra en el 30% del MAC del ala.

El valor de los Xc.g. del sistema son entonces:

(388.43 x 8.45) + (572 * 4) + (140.63 * 29) + (129.23 * 28) + (1965.4 * 19)
+(18.15 * 8.73) + (18.15  13.76) + (200 * 12) + (200 = 17)
+(41.154 % 12) + (41.154 % 17) + (990.86 * x,,) + (1636 * X7,01)
cg. = 38843 + 572 + 140.63 + 129.23 + 1965.4 + +18.15 + 18.15
+200 + 200 + 41.15 + 41.15 + 990.86 + 1636

Ecuacién 71. Centro de Gravedad, en términos de distancias del c.g. del ala 'y
del combustible.

58011.52 + (990.86 * x,,) + (1636 * X701)

X
g 6341.18
Fuente. Autor del proyecto

Donde xw Yy Xfuel Son las distancias a la linea de referencia del c.g. del ala y del
combustible respectivamente.

Ahora, como el c.g del ala se encuentra en el 40% del MAC del ala, se tiene que la
distancia a la linea de referencia es:
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Ecuacion 72. Distancia del c.g. del ala - linea de referencia.

xw = xLE + O4C

Fuente. Autor del proyecto

Xw = XLE + 04 =« 594‘

Ecuacion 73. Distancia del c.g. del ala - linea de referencia, modificada.

xW = xLE + 237

Fuente. Autor del proyecto.

Donde:

C = Cuerda media, MAC

x.e = Distancia al borde del ala

Xw = Distancia del c.g. del ala hasta la linea de referencia.

De igual forma que con el ala, la ecuacion de relacién para el combustible queda:

Ecuacién 74. Distancia del c.g. del combustible - linea de referencia.

Xfuel = XLE +03x*C
Fuente. Autor del proyecto

Xryet = X1 g + 0.3 * 5.94

Ecuacién 75. Distancia del c.g. del combustible - linea de referencia,
modificada.
xfuel = XLE + 1.78
Fuente. Autor del proyecto.

Reemplazando las ecuaciones 75y 76 en la ecuacién 72 se tiene:

Ecuacion 76. Distancia del c.g. en términos de la linea de referencia

Y = 58011.52 +[990.86 * (x;5 + 2.37)] + [(1636 * (x  + 1.78))]
“9- 6341.18
Fuente. Autor del proyecto.

Para determinar entonces, la distancia del c.g a la linea de referencia que se ubicara
el 24% del MAC, es necesario conocer el valor x.e de la ecuacién 72:
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58011.52 + [990.86 * (x5 + 2.37)] + [(1636 * (x.z + 1.78))]
6341.18
x,z = 14.60 ft

Con el valor del X.g, se obtiene el c.g. para el ala y el combustible de las ecuaciones
74y 76 respectivamente:

xLE + OZSC =

X, = X1 +2.37 x C = 14.60 + (2.37 * 5.94) = 16.98f¢
Xpuel = Xp + 1.78 % C = 14.36 + (1.78 * 5.94) = 16.38 ft

Tabla 26. Centros de gravedad componentes

Fuselaje 388,43 8.45
Motor 572 4
Estabilizador Horizontal 113,04 29
Estabilizador Vertical 47,72 28
Aviodnicos 982,7 19
Avibdnicos 982,7 19
Instrumentos 18,14 8,73
Instrumentos 18,14 13,76
Piloto 1 200 12
Piloto 2 200 17
Silla 1 41,15 12
Silla 2 41,15 17
Alas 990.88 16.98
Combustible 1636 16.38

Con los valores obtenidos de la ubicacion de xw y Xsel, S€ emplea la ecuacion 72
para definir la posicion del Xc.g. de la aeronave:

_ 61684.14 + (990.86 * 16.98) + (1636 * 16.38)
¢g. = 6649.98

Xeg = 16.02 ft
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Figura 17. Ubicacién del centro de gravedad
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En la figura 17 se aprecia la ubicacion del centro de gravedad de la aeronave, el
cual se encuentra a 0.15 ft atras del centro aerodindmico.

Para determinar el valor de desplazamiento o rango de desplazamiento del centro
de gravedad, es necesario calcular el maximo corrimiento hacia adelante y hacia
atras que tendra el c.g., para lo cual, se quitaran los elementos removibles.

Para el corrimiento hacia atras, se quita al piloto 2 y el combustible de la aeronave.
De la tabla 26 se toman los valores de distancia la linea de referencia y el peso de
los componentes, exceptuando el item antes mencionados.

Aplicando la ecuacion 61, se tiene:
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(388.43 * 8.45) + (572 * 4) + (140.63 * 29)
+(129.23  28) + (1965.4 * 19) + (18.15 = 8.73)
+(18.15 % 13.76) + (200 * 12) + (41.15 = 12)
X - +(41.154 = 17) + (990.86 = 16.74)
cg. 388.43 + 572 + 140.63 + 129.23 + 1965.4
+18.15 + 18.15 + 200 + 41.15 + 41.15 + 990.86

Xcg. = 15.85 ft

Tomando el mismo concepto para el corrimiento hacia atras del centro de gravedad,
se tiene que para el corrimiento hacia adelante del c.g. se remueve el piloto 1,
teniendo entonces:

[ (38843 %8.45) + (572 x 4) + (140.63 * 29)
| +(129.23 % 28) + (1965.4  19) + (18.15 x 8.73) |
| +(18.15 * 13.76) + (200 * 17) + (41.154 = 12)
¥ L+(41.154%17) +(990.86 * 16.74) + (1636 * 16.15)
c¢9- =~ 388.43 + 572 + 140.63 + 129.23 + 1965.4 + 247.03 + 61.75
+18.15 + 18.15 + 200 + 41.15 + 41.15 + 990.86 + 1636

X.g = 16.16 ft

El valor de desplazamiento del c.g. es hallado por:

Ecuacién 77. Variacién del c.g.

AX Xcg.atras — X; g adelante
“9- MAC

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.591.

16.16 — 15.85
Aeg. = 5.94
AX,, = 0.051

El desplazamiento del c.g respecto al MAC es del 5.1%

Adicionalmente se determina la posicion del c.g respecto al MAC, posicionandole
en el 24% de la longitud de este.
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6.2 MOMENTOS DE INERCIA.

El momento de inercia de la aeronave cumple un papel sustancial en la
maniobrabilidad y el control de la aeronave, por lo cual también depende del
momento de inercia, la estabilidad de la misma.

En este punto de disefio, los momentos de inercia pueden ser estimados empleando
el grafico 18, obtenido a través del planteamiento ofrecido por Nicolai®®. Se obtiene
entonces que los valores de momento son:

Gréfico 18. Momentos de Inercia segun Wto

|
100 y

[=2)
o

| IXX Bimotor
60 zZ

IXX Monomotor
40
30

20

Momento de Inercia (1000 slug-ft?)

2 3 4 6 8 10 20 30 40 60 80 100
W+ (1000 Ib)

Fuente. Nicolai, Leland M. y Carichner, Grant E. Fundamentals of Aircraft and Airship Design.
Volume I: Aircraft Design.. P.574; Modificado por el autor del proyecto

Ly = 4700 slug * ft?
I, = 6300 slug * ft*
I, = 9800 slug * ft?

Dichos momentos permiten el calculo de las superficies de control y las
hipersustentadoras, asi como del dimensionamiento del tren de aterrizaje.

8 Nicolai, Op., Cit., p. 574
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7 TREN DE ATERRIZAJE

El tren de aterrizaje es la estructura que soportara el peso de la aeronave en tierra,
durante el taxéo y despegue, ademas de soportar esa misma carga acelerada
durante el aterrizaje.

La configuracion deseada es una configuracién tipo triciclo, o de tren de nariz, de

mecanismo retractil, para reducir el drag que se produciria por una configuracion de
tren fijo.

7.1 CALCULO DE TREN DE ATERRIZAJE

7.1.1 Ubicacion y longitud del tren de principal.

7111 Altura del tren

Es necesario considerar parametros iniciales para la estimacion dimensional del tren
de aterrizaje. Dentro de estos parametros se estima una la distancia de la punta de
la hélice al suelo de 1 ft, el cual cumple con el parametro minimo aprobado por la
FAA®, que es de 7 pulgadas.

La altura del tren sera:
Ecuacién 78. Altura del tren de aterrizaje respecto a la hélice.

DP’”OZ’

Hcg = AHjeqr +

Fuente. Autor del proyecto.

Donde:

AHclear = Espacio entre la punta de hélice y el suelo.
Dprop = Diametro de la hélice

Entonces:

8.51
Hcg = 1+T: 525ft

8 Federal Aviation Administration. Feredal Aviation Regulation. Airworthiness Stardards: Normal,
Utility, Acrobatic and Commuter Category Airplanes . s.l. : US Department of Transportation, 2011.
Vol. Part 23. FAR 23. Sect. 23.925
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La aeronave tendra acomodacion dentro del fuselaje en el tren de nariz y en entre
las alas en el tren principal. Debido a esto es necesario realizar el calculo de la altura
del punto de sujecion del tren en las ubicaciones mencionadas.

Se tiene entonces que la altura al punto de sujecion al fuselaje es:

Ecuacion 79. Altura del tren respecto al fuselaje.

Dy

HLGFus = HCg - 7

Fuente. Autor del proyecto.
Donde Df es el diametro del fuselaje.
6.5
HLGFUS = 525 - 7 = 2007 ft
La altura de sujecion a las alas es:
Ecuacidn 80. Altura del tren respecto a las alas.

t) =

= C
(C max

2

Fuente. Autor del proyecto.

HLGalas = Hfus +

Donde t/c es el espesor del ala en porcentaje de la cuerda y C es la cuerda media
del ala.

0.12 % 5.94
HiGq1qs = 2007 + —————=2.36 ft

Figura 18. Altura tren de aterrizaje.

Fuente. Autor del proyecto
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71.1.2 Ubicacion respecto al c.g

Se realiza ahora la estimacién de la ubicacion del tren de aterrizaje basados en el
corrimiento maximo hacia adelante del centro de gravedad y teniendo en cuenta
gue el corrimiento Xc.g esta ubicado en el 21% del MAC vy el centro aerodindmico
en el 26.5% del MAC, se tiene:

Ecuacion 81. Ubicacion del tren respecto al c.g.

XLwr = Xmg — ()?cgfwd - Xac) C

Fuente. Autor del proyecto.

Donde:

Xmg = Distancia del tren principal al corrimiento hacia adelante del c.g
)?Cgfwd = Ubicacion del corrimiento del c.g respecto al MAC

X, = Ubicacion del a.c respecto al MAC

C = Cuerda media aerodinamica, MAC

Xy, = Xmg — (0.26.5 — 0.21) * 5.94

XL, = Xmg — 0.321

wf

La ubicacion del tren respecto al eje x es también determinada por el brazo entre el
a.c del ala y el a.c del estabilizador horizontal |n, debido al efecto de este en la
estabilidad longitudinal de la aeronave. La relacion entre el estabilizador y la
posicion del tren es entonces:

Xp = Xacy—Xmg = ln + (Xac — XCgfwd) C—Xmg
De la seccion 4.3, se tiene que el valor del Ir es igual a 21.06 ft, obteniendo entonces:
Xp = Xacy —Xmg = 12.67 + 0.321 x4
xp = 12.99—x4
Para la ubicacion final del tren respecto a la ubicacion de la posicién hacia adelante
del c.g, es necesario realizar la solucién del valor de la fuerzas de momento y
aerodinamicas que presentaran un efecto en la aeronave y que se requieren

establecer para conocer el cumplimiento o no de la rotacion de la aeronave durante
el despegue.
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El valor del drag de la aeronave al despegue es®’:

Ecuacion 82. Drag de la aeronave al despegue.

-
Dro = E,DVTOSCDTO

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.520.

El valor de la densidad del aire es tomado para una altitud a nivel del mar.
Se toman entonces las ecuaciones 20, 21, 22 y 23 para resolver la ecuacién 83:

Ecuacién 83. Coeficiente de Drag al despegue.
CDTO = CDOTO + KCLZTO

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p. 132

Ecuacion 84. Coeficiente de sustentacion al despegue
CLTO = CLC + ACLflapTo

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p. 132

Ecuacién 85. Coeficiente de Sustentacién en Crucero
C, .= 2w = (0.3
e ™ pyzs =

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p. 188

Ecuacién 86. Coeficiente de zero-lift drag al despegue

CDOTO = CDo + CDOtren + CDOFLAP

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.132.

Cpyyrey = 0-009

= 0.006

CDOFLAP

Donde:

V1o = Velocidad de despegue

Vs = Velocidad de perdida

Cpto = Coeficiente de drag al despegue
Cooto = Coeficiente de drag al despegue

87 Sadraey, Op., Cit., p. 520.
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Coo = Coeficiente de zero-lift drag de la aeronave

CLto = Coeficiente de sustentacion en fase de despegue
Cc =Coeficiente de sustentacidn en fase crucero
Coowen = Coeficiente de drag del tren

Cooiaps = Coeficiente de drag de los flaps

Coo = Coeficiente de zero-lift drag de la aeronave
Vc = Velocidad crucero
o} = Densidad del aire a altitud especificada
S = Superficie alar
2w 2 * 6735
C, = 0.423

¢~ pV2S ~ 0.0008776 * (397.19)% * 230
Cpp = Cue +BCppy o = 0423 + 0.6 = 1.023

Se tiene de la seccidn 3.3.4 se tiene:
Chysren = 0.009
= 0.006

CDOFLAP

Cpyro = Cpy + Cpypren T Coprap = 0:0178 4+ 0.009 + 0.006 = 0.0328
Cpro = Cpyro T KCLZTO = 0.0328 + 0.05875 * (1.022)% = 0.0928

Vro = 1.1 % 65 = 71.5 kt = 120.67 ft/s

1 1
Dro = EpV%OSCDTO = 5+ 0002377 * (120.67)* * 230 = 0.0928
Dro = 369.31 1b

Del mismo modo se halla el valor de la sustentacion al despegue:

1 1
Lo = EpV%OSCL =5 0.002377 * (120.67)? = 230 * 1.023

Es necesario obtener también la sustentacion de la aeronave, para ello se debe
hallar la sustentacién del estabilizador horizontal. Para obtener el valor del
coeficiente de sustentacion del estabilizador se hace uso de la siguiente®:

Ecuacion 87. Coeficiente de sustentacion del estabilizador horizontal.
Gy + Cul(h— ho)
77}1‘7H

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.276.

Cy

H=

8 |pid., p. 276
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Donde:

Cmo_wt = Coeficiente de momento de cabeceo aerodinamico del ala/fuselaje

CL = Coeficiente de sustentacion de la aeronave en crucero.
ho = Relacién de longitud entre el XLe y el a.c

h = Relacién de longitud entre el Xe y el c.g

NH = Coeficiente de eficiencia del estabilizador

VH = Coeficiente volumétrico del estabilizador horizontal

El valor del coeficiente de momento de cabeceo aerodinamico del ala/fuselaje es:
Ecuacién 88. Coeficiente de Momento aerodinamico de cabeceo ala/fuselaje.

c AR cos?(A)
"Maf AR + 2 cos(A)

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.275.

Cpm +0.01a,

owf =

Donde:

Cmaf = Coeficiente de momento de cabeceo del perfil alar

A = Angulo de aflechamiento en el borde de ataque del ala.
at = Angulo de torsion de la punta del ala.

AR = Relacion de aspecto del ala

De la figura 14 se tiene que A = 2.543. El angulo de torsion de la punta de ala a: es
de -1.8 como se aprecia en la tabla 19; de la tabla 17, se obtiene un valor promedio
de Cmaf = -0.055, de los dos perfiles empleados en el ala, obteniendo entonces:

6.5 * cos?(2.543)

Cma,,; = =005 * e cos(2543) T 00118
Cmg yy = —0.0157
_ —0.0157 + 0423 * (0.21 — 0.265)
bn — 0.9 0.6
C,, = —0.0714

El valor de sustentaciéon del estabilizador es:
Ecuacion 89. Sustentacion del estabilizador horizontal
1 2
Ly = EPVTOSHCLH

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.520.
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Donde Sk es el valor de superficie del estabilizador.

1
Ly =5 *0.002377 » (120.67)° * 64.70  —0.07405
Ly = —80.007 lb

El momento de la aeronave respecto al a.c es®:
Ecuacién 90. Momento de la aeronave con respecto al a.c.

1 _
M > pV%OSCmOWf C

acws —
Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.520.
1
Mac,,; = > * 0.002377 * (120.67)% * 230 * (—0.0157) = 5.94

M, . =—371.641b

Cwf -

La sustentacion del ala/fuselaje es entonces:

Ecuacidon 91. Sustentacion Ala — Fuselaje.

wa = Lo — Ly

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.520.

L,; = 4070.93 — (—80.007)
L, = 4150.93 Ib

Es necesario calcular también el valor de la aceleracion lineal de la aeronave en el
momento de la rotacién al despegue®:

Ecuacion 92. Aceleracion lineal durante el despegue.

T—D-F
a= S
m
Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.519.

8 |bid., p. 520
% |bid., p. 519
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La fuerza de friccion Fr, debido al contacto de las ruedas del tren con la superficie,
es:

Ecuacion 93. Fuerza de friccidn en pista.

Fr = u(W = Lro)

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.520.

Donde u es el coeficiente de friccion de la pista.
Fr = 0.05(6735 — 4070.93)
Fr =133.201b

El valor de la fuerza de empuje T, se toma de la ecuacion 44, obteniendo:
Ecuacion 94. Fuerza de empuje.

T = 550*Pmax*77p

Vro

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p. 462.

_ 550 * 1600 * 0.82
B 120.67

T =5979.94lb
La aceleraciéon es entonces:

32,174 % (5979.94 — 369.30 — 133.20)
a= 6735
ft

a = 25.65 S_Z

Finalmente, el valor de la distancia entre el c.g corrido hacia adelante y la ubicacion
del tren de aterrizaje es hallado por la siguiente®:

Ecuacién 95. Distancia entre el c.g y el tren de aterrizaje.

B Iyymgé - D(ZD - zmg) + T(ZT - zmg) - Macwf - ma(zcg - ng) —Wxeg + waxacwf + LpXqc,

Xmg Ly +Ln—W

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p. 521.

% |pid., p. 520
%2 |bid., p. 521
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Donde:

lyymg = Momento de inercia de la aeronave respecto al c.g hacia adelante

6 = Gradiente de aceleracion angular de rotaciéon en el despegue
= 10 — 20 grados®3
Z = Longitud del tren de aterrizaje hasta la posicién de la fuerza
6300 * (%) —1941.79 + 31422.05 4+ 1333.79 — 28233.94 — 0 + 371.64 — 1039.79
Xmg = 4227.72 + 70.30 — 6735
Xmg = —1.34 ft

Como el valor de la ubicacién es negativo esto quiere decir que no se puede poner
el tren de aterrizaje antes del centro de gravedad debido a que abria un volcamiento
hacia atrds de la aeronave, lo cual no es util. Es necesario mover el momento de
inercia de la masa, del punto de corrimiento maximo hacia adelante del c.g., al punto
de contacto del tren principal en la aeronave.

Se emplea la ecuacion 97, que se sustenta en el teorema de ejes paralelos®.

Figura 19. Tren principal.

Xmg

c.g fwd

. hc.g

Autor del proyecto

Ecuacidon 96. Teorema de ejes paralelos para momentos inerciales.

L., =1 2

Y¥mg = lyyeg T M * Degomg

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.521.

Por ley de triangulos rectangulos D es igual a la suma de los cuadrados de los lados:

% |bid., p. 518
% |bid., p. 521
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Ecuacion 97. Teorema de ejes paralelos para momentos inerciales, modificado.

_ 2 2
Lyyg = lyyey + m(xmg + heg

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.521.

La ecuacion 98 es reemplazada en la ecuacién 96, quedando:

Ecuacion 98. Nueva Distancia entre el c.g y el tren de aterrizaje.

2 N
(Iyycg +m (x,zng + hmg)) 6 —D(zp — ng) +T(zp — ng) — Mg,

—ma(zcg - ng) —Wxg4+ waxacwf + LpXqc,
Lys+Lp—W

Xmg =

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.521.Modificado por el autor del proyecto.

Quedando reescrita como:

émx,zng - xmg(LWf + Ly — W) +6 (Iyycg + mh,zng) - D(ZD - ng) + T(ZT - ng) - Macwf
- ma(zcg - ng) —Wxeg + waxacwf + Lpxge, =0

Desarrollando el valor de xmg de la ecuacion 96, como una ecuaciéon cuadratica, se
obtiene que el valor de xmg €s igual 1.91 ft.

La ubicacién del tren de aterrizaje se muestra en la figura 20.

Figura 20. Ubicacion Tren Principal.

Autor del proyecto
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7113 Calculo de separacion del tren

Para efectos de control lateral en tierra, estabilidad lateral e integridad estructural,
se debe realizar el calculo de separacién entre la rueda externa derecha y la rueda
externa izquierda o Wheel Track (T).

Figura 21. Relacion del T.

Autor del proyecto
T /2

tan(p) = ——=
Hcg

Se tiene en cuenta que la separacion lateral entre el c.g y el extremo de la rueda
debe considerarse con un angulo ¢, igual o mayor a 25 grados® tomandose
entonces para efectos del calculo un valor de 25 grados.

El valor de separacion entre los extremos del tren principal es:

Ecuacion 99. Separacion entre extremos del tren.

T = 2tan(¢) * Hg

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.521.

T = 2tan(25) * 5.25 =4.90 ft

% pid., p. 511
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7.1.2 Ubicacioén tren de nariz

La ubicacién del tren de nariz es una distancia de relacién directa entre el tren
principal y la carga que deberéan llevar esto combinados.

Segln Mohammad®®, el tren de nariz carga entre el 5% y el 20% del peso de la
aeronave cuando esta en tierra. Se toma entonces que el peso soportado por el tren
de nariz es del 15%, considerando que es donde se encuentra apoyado el motor de
la aeronave; el 85% restante del peso que se cargara es destinado a ser llevado
por el tren principal.

Tomando la ecuacién de porcentajes de carga®’, se obtiene:

Ecuacién 100. Carga estética soportada por el tren de nariz.

B
F,=—W
"B

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.504.

Donde Bm es la distancia del tren principal al corrimiento hacia delante del c.g de la
aeronave y B es la distancia entre el tren de nariz y el tren principal.

Ecuacion 101. Distancia entre el tren principal y el tren de nariz.

B=B_m
Fy

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.504.

w

B
B = W = 6.667B., = 6.667 x (1.91
0.15W m * (1.91)

B = 12.73ft
El tren de nariz quedara ubicado a 12.73 ft de distancia del tren principal.

La ubicacion del tren de nariz respecto al tren principal se puede apreciar en la
siguiente figura:

% |pid., p. 504
9 Ibid., p. 504
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Figura 22. Distancia del tren de nariz

®
p

Autor del proyecto
7.2 REQUERIMIENTOS DEL TREN.

Para conocer si la altura del tren de aterrizaje cumple con requerimientos tales como
el angulo de despegue, distancia de rotacion entre el fuselaje y el suelo, estabilidad
en tierra y controlabilidad en tierra.

7.2.1 Angulo de inclinacion posterior.

Es necesario verificar que el valor de altura del tren de aterrizaje permite inclinar la
aeronave para el decolaje. El valor del angulo de despegue empleado para la
determinacion de esto es de 15 grados®, por ende el limite de toque trasero o
choque de la cola con el terreno debe ser >15°.

El valor del angulo de inclinacion posterior es:
Ecuacién 102. Relacion del Angulo de inclinacion —Angulo de despegue.
Atp = AT1o + 5°

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.517.

Entonces:

% |pid., p. 517
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Ecuacién 103. Angulo de inclinacion Maximo

x
@y, = tan™! ( mg)
hcg

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.517.

El 4ngulo awn, es medido entre la vertical del tren de aterrizaje principal y el
corrimiento hacia atras del c.g., como lo muestra la Figura 23.

Figura 23. Angulo de inclinacién posterior

o ~..

He.g

Autor del proyecto
Se tiene entonces que:

Ecuacién 104. Distancia entre el corrimiento hacia atras y el corrimiento hacia
adelante del c.g.

Mxeg = (Xegu, = Xegp, ) C = (0.26 — 0.21) + 5.94 = 0.304 ft

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.600.

Ax.q = (0.26 — 0.21) * 5.94 = 0.304 ft

La distancia entre el corrimiento hacia atras del c.g. y la ubicacién del tren principal,

Xmg €S:
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Ecuacién 105. Distancia entre el corrimiento hacia atras del c.g. y el tren
principal.

Xmgase = Xmg + Axcg
Fuente. Autor del proyecto.

Xinges = 191+ 0.304 = 221 ft

Aplicando los valores a la ecuaciéon 104:

2.21)

— tan—1
“ep = Tan (5.25
ap, = 22.84 deg

De la ecuacién 103, se puede ver que el requerimiento del &ngulo se cumple debido
a que:

22>15+5-22>20

El angulo de despegue se podria aumentar hasta los 20° de rotacion, mas quedaria
solamente un margen de seguridad de 2°, por lo que se deja el angulo de rotacién
hasta los 17°, para que el margen de seguridad sea de 5°.

7.2.2 Distancia al suelo en rotacién de despegue

Asi como el angulo de inclinacion posterior, es necesaria también una altura minima
entre el suelo y el cono posterior del fuselaje, al momento del despegue para evitar
dafos estructurales en el fuselaje.

Las distancias requeridas para este requerimiento, la distancia entre el suelo y el
fuselaje y la distancia entre el tren de aterrizaje y el borde del fuselaje sin el cono
de cola.

La distancia entre la punta del spiner de la hélice y el inicio del cono de cola es de
19.25 ft y la distancia entre el corrimiento hacia atras del c.g y la punta del spiner de
la hélice es de 16.16 ft, entonces:

Xmg—cola = 19.25 — 17.76 — 1.91

Xmg—cola = 1.48 ft
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Figura 24. Distancia al suelo en el despegue.

- T—

AB ~.4
1.48 ft

Autor del proyecto

De la figura 23 se puede extraer los valores necesarios para determinar el angulo
de holgura que deberé tener la aeronave.

Se obtiene entonces, por triangulos rectangulos que:

Ecuacion 106. Angulo de holgura de rotacion.

Hyg
= tan~! ( )
ac = tan B

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.502.

2.007)

=t _1(—
e =1 \T 48

ac = 53.57 deg

Para cumplir con el requerimiento se necesita que:
dc > dto

Viéndose que se da cumplimiento a dicho requerimiento.
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7.2.3 Angulo de vuelco

El angulo de vuelco es el parametro que permite decidir si el valor de la separacién
de las ruedas del tren principal es suficiente para garantizar que la aeronave durante
maniobras de giro en el taxéo o carreteo, no vaya a sufrir un volcamiento.

Figura 25. Distancia de volcamiento

-
% &)
,2¢1 ......
T
é. - -.‘.G':.._,:-..
-

Fuente. Autor del proyecto

De la Figura 24, se puede apreciar que el valor del angulo ¢ es:

Ecuacién 107. Componente de volcamiento respecto al angulo ¢x1.

$1= ac) ~\ B
Fuente. Autor del proyecto.
=t —1(2'45>— 10.89 d
$r=10 \1273) T 7074

El valor de Yav €s entonces:

Ecuacion 108. Separacion del tren principal y tren de nariz respecto al angulo
de vuelco

Yo = (AC — DC) = tan ¢,

Fuente. Autor del proyecto.

Yoo = (B - xmg) * tan @4
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Yoo = (12.73 — 1.68) * tan(12.42) = 1.18 ft

Figura 26. Angulo de volcamiento

Hcg

Fuente. Autor del proyecto

De la figura 26, se obtiene que el valor del angulo de vuelco, por construccion de
triangulos:

Ecuacién 109. Angulo de volcamiento.

E * Dl)
D+ D1
Fuente. Autor del proyecto.

Y,
=t -1 av
or = tan™ (2]

1.18
Qo = tan 1 —— = 12.7 deg

5.25

Qqy = tan™1 (

El valor minimo recomendado mencionado por Mohammad® es (av = 25°.

Debido a que no se cumple el minimo recomendado, el angulo de posicién del tren
principal respecto al eje z, ¢, es aumentado a 50°, lo que indica, que los valores de
la distancia y el a&ngulo de volcamiento recalculados son:

Yoo =29 ft  @q4, = 2890 deg

Dando entonces cumplimiento al requerimiento minimo aceptable recomendado.

% |pid., p. 509

126



8 SUPERFICIES DE CONTROL.
8.1 CONSIDERACIONES INICIALES

Dentro de los parametros iniciales a tener en cuenta para el inicio de disefio de las
superficies de control, se tiene que los valores del espesor maximo del perfil
empleado para estabilizador horizontal es del 12% del MAC vy el espesor del perfil
del estabilizador vertical es del 9% del MAC, considerandose perfiles de la misma
familia de los seleccionados para las alas, pero con la salvedad de que debido al
tipo de funcion de estas superficies, se tomaran perfiles simétricos, siendo entonces
seleccionados:

UBICACION ‘ PERFIL NACA Cwmac | a de OcL ‘

RAIZ 63-009 10° 0.004
PUNTA 631-012 1,4 14° 0 O 0.004

En el marco de disefio de las superficies de control, se tiene también la obtencion
dimensional de las superficies hipersustentadoras, ambas importantes en el
comportamiento y performance en vuelo de la aeronave.

Para el disefio de las superficies de control se deben tener presentes los
requerimientos o cualidades que debera cumplir la aeronave para su operacion y
uso, para ello, se debe categorizar o encasillar la aeronave dentro de las categorias
militares plasmadas por la MIL-F-8785C, obteniéndose que:

Tabla 27. Ordenamiento de aeronave segun MIL-STD

Clase de Aeronave Fase de Vuelo Nivel de aceptabilidad

Clase IV Categoria A Nivel 3

8.2 DISENO DEL ALERON

Basado en el ordenamiento de la aeronave, la fase critica de giro controlable es
durante el ataque a tierra, entrega de armamento, reconocimiento y retanqueo en
aire, todas estas con las mismas limitaciones de categoria A%, requiriéndose un
angulo de banqueo minimo de 50° en 2.6 segundos.

Para el dimensionamiento se estiman los parametros que se listan a continuacion:

100 ys DEPARTMENT OF DEFENCE. Flying Qualities of Piloted Aircraft. Washington, D.C. : US
Department of Defence, 1980. MIL-F-8785C. p. 2.
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o Elborde externo de los flaps se encuentra al 55% de la longitud de la media longitud
de envergadura b/2.

e Borde interior de los alerones se encuentra en el 65% de b/2, el borde externo en el
95% de b/2.

e La ubicacién del travesafio secundario se encuentra en el 70% de la longitud de
cuerda del ala. La cuerda de los alerones es del 25% de la longitud de cuerda del
ala.

o El pardmetro de efectividad del alerén es de 0.47, tomado del grafico 19.

Segun los parametros antes listados, es necesario realizar la medicién o célculo del
coeficiente del momento derivativo de giro'®!, lo cual permitirA saber si es 0 no
efectivo el dimensionamiento del aleron para cumplir con el requerimiento.

Grafico 19. Efectividad de la superficie de control vs Ca/C

T A
0.8 p==m=mmmn . i A CTTTT [ .
0.6 f-------- b b toee REEEEEES A does :
T e e
s S S S S
| | I | | | L,
0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 06 07
Tasa de Ca/C

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester, Inglaterra :
Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.659.

Donde:
Ecuacién 110. Coeficiente de control derivado debido a la deflexion del alerdn.

o = 2G|y 2 (,1 — 1) 17
ba =" sp |2 3\ p )V
i
Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.660.

101 sadraey Op., Cit., p. 660
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CLaw = Pendiente de la curva de sustentacion del ala.

T = Tasa de efectividad del alerén

Cr = Cuerda de la raiz del ala

y = Limites del alerén respecto a la longitud de b/2, yo es el borde interno y yi
es el borde externo

b = Envergadura del ala

S = Superficie alar

El valor de CLqw Se halla:

Ecuaciéon 111. Pendiente de sustentacion del ala.

Gy,

CL(XW -

Cla
1+7I*AR

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.199.

Donde:

Ca = Pendiente de la curva de sustentacion del perfil alar
A.R. =Relacion de aspecto del ala

El valor de CLawes de 4.72 1/rad

Evaluando la ecuacion 110 se obtiene:
2C,,7Cr ([yo?  2(A—1\ | [y 2/2-1\ ,
Cton = T*{l7+§(T)y° 43
b
Yi =065 =1270 ft

b
Yo = 0.95 = 1836 ft

2%475%047 x7.28 (18.36)2 2/06—1 (12.70)2 2/06—1
- {[ . +—( >(18.36)3]—[ —+ ( )(12.70)3]}

Ciga 230 * 38.65 3\ 38.65 3\ 38.65

1
Cigp = 022 —

La deflexion maxima del alerén &a, para la operacion de la aeronave sera de + 30°.

Se tiene ahora que el coeficiente de momento de giro de la aeronave cuando se
flecta el aleron al maximo es:
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Ecuacion 112. Coeficiente de sustentacion debido a la deflexion del aleron.

C =Gy, * 04

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.658.

1
=0.116 —;

C, = 0.2204
! * 57.3 rad

Segun la MIL-STD, define la velocidad de realizacion de requerimiento para
categoria A mencionado al inicio de esta seccién, como una maniobra que se
debera realizar a alta velocidad, siendo esta igual a Vmax, considerandose entonces
gue Vmax =287.5 knots, esto con el fin de obtener el valor de momento de rotacion
de la aeronave aplicado°?:

Ecuaciéon 113. Momento de rotacion debido a deflexiéon del alerén.

1 2
LA = EpVappSClb

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.662.

Donde:

Vapp = Velocidad de aplicacion de la fase, ft/s

S = Superficie alar, ft?

b = Envergadura del ala

Ci = Coeficiente de momento de giro
P = Densidad a altitud especifica

1
L, = 5* 0.002377 * (485.245)? = 230 = 0.116 * 38.65

L, = 289074.97 Ib * ft

Es necesario también conocer la tasa de giro de estado estable, entonces!:
Ecuacidn 114. Tasa de giro en estado estable.

2L,
p(Sw + Sy + Sy)Co v

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.662.

P =

102 |hid., p. 658
103 |bid., p. 662
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Donde:

Sw = Superficie alar
SH = Superficie de estabilizador horizontal
Sv = Superficie de estabilizador vertical
Cor = Coeficiente de drag en el giro'04
YD = Distancia promedio entre el centro de drag de giro y el eje longitudinal de
b/2
_ 2 * 289074.97
5 10.002377 * (230 + 64.70 + 45.66) * 0.9 * (0.4 * 19.32)3
rad
Pis = 4146 —

El angulo de banqueo es!®:

Ecuacién 115. Angulo de banqueo.

Ixx
¢1= In(P3)
Ly (Sw Sy + S,

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.663.

Donde Ixx es el momento de inercia de la aeronave y Pss es la tasa de giro de estado
estable.

4900

= In(41.462
1= 0:002377 * (0.4 » 19.23)3(235 1 54.85 1 25.76) = 0. " (A1:46)

@1 =104.11rad

La tasa de cambio de la velocidad de giro es'%:

Ecuacion 116. Aceleracion de giro.
P
294

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.664.

p=

104 |hid., p. 658
15 |hid., p. 663
16 |hid., p. 664
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. (41.46)? rad
=——=825 —
2x104.11 s?

Para determinar finalmente si es satisfecho el requerimiento de giro se aplica que el
tiempo requerido para un angulo de banqueo de 90° es'%’:

Ecuacion 117. Tiempo de angulo de banqueo deseado.

}2
tss — (ppdes

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.663.

Donde odes €s el angulo de banqueo deseado.

- 2% 50
ss 7 1825
teo =3.48s

Como el valor del tiempo de banqueo tss es mayor al requerido de 2.6 s, en necesario
realizar el redimensionamiento del alerén.

8.2.1 Verificacién de parametros.

Posterior a multiples iteraciones para cumplir con el requerimiento se obtiene que el
aleron se emplazara desde el 50% al 98% de la longitud de media ala b/2. Asi
mismo, se realiza un aumento en la defeccién del alerén a 40°. El tiempo de
banqueo obtenido con el cambio de parametros es de 2.56 segundos.

La envergadura del alerén bajo los pardmetros nuevos quedara:

Ecuacion 118. Envergadura del alerén.

by = ()’OA - }’iA)
Fuente. Autor del proyecto.

by = (18.94 —9.66) — b, = 9.27 ft

Ecuacion 119. Cuerda del aleron.
Cy = 0.25 % C,,

Fuente. Autor del proyecto.

197 |bid., p. 663
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Cy =0.25%549 - 148 ft
Figura 27. Dimensionamiento del aleron
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Autor del‘ proyecto
8.3 DISENO ELEVADOR

La funcion primaria del elevador, es el control longitudinal, efectuado por la deflexion
de este que genera una variacion en la capacidad de sustentacion del estabilizador
horizontal, produciendo un pitch o cabeceo sobre el eje transversal de la aeronave
(eje y). La fase critica de empleo o utilizacion de esta superficie de control, es
durante el despegue y aterrizaje, asi como en maniobras de ascenso y descenso.

El requerimiento antes establecido en el céalculo del tren de aterrizaje es de una
aceleracion angular, 8, es de 15°s. Otras caracteristicas estimadas para el
dimensionamiento del elevador son una maxima deflexion de -20° y una relacion de
envergadura de 0,8 respecto al estabilizador horizontal. El coeficiente de
sustentacion en el estabilizador horizontal C.n durante la fase de despegue es el
mismo calculado en el disefio del tren de aterrizaje.

La deflexidn del aire sobre el estabilizador horizontal por la corriente resultante del
ala, o downwash €:

Ecuacién 120. Downwash.
oe
oa

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.310.

E=¢ + Ay
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Donde:

€0 = Efecto downwash en angulo de ataque cero
Z—Z = Pendiente de efecto de downwash
Olw = Angulo de ataque del ala

El valor del downwash a cero angulo de ataque y la pendiente de efecto downwash
son:

Ecuacion 121. Downwash a cero angulo de ataque.

26, 2Cy,

" mAR  mAR

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.310.

Ecuacién 122. Pendiente de variacion del Downwash.

€o

9z _ 2Ciqy
da  mAR
Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.310.

Se tiene que:
_2*1.023_01 d=5744d
& = 65 O raa = >S. eg
88_2*4.75_0465d 4
da mx65 eg/deg

El angulo del ala aw es igual al angulo de incidencia sefialado en la tabla 18
equivalente a 3.15° Se obtiene que el valor del downwash de la aeronave de la
ecuacion 93 es:

€ =5.74 + (0.465 * 3.15)
€ =7.209deg

El angulo de ataque del estabilizador horizontal en la fase de despegue es:

Ecuacion 123. Angulo de ataque del estabilizador horizontal.
ap=a+ip—¢

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.310.
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Donde a es el angulo de ataque de la aeronave y in es el angulo de incidencia del
estabilizador horizontal que se considerara como -1.5°.

ap =0+ 15-7.209 = -8.709 deg

El angulo de efectividad del elevador a su maxima deflexion es1o8;

Ecuacion 124. Angulo de Efectividad del elevador.

C
ah
6

Fuente.

~8.709 + (%)

-20

Del grafico 19, se obtiene que la efectividad del elevador, tendra una relacion de
cuerda con el estabilizador horizontal Ce/Ch de 0.245 o que la longitud de cuerda
del elevador es del 24.5% de la cuerda del estabilizador.

Te =
max

= 0.463 deg

Te =

El cambio en el angulo de ataque de la aeronave es cuando el elevador es
deflectado a su maxima amplitud es:

Ecuacién 125. Angulo de ataque de la aeronave con la deflexion del elevador.
Cg
AaOE =~ _115_6E
Ch
Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.683.

Aayp =~ —1.15 % 0.245 * (—20) = 5.63 deg

Los valores derivativos de efectividad del elevador que permiten medir la accion del
elevador son calculados en funcién de los corrimientos hacia atras y hacia adelante
del c.g., para ello se debe obtener el valor de Vu para los dos corrimientos de la

ecuacion 38:

Ecuacién 126. Coeficiente Volumétrico del Estabilizador Horizontal.

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p. 299.

18 |hid., p. 679
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= 0.615 = 0.674

VHcg fwd VHcg aft

o La tasa de cambio del coeficiente de cabeceo de la aeronave respecto a la
deflexion del elevador, Cp,;, 10%:

Ecuacion 127. Coeficiente de cambio de cabeceo de la aeronave debido al
elevador.

o E
Cm(gE = _CLahnhVH b_hTe

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.673.

Cmgp = —(4.25) ¥ 0.9 * Vy % 0.8 + 0.463
=—-0.874 1 C = —0.958 !
MSEcgfwd - rad MéEare — " rad

e La tasa de cambio del sustentacién de la aeronave respecto a la deflexion
del elevador':

Ecuacion 128. Coeficiente de cambio de sustentacion de la aeronave debido al
elevador.

S, by
CLgE = CLa'hnh ?ETe

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.673.

Clyp = 425 % 0.9 % 0.281 * 0.8 * 0.463

1
CLyp = 0400 —

e Latasa de cambio del sustentacion del estabilizador horizontal respecto a la

Ecuacion 129. Coeficiente de cambio de sustentacion del estabilizador
horizontal debido al elevador.

Cth;E = CLahTe

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.674.

deflexion del elevador:

Cing, = 425 * 0.463

1
=1.974—
Cunsg rad

109 hid., p. 673
10 |bid., p. 673
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Para las diversas condiciones de la aeronave en vuelo, es necesario mantener un
equilibrio longitudinal de la aeronave, para ello se tiene que el valor de la deflexion
eslll:

Ecuaciéon 130. Deflexion del elevador.

Tzy
Cy, <_c‘1 et Cmo> + Cp, (Cro — C1y)

CLa szS'E - Cma CL&E

6E:

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.682.

Donde Cwo es el coeficiente de sustentacion a 0° y Cma el momento para la
estabilidad longitudinal estatica de la aeronave hallando su valor port!?:

Ecuacion 131. Coeficiente de momento para estabilidad longitudinal estética.

— de
Cine = Craty(h = o) = Cray Vi (1 - =)

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.316.

Cm,, = 4.75(0.21 — 0.265) — 4.25 * 0.9 * V;;(1 — 0.465)

1 1
Cmafwd = —1.37 % Cmaaft = —150%

Con los anteriores valores, se realiza el célculo de requerimiento de deflexion del
elevador respecto a los dos corrimientos del centro de gravedad.

0.26 * (0 — 0.059) + Cp,, (0.42 — 0.26)
B 4.75 * Cpyp — 0.40C,,

msg

Sgfrwa = 0.0663rad = 3.80 deg Ogafe = 0.0654 rad = 3.748 deg

Para hallar el valor de deflexion hacia arriba (-6e) se emplea el método de
graficaciéon a través del cédigo .m planteado por Mohammad?!*3, dicho cédigo se
encuentra en el ANEXO 4, paragrafo B, para la simplificacion del proceso.

11 |bid., p. 682
112 |bid., p. 316
113 |bid., p. 734-735
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Gréafico 20. Efectividad del elevador a nivel del mar.
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Grafico 21. Efectividad del elevador a nivel crucero.
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En los gréficos 20 y 21, se puede apreciar que la deflexion méxima (+6g) hacia abajo
es de 5.1° a nivel del mar y de 2.5° a nivel crucero, resultando como el angulo de
deflexion de disefio, el que se observa a nivel crucero, debido a que es la deflexion
necesaria en la fase mas critica de vuelo para el elevador dadas las condiciones
atmosféricas y de performance de la aeronave tales como la densidad del aire, la
velocidad méaxima o crucero en la que se encuentre, entre otros factores.
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8.3.1 Verificacion de parametros del elevador
La deflexion es necesario verificarla para evitar que el elevador haga entrar en
perdida al estabilizador horizontal durante el despegue.
El valor del angulo del estabilizador horizontal al despegue es!*4:
Ecuacién 132. Angulo estabilizador horizontal.

de
Ahr = ATO (1 - %)

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.683.

Donde arto es equivalente al angulo de ataque maximo de la aeronave durante el
despegue, que se tomara con un valor de 12° 2.65° por debajo del angulo de
pérdida del promedio de los perfiles.

tp,, = 12(1 — 0.465) = 6.41 deg

Tabla 28. Reduccién del angulo de pérdida por la deflexion del elevador?®®,

(A, , deg)

d; (deg) Tail-to-elevator chord ratio C,/C,

0 o0.1 02 03 04 0.5 06 07 08 09 1
0 0 0 0 0 O 0 0 0 0 0 0
+5 0 0.3 05 11 16 2.2 27 33 3.9 44 5
+10 0 0.6 1 21 3.2 4.4 26 66 7.7 8.9 10
+15 0 0.9 1.5 32 4.9 6.5 82 99 116 133 15
+20 0 1.2 2 42 6.5 8.7 11 13.2 1565 17.7 20
+25 0 1.6 25 53 8.1 11 13.7 16.5 194 222 25
+30 0 1.9 3 6.4 9.7 13.1 16.5 19.9 232 26.6 30

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. p. 675

El &ngulo de pérdida del estabilizador horizontal es entonces:

114 |bid., p. 683
115 |bid., p. 675
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Ecuacién 133. Angulo de perdida estabilizador horizontal.

Xn, = i(ahs:c?E=0 - AahE)

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.683.

Donde ay,_,._, €s €l valor del angulo de pérdida del estabilizador horizontal cuando

el elevador no se ha deflectado y Aane es la reduccion del angulo de pérdida del
estabilizador cuando el elevador es deflectado a su valor maximo.

Con una deflexién de 20° y una cuerda de 24.5% de la cuerda del estabilizador
Ce/Ch, a través de interpolacion lineal, se obtiene de la tabla 28 que el valor de Aane
es de 2.99 grados.

ay, = £(14 — 2.99) = 11.01 deg

O(hs > O(hTO

Como el valor del angulo de pérdida del estabilizador es superior al angulo de
perdida en la fase de despegue, el estabilizador no entraré en perdida por efecto de
la deflexion del elevador.

El elevador tendra entonces las siguientes dimensiones:

bg
E = 0.8
by = 0.8by, = 13.39 ft
Cg
— = 0.245
Ch

Cp = 0.245C, = 0.947f¢

Sg = bgCg
S =13.39%0.947 = 12.68 ft2
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Figura 28. Dimensionamiento del elevador.
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Autor del proyecto
8.4 DISENO DEL TIMON DE DIRECCION.

Las condiciones criticas para el disefio del timén de direccion se presentan durante
la recuperacion de barrena, la maniobrabilidad direccional y aterrizaje con viento
cruzado, para el tipo de aeronave de disefio!?®.

8.4.1 Aterrizaje con viento cruzado.

Basado en la seccion 3.3.7 del MIL-F 8785C, se requiere que la aeronave sea capaz
de aterrizar con vientos cruzados con una velocidad de 30 knots o0 56 km/h, con un
angulo de 90 grados perpendiculares a la linea central de la pista. EI angulo de
deflexion maximo seleccionado sera de + 30 grados*!’.

Para el andlisis se debe considerar la situacion mas critica de operacion que seria
a una altitud de nivel del mar y una condicion direccional también critica, la cual es
en este caso la posicion del cg en el corrimiento hacia atras.

El valor de la velocidad resultante de aproximacién para la condicion de viento
cruzado planteado:

116 |bid., p. 709
17 |bid., p. 637
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Ecuacién 134. Resultante de velocidad en aproximacion.

Vr = /Uf + V2

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.695.

Donde U es la velocidad de aproximacion de la aeronave y Vw es la velocidad del
viento. La velocidad de aproximacién es de 1.2 Vs 0 V=90 knots

Vr =+/(90)? + (30)2
Vr = 94.86 knots
Del triangulo resultante de los vectores de velocidad, se obtiene el Angulo de
derrape lateral o sideslip.

El angulo entonces tendra un valor de:

Ecuacién 135. Angulo de sideslip.
|4

— pan-1 (v

B = tan (U1)

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.694.

- (30>
B = tan 30
B = 18.43 deg

Los valores calculados se pueden comprender mejor en la figura 29.

Figura 29. Resultante de velocidad

U1= 90 knots

. RRIRIRRINNNR N —

V =94.86 knots +——F+——

B= 18.43°
U1
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Es necesario obtener el valor del area proyectada de la aeronave para encontrar la
ubicacién del centro de area proyectada con respecto al centro de gravedad corrido
hacia atras, asi como determinar la fuerza aplicada en la aeronave a causa del
viento cruzado.

El area proyectada de la aeronave es obtenida mediante medicion de éarea
proyectada sobre un plano a través del software CAD Siemens Unigraphics PLM
NX 7.5.

Ecuacion 136. Superficie lateral proyectada.

SS = SF + SV
Fuente. Autor del proyecto.
Donde:
Sk = Longitud del fuselaje.
Sv = Area del estabilizador vertical.

El area proyectada es:
Ss = 126.8 + 45.66

S¢ = 172.5 ft2

El centroide quedara ubicado en:

Ecuacion 137. Ubicacion del centroide de area proyectada.

Sk xf + Syxy
X = —-—
ca Sp+Sy
Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,

Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.740.

Donde xf es la ubicacion del centro del fuselaje y xv es la ubicacion del centro del
estabilizador respecto a la del fuselaje.

126.8 14.66 + 45.66  (29.32 - ‘Lzﬂ)
Xea = 126.8 + 45.66
Xoq = 17.91 ft
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Figura 30. Ubicacion de Centro de area proyectada.

c.g aft =16.04 ft

Xoa=20.00 ft

La fuerza producida por el viento cruzado es determinada por:
Ecuacién 138. Fuerza de viento cruzado.

1 2
Fy = E,DVWSSCD},

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.696.

Donde:

p = Densidad a altura deseada

Vw = Velocidad del viento

Ss = Area proyectada de la aeronave
Coy = Coeficiente de drag lateral

El valor de la fuerza es:

1
E, = > 0.002377 * (50.63)2 * 172.46 * 0.5

F, = 262.75 b
Para determinar el valor si el valor de deflexion méximo seleccionado para el timén

de direccion es el adecuado, es necesario conocer el valor de deflexién requerido
para la condicién de viento cruzado.
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Se necesita obtener los valores de las funciones de momento derivadas, que
permitiran conocer el cumplimiento o no del requerimiento en la condicion de vuelo
actual. Las funciones derivadas se encuentran por!!é:

Ecuacién 139. Coeficiente de momento de guifiada debido al angulo de
sideslip.

60' lV SV
Cop = Kp1Crgy (1 - @) 2t

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.697.

Ecuacidon 140. Coeficiente del momento de guifiada derivado debido al angulo
de sideslip.
do SV
Cyp = ~Kp2Crpy (1 - @) Uary

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.697.

Donde:
Krn = Contribucion del fuselaje a la derivada de estabilidad estatica Cyz

=0.65-0.85
Kz = Contribucion del fuselaje a la derivada de estabilidad estatica C,,

=13-14
CLev = Pendiente de sustentacion del estabilizador
Z—; = Gradiente de derrape lateral del estabilizador
nv = Tasa de presion dinamica

=0.88-1
lv = Distancia entre el centro aerodindmico del estabilizador y el centro de

gravedad
Sv = Superficie del estabilizador
b = Envergadura del ala
S = Superficie del ala

Cop = 0.75  3.085 + (1 — 0) = 0.94 o * 4566
np = IO SLO0 38,65 + 230
1
Cnp = 0151 —
C 0.75 * 3.085 * (1 — 0) * 0.94 45.66
= —0. * 3, * — * (. *
B 230
C,g = —0.794 !
BT T rad

18 |pid., p. 697
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Tentativamente se selecciona un valor para la relacion de envergadura del timén de
direccion y el estabilizador vertical br/by de 1 y la relacion de cuerda Cr/Cv sera de
0.26 de la cuerda media del estabilizador.

Del grafico 19 se obtiene que la efectividad del angulo de ataque del timon de
direccion es tr = 0.48.

La potencia del control de guifiada derivado del timén es!® 120

Ecuacion 141. Coeficiente del momento de guifiada debido a la deflexion del
rudder.
bg
by
Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.688.

Cusr = —Cryy Vymytr

Ecuacion 142. Coeficiente del momento de guifiada derivado, debido a la

deflexiéon del rudder.
br SV
Cysr = CroyyMvTr E?

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.697.

Donde Vv es el coeficiente volumétrico del estabilizador vertical
Cpsr = —3.085 * 0.06 * 0.96 * 0.48 * 1

1
Cuor = —0.08530 —

45.66
230

Cysr = 3.085 % 0.96 * 1

1
C = 0.282—
Y8R rad

Finalmente para obtener la deflexion requerida del timén se resuelven las siguientes
expresionest?!:

Ecuacion 143. Fuerza aerodinamica lateral.

1
5 PVFSh (Cay + Cug (B = 0) + Cusri) + Fydc coso =0

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.697.

119 |bid., p. 688
120 |hid., p. 697
121 |bid., p. 697
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Ecuacion 144. Momento de guifiada.

1 2 1 2
5 PViSsCp, =5 pVES (Cyo + Cyy(B = 0) + Cyspd) = 0

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.697.

Donde dc es la distancia entre el centro geométrico y el centro de gravedad

Ecuacion 145. Distancia entre el centro geométrico y el c.g.
de = Xeq — Xcg aft
Fuente. Autor del proyecto.
d. =17.91—-16.16

d, = 1.75 ft

De las anteriores ecuaciones se procede a realizar la solucién simultdnea de las
ecuaciones 141 y 142 para hallar los dos valores desconocidos, dando como
resultado:

6g = 0.4491 rad = 25.73 deg
o0 =04326rad = 24.78 deg

De los valores obtenidos se tiene que el valor del &ngulo de deflexion requerido es
menor que el angulo disponible, por lo que la aeronave cumple con el requerimiento
de disefio.

8.4.2 Recuperacion en perdida o barrena.
Durante la entrada en pérdida o barrena de la aeronave se deben cumplir que la
aeronave tenga una recuperacion en un lapso de 1 giro o 3 segundos???.

Otros valores tipicos durante una entrada en barrena son'?3;

e Angulo de ataque (a) entre 30-60 grados.

e Tasa de descenso (ROD) entre 66-330 ft/s

e Tasa de rotacion (Q) entre 20-40 rpm

e Angulo de hélice de rotacion (y) entre 3-6 grados

122 Federal Aviation Administration. Feredal Aviation Regulation. Airworthiness Stardards: Normal,
Utility, Acrobatic and Commuter Category Airplanes . s.l. : US Department of Transportation, 2011.
Vol. Part 23. FAR 23. Sec. 23.221.

123 sadraey, Op., Cit., p. 700.
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¢ Radio de la hélice (R) de media envergadura del ala.

De igual manera que en la seccion 8.3.1, se requiere conocer si el
dimensionamiento y actuacion del timén de direccion es aceptable para las
condiciones de vuelo analizadas aca.

El valor del angulo de ataque de la barrena seleccionado es de 60 grados, la altitud
de entrada en barrena es la misma de la fase crucero y la deflexibn maxima
estimada para el timén es de +30 grados como ya se empleo anteriormente.

Se inicia entonces transformando los momentos de inercia del cuerpo de la
aeronave fija a los ejes de viento que actuaran sobre esta en la fase de perdida,
esto realizandose con la aplicacién matricial a continuacién mostrada'?4:

Ecuacion 146. Matriz de transformada de momentos de inercia de la aeronave
a momentos de inercia del viento.

Lex cos? a sina 2sinar,,
w .
_ | sin?a cos’a  sin2a||;
ZZy | — 1 ZZp
Lz, Esin 2a —Esin 2a  cos2a||lyz,

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.702.

2 (2 ;

Lix,, cos 240 sin 240 2 sin 40 4700

I _ sin“ a cos“ a sin 2 * 40 9800
ZZy 1 1

Lz, EsinZ * 40 —EsinZ *40 cos2+40(L6300

Nota: La matriz fue desarrollada haciendo uso de las funciones MINVERSA vy
MMULT, el software Microsoft Excel.

Obteniendo que los valores de transformacion de los momentos de inercia del
cuerpo de la aeronave a los momentos de inercia a los momentos por el viento son:

Ly, = 13980.96 slug * ft*
Iz, = 519.04 slug * ft?

Lz, = —941.63 slug * ft*

Basado en el valor del requerimiento de recuperacion de barrena, se desea que la
aeronave, tenga recuperacion a una rotacion maxima (Q) igual a 40 rpm y un tiempo
de 3 segundos, obteniéndose entonces una tasa de recuperacion (Rsr) de 1.396
rad/s?.

124 bid., p. 702
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El valor del momento requerido a la tasa deseada es'?®:

Ecuacion 147. Momento de reaccion contraria deseado para la deflexién del
rudder.

NSR — <Ixxlzz - Ia%z) RSR
w

Ixx

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.702.

1.396

13980.96 * 519.04 — (—941.63)?
= *
SR 13980.96

La region de estela por influencia del estabilizador horizontal se considera del 30%
del area del estabilizador vertical, obteniendo que el area efectiva Sve, de este es

de 31.96 ft2. Asi pues, la envergadura efectiva del rudder, que es la misma que la
del estabilizador vertical, es:

Ecuacion 148. Envergadura efectiva del rudder.

by, = e
e CV
Fuente. Autor del proyecto.
31.96
bve =477
by, = 6.68 ft

Se tiene para efectos de dimensionamiento, que el valor de la cuerda del timén de
direccion es del 26% de la cuerda media del estabilizador vertical, teniendo

entonces que:

Ecuacidn 149. Relaciéon de cuerda entre el rudder y el estabilizador vertical.

C
R =026
Cv
Fuente. Autor del proyecto.

CR = 026CV

Cr = 1.24 ft

125 |hid., p. 701
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El factor volumétrico efectivo es calculado con la ecuacion 149, evaluado con los
parametros encontrados en esta seccion.

Ecuaciéon 150. Coeficiente Volumétrico efectivo del Rudder.

ly Sv,
=S

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.702.

13.25 31.96

_——

V., =
Ve 7~ 3865 230
Vy, = 0.0477

La derivada del control del timén de direccién se debe desarrollar para determinar
si el angulo efectivo cumple o no con el requisito anteriormente mencionado. Para
ello?6;

Ecuaciéon 151. Coeficiente del momento de guifiada debido a la deflexion del
rudder, modificada.

— Re
Cosr = —Cr, Vv TR E

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.702.

Cosg = —3.085 % 0.0477 * 0.96 * 0.48 * 0.7
1

Chsr = —0.04744 —

néR T‘ad

Durante la entrada en perdida de la aeronave o de barrena, se presenta un efecto
similar al del asimétrico en las aeronaves multimotor aplicAndose entonces que el
angulo efectivo del timén debe ser:

Ecuacién 152. Angulo efectivo del Rudder.

Or = VZShCom
pVs*SbCrsr

Fuente. Sadraey, Mohammad H. Aircraft Design. A Systems Engineering Approach. Chichester,
Inglaterra : Wiley, 2013. 978-1-119-95340-1. p.702.

Donde p es la densidad del aire a nivel crucero y Vs la velocidad de perdida.

126 |pid., p. 702
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B 2x636.16
R 70.0008776 * 126.5862 * 230 * 38.65 * —0.04744

6R=

—0.214rad = —12.26 deg

Como se aprecia, el valor de deflexion requerida es inferior al valor de deflexién

disponible para el timén de direccién (+30 grados), lo cual cumple con el
requerimiento de la propuesta.

Figura 31. Dimensionamiento del timon.
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9 APARIENCIA FINAL DE LA AERONAVE

Figura 32. Vista Frontal.

Figura 33. Vista Lateral.
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Figura 34. Vista Superior

Figura 35. Vista Isométrica
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10 CONCLUSIONES

Dentro del marco de la proyecto fue necesario el planteamiento inicial del
baseline para la determinacion de caracteristicas clave que permitieron obtener
datos de configuracién para la aeronave, lo cual se llevé a cabo con una serie
de comparativos de ventajas y desventajas de los distintos arreglos, que
arrojaron la caracterizacion externa (ubicaciéon y tipo de planos, seleccion de
empenaje adecuado, ubicacion de planta motriz, tipo de tren de aterrizaje, etc.),
proporcionando a su vez lineamientos de disefio de la cabina, disposicién de
equipos avionicos y seleccion de silla de eyeccion., pero no solo permitio lo
anterior sino que dio pie para que fueran realizados graficos comparativos que
enmarcaron las aeronaves seleccionadas para la definicion de comportamientos
de performance que sirvieron como punto de partida en la obtencién del datos
para el disefio del HORUS AT9, tales como la relacién de aspecto de las alas, la
obtencion de perfiles aerodinamicos, la seleccion de limitantes como el factor de
carga para maniobras de giro, entre otros y que son base para la estimacion y
obtencion de resultados dentro de los RFP del disefio.

Los requerimientos de la propuesta fueron la piedra angular de disefio de este
nuevo proyecto debido a que permitieron la delimitacién del mismo, sin embargo
fue la normatividad empleada para el desarrollo del mismo quien establecio de
forma sdlida, el como dar cumplimiento a los requerimientos viéndose reflejado
a lo largo del desarrollo de este documento y aun asi mostré el rango de
tolerancia admisible para que se lograra llegar a los RFP, que al haberse
combinado dentro del tratamiento de la configuraciéon inicial, dieron luz al
proyecto estableciendo la cualidades necesarias para la fijacién de la aeronave
de disefio objetivo.

El proceso matematico-conceptual dentro del cual estdn los calculos y
estimaciones realizadas, basados en el material bibliografico y conocimientos
adquiridos; parametrizaron el comportamiento de la aeronave en cuanto a
aspectos fundamentales como el punto de disefio que permitio el
dimensionamiento de los componentes mayores tales como el fuselaje, las
superficies aerodinamicas; asi como el grupo propulsor, ubicacion de centro de
gravedad y demas; todo bajo el lineamiento de la norma que establecié valores
de cumplimiento como se mostro, en las secciones 7 y 8, en las que se observan
la forma en la que la aeronave cumple o no con la norma y ademas con los RFP,
permitiendo establecer puntos de redisefio en la aeronave, como se aprecia en
la seccion 7.2.3., por ejemplo, en la que se debid recalcular la disposicion del
tren de aterrizaje; todo esto con la finalidad de permitir el desarrollo del proyecto
y su refinamiento a lo largo del mismo.
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Por ultimo, se puede apreciar el resultado preliminar final de la aeronave, no
antes sin anotar que el desarrollo del mismo solo se puede lograr con una mezcla
homogénea de conocimientos en diferentes areas del disefio de aeronaves y
aunque el disefador inicialmente puede dar una idea del aspecto, prestaciones
y limitaciones de la misma, es en el disefio detallado en donde vendran a
intervenir las diferentes areas de disefio, no solo para satisfacer los
requerimientos minimos, sino para dar los valores agregados y unicos de la
aeronave lo que la volveran unica, los cuales refuerzan y/o redisefian, en caso
de ser necesario, el disefio preliminar, para finalizar con todo el proceso de
disefio.

155



11 RECOMENDACIONES

Con el propodsito de dar continuidad al presente, a continuacion se presentan una
serie de recomendaciones para tener en consideracion.

Se sugiere la exploracion sistematica del sistema de ecuaciones empleado en el
documento de este proyecto para capturar y aprehender la idea matematica-
conceptual del mismo que permita dar paso a la fase de disefio detallado.

Durante el desarrollo del disefio detallado, en caso de llevarse a cabo la
continuidad del proyecto, es necesario complementar el analisis de las
caracteristicas aerodinamicas con herramientas computacionales de fluidos o
CFD, por sus siglas en inglés, o en tuneles de viento, para determinar si los
valores establecidos tedricamente satisfacen en su totalidad los parametros de
disefo obtenidos.

Es de saber que se deberé realizar la evaluacion de estabilidad y control estatica
y dinamica de forma detallada que permita la comparacion y seleccion de las
superficies de control, planta motriz y caracteristicas del tren de aterrizaje,
optimas en el disefio de la aeronave que permitan alcanzar los estandares
minimos requeridos por la normatividad empleada en el proyecto, para lo cual
es necesario tener en cuenta los RFP plasmados en los capitulos desarrollados
en el documento asi como las fases de disefio para obtener el punto optimo de
disefo.

Por dltimo, es aconsejable generar el analisis en el que incluya de forma
matematica-conceptual, la carga paga establecida en los RFP, cuando esta se
encuentre en los diferentes momentos de las fases de vuelo que generara los
desplazamientos de centros de gravedad de la aeronave, que complementen los
analisis estatico-dinAmicos de la misma; lo anterior dando lugar al disefio
detallado de la misma, debido a que por el alcance del proyecto no se toman en
consideracion.
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ANEXOS

ANEXO 1 '
TABLAS COMPARATIVAS DE AERONAVES LINEA BASE

Tabla 29. Especificaciones Prototype Chincul Arrow Trainert?’

Caracteristicas Magnit Vista 3D
udes
Envergadura (m) 10,67
A.R. 7,2
Longitud (m) 7,25
Altura (m) 2,23
Envergadura Tailplane (m) 3,92
Dia. Hélice (m) 2,03
Area Alar (m?) 15,79
Area Alerones (m?) 1,3
Area Flaps (m?) 1,36
Area Aletas (m?) 0,69
Area Timén de direccién (m?) 0,38 Chincul (Piper) F:herokee Arrow
Area Estabilizador Horizontal N/A - Trainer
(m?) Modificacion del Piper Arrow. 128
Area Elevador (m?) 2,76
Peso méaximo T-O (Ib) 2900
Peso vacio (Ib) 1730
Peso carga paga (Ib) 705,454
Peso combustible (Ib) 464,546
Vel. Maxima (mph) 195
Vel. Crucero (mph) 180
Vel. Perdida (mph) 62
Rango (mi) 840
Techo servicio (ft) 13000
Limites g N/A
Tasa de ascenso (ft/min) 780
Carga alar (Ib/ft?) 17,06
Potencia al Despegue (Ib/HP) 11,15
Distancia T-O (m) 990
Distancia Aterrizaje (m) 744

127 Jane’s Publishing Company. Jane’s All the World's Aircraft. [ed.] John WR Taylor. Londres, Inglaterra :
Jane’s Information Group, 1982-1983. 0-7106-0748-2. p. 3

128 Rincon del Cielo. www.doc8643.com. P28R. [En linea] [Citado el: 29 de Agosto de 2013.]
http://www.doc8643.com/aircraft/P28R.
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Tabla 30. Especificaciones EMB 314 Super Tucano?®

Caracteristicas
Envergadura (m)
A.R.
Longitud (m)
Altura (m)
Envergadura
Tailplane (m)
Dia. Hélice (m)
Area Alar (m?)
Area Alerones (m?)
Area Flaps (m?)
Area Aletas (m?)
Area  Timén de
direccion (m?)
Area Estabilizador
Horizontal (m?)
Area Elevador (m?)
Peso maximo T-O (Ib)
Peso vacio (Ib)
Peso carga paga (Ib)
Peso combustible (Ib)
Vel. Maxima (mph)
Vel. Crucero (mph)
Vel. Perdida (mph)

Rango (mi)

Techo servicio (ft)
Limites g

Tasa de ascenso
(ft/min)

Carga alar (Ib/ft?)
Potencia al Despegue
(Ib/HP)

Distancia T-O (m)
Distancia Aterrizaje

(m)

Magnitudes
11,14

6,4

11,38

3,97

4,66

N/A
19,4
1,97
2,58
2,29
1,38

4,77

2
7936
5335
1415
1186

367
323

92

827
35000
+7/-3,5
2925

38,68
5,29

1805
2820

129 Jane’s Publishing Company. Jane’s All the World’s Aircraft. [ed.] Paul Jackson. Londres, Inglaterra : Jane’s

Vista 3D

AT-29 advanced trainer version of Embraer Super Tucano (James Goulding)

Information Group, 2004-2005. 0-7106-2614-2. p. 22-23
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Tabla 31. Especificaciones ENAER T-35 Pillant3©

Caracteristicas Vista3D

Envergadura (m) R =

AR. 5,7 R -5~ R
Longitud (m) 8 . 2
Altura (m) 2,64

Envergadura Tailplane (m) 3,05

Dia. Hélice (m) 1,93 _
Area Alar (m?) 13,69 Pr——
Area Alerones (m?) N/A —1 % I
Area Flaps (m?) N/A N
Area Aletas (m?) N/A

Area Timén de direccion N/A

(m?)

Area Estabilizador = N/A

Horizontal (m?)

Area Elevador (m?) N/A

Peso maximo T-O (Ib) 2950

Peso vacio (Ib) 2050

Peso carga paga (Ib) 438

Peso combustible (Ib) 462

Vel. Maxima (mph) 193

Vel. Crucero (mph) 166

Vel. Perdida (mph) 78

Rango (mi) 783

Techo servicio (ft) 19160

Limites g +6/-3

Tasa de ascenso (ft/min) 1525

Carga alar (Ib/ft?) 20,03

Potencia al Despegue 9,83

(Ib/HP)

Distancia T-O (m) 1620

Distancia Aterrizaje (m) 1670

130 Jane’s Publishing Company. Jane’s All the World’s Aircraft. [ed.] Paul Jackson. Londres, Inglaterra : Jane’s
Information Group, 2004-2005. 0-7106-2614-2. p. 74-75
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Tabla 32. Especificaciones Aerospatiale Epsilon3!

Caracteristicas Magnitudes Vista 3D
Envergadura (m) 7,92
A.R. 7
Longitud (m) 7,59
Altura (m) 2,66
Envergadura Tailplane (m) 3,2
Dia. Hélice (m) 1,98
Area Alar (m?) 9
Area Alerones (m?) N/A
Area Flaps (m?) N/A
Area Aletas (m?) 10298 2 Ef—
Area Timon de direccion  N/A B —
(m?)

Area Estabilizador 2
Horizontal (m?)

Area Elevador (m?) N/A

Peso maximo T-O (Ib) 2755
Peso vacio (Ib) 2055
Peso carga paga (Ib) 341,1091
Peso combustible (Ib) 358,8909
Vel. Maxima (mph) 236
Vel. Crucero (mph) 222
Vel. Perdida (mph) 72
Rango (mi) 810
Techo servicio (ft) 23000
Limites g N/A
Tasa de ascenso (ft/min) 1850
Carga alar (Ib/ft?) 28,44
Potencia al Despegue 9,18
(Ib/HP)

Distancia T-O (m) N/A
Distancia Aterrizaje (m) N/A

131 Jane’s Publishing Company. Jane’s All the World's Aircraft. [ed.] John WR Taylor. Londres, Inglaterra :
Jane’s Information Group, 1982-1983. 0-7106-0748-2. p.50
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Tabla 33. Especificaciones IAMI (HESA) HT-80 132

Caracteristicas Magnitudes Vista 3D
Envergadura (m) 10,4 N
A.R. 6,5 !
Longitud (m) 9,78 } W\\;j}b‘;//
Altura (m) 3,3 F\ L., ==a
Envergadura Tailplane (m) 3,6 ;’(‘Ti
Dia. Hélice (m) 2,36 | | | "
Area Alar (m?) 16,6 ||| e f
Area Alerones (m?) N/A &L~
Area Flaps (m?) N/A |
Area Aletas (mZ) N / A Provisional general arrangement of the IAMI (HESA) HT-80 trainer (James Souldi
Area Timén de direccion N/A
(m?)
Area Estabilizador = N/A
Horizontal (m?)
Area Elevador (m?) N/A
Peso maximo T-O (Ib) 4559
Peso vacio (Ib) 2932
Peso carga paga (Ib) 816,956
Peso combustible (Ib) 810,044
Vel. Maxima (mph) 310
Vel. Crucero (mph) 243
Vel. Perdida (mph) 96
Rango (mi) 1634
Techo servicio (ft) 25000
Limites g +6/-3
Tasa de ascenso (ft/min) 2000
Carga alar (Ib/ft?) 25,51
Potencia al Despegue 7,01
(Ib/HP)
Distancia T-O (m) 3870
Distancia Aterrizaje (m) 2625

132 Jane’s Publishing Company. Jane’s All the World’s Aircraft. [ed.] Paul Jackson. Londres, Inglaterra : Jane’s
Information Group, 2004-2005. 0-7106-2614-2. p. 287
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Tabla 34. Especificaciones Aermacchi SF.260'%3

Caracteristicas
Envergadura (m)
A.R.
Longitud (m)
Altura (m)
Envergadura Tailplane
(m)
Dia. Hélice (m)
Area Alar (m?)
Area Alerones (m?)
Area Flaps (m?)
Area Aletas (m?)
Area Timoén de direccion
(m?)
Area Estabilizador
Horizontal (m?)
Area Elevador (m?)
Peso maximo T-O (Ib)
Peso vacio (Ib)
Peso carga paga (Ib)
Peso combustible (Ib)
Vel. Maxima (mph)
Vel. Crucero (mph)
Vel. Perdida (mph)
Rango (mi)
Techo servicio (ft)
Limites g
Tasa de ascenso (ft/min)
Carga alar (Ib/ft?)
Potencia al Despegue
(Ib/HP)
Distancia T-O (m)
Distancia Aterrizaje (m)

133 Jane’s Publishing Company. Jane’s All the World’s Aircraft. [ed.] Paul Jackson. Londres, Inglaterra : Jane’s

Magnitudes
8,22
6,3
7,1
2,41
N/A

1,93
10,1
0,76
1,18
0,76

0,6

1,46

0,96
2976
1717

886,5
372,5
209
201
68
1274
19000
+6/-3
1800
26,36
11,02

905
885

Vista 3D
] L~ 1

*\/‘J*
0

. - —

Aermacchi SF-260E/F basic trainer (Paul Jackson)

Information Group, 2004-2005. 0-7106-2614-2. p. 297-298
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Tabla 35. Especificaciones Fuji T-7134

Caracteristicas Magnitudes Vista 3D
Envergadura (m) 10,04
A.R. 6,1
Longitud (m) 8,59
Altura (m) 2,96
Envergadura Tailplane 3,71
(m)

Dia. Hélice (m) 2,12
Area Alar (m?) 16,5
Area Alerones (m?) N/A

Area Flaps (m?) N/A

Area Aletas (m?) 1,28
Area Timén de direccién 0,66
(m?) Fuji T-7 3 vistas®
Area Estabilizador 2,07
Horizontal (m?)

Area Elevador (m?) 1,39
Peso maximo T-O (Ib) 3494
Peso vacio (Ib) 2475
Peso carga paga (Ib) 378,47
Peso combustible (Ib) 640,53
Vel. Maxima (mph) 234
Vel. Crucero (mph) 185
Vel. Perdida (mph) 65
Rango (mi) 645
Techo servicio (ft) 25000
Limites g N/A
Tasade ascenso (ft/min) 1520
Carga alar (Ib/ft?) 19,67
Potencia al Despegue 7,76
(Ib/HP)

Distancia T-O (m) 1995
Distancia Aterrizaje (m) 1860

134 Jane’s Publishing Company. Jane’s All the World’s Aircraft. [ed.] Paul Jackson. Londres, Inglaterra : Jane’s
Information Group, 2004-2005. 0-7106-2614-2. p. 327-328

135 Rincon del Cielo. www.doc8643.com. T7. [En linea] [Citado el Agosto 30, 2013]
http://www.co8643.com/aircraft/T7.
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Tabla 36. Especificaciones PZL-130TC Il Orlik*36

Caracteristicas Magnitudes Vista 3D
Envergadura (m) 10
A.R. 6,9
Longitud (m) 9,3
Altura (m) 3,53
Envergadura 3,9
Tailplane (m)

Dia. Hélice (m) N/A
Area Alar (m?) 14,56
Area Alerones (m?) N/A
Area Flaps (m?) N/A
Area Aletas (m?) N/A

Area  Timoén de N/A
direccion (m?)
Area  Estabilizador N/A
Horizontal (m?)

Area Elevador (m?) N/A

Peso maximo T-O (Ib) 6503,63
Peso vacio (Ib) 4078,55
Peso carga paga (Ib) 1467,52 PZzL-130 Orlik 3 vistas!3”
Peso combustible (Ib) 957,56
Vel. Maxima (mph) 341,75
Vel. Crucero (mph) 283,345
Vel. Perdida (mph) 74,56
Rango (mi) 1367,01
Techo servicio (ft) 32152
Limites g +7/-3
Tasa de ascenso 2913,39
(ft/min)

Carga alar (Ib/ft?) 41,50
Potencia al Despegue 8,67
(Ib/HP)

Distancia T-O (m) 1476,38
Distancia  Aterrizaje 2624,67
(m)

136 Wikipedia. Wikipedia. PZL-130 Orlik. [Online] Fundacion Wikipedia, Inc., Junio 12, 2013. [Cited: Agosto 30,
2013.] http://en.wikipedia.org/wiki/PZL-130_Orlik.

137 Rincon del Cielo. www.doc8643.com. PZ3T. [En linea] [Citado el: Agosto 30, 2013.]
http://www.doc8643.com/aircraft/PZ3T.
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Tabla 37. Especificaciones PZL M26 ISKIERKA!3®

Caracteristicas
Envergadura (m)
A.R.
Longitud (m)
Altura (m)
Envergadura Tailplane
(m)
Dia. Hélice (m)
Area Alar (m?)
Area Alerones (m?)
Area Flaps (m?)
Area Aletas (m?)
Area Timoén de direccion
(m?)
Area Estabilizador
Horizontal (m?)
Area Elevador (m?)
Peso maximo T-O (Ib)
Peso vacio (Ib)
Peso carga paga (Ib)
Peso combustible (Ib)
Vel. Maxima (mph)
Vel. Crucero (mph)
Vel. Perdida (mph)
Rango (mi)
Techo servicio (ft)
Limites g
Tasa de ascenso (ft/min)
Carga alar (Ib/ft?)
Potencia al Despegue
(Ib/HP)
Distancia T-O (m)
Distancia Aterrizaje (m)

Magnitudes
8,6

53

8,295

2,96

3,8

1,9
14
1,17
1,06
1,96
0,89

3,3

1,15
3086
2292

772
597
205
174
69
876
13123
+6/-3
1181
20,48
10,29

2055
2250

Vista 3D

=

PZL M26 Iskierka tandem two-seat primary trainer (James Goulding)

138 Jane’s Publishing Company. Jane’s All the World’s Aircraft. [ed.] Paul Jackson. Londres, Inglaterra : Jane’s
Information Group, 2004-2005. 0-7106-2614-2. p.361-362
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Tabla 38. Especificaciones PC-713°

Caracteristicas Magnitudes Vista 3D
Envergadura (m) 10,4 A |
A.R. 6,52 | A
Longitud (m) 9,775 _ , <=L
Altura (m) 3,21 f——— ﬂi\\ e
Envergadura 3,66 = L i
Tailplane (m) | ]
Dia. Hélice (m) 2,36 “}!‘ : am A
Area Alar (m?) 16,6 L R B = e
Area Alerones (m?) N/A 1 & o
Area Flaps (m?) N/A Pilatus PC-7 TurboTrainer (Pratt & Whitney Aircraft of Canada PT6A-25A turboprop enginel (7ior Prss
Area Aletas (m?) N/A

Area  Timén de N/A
direccion (m?)
Area  Estabilizador N/A
Horizontal (m?)

Area Elevador (m?) N/A

Peso maximo T-O (Ib) 5952
Peso vacio (Ib) 2932
Peso carga paga (Ib) 2209,956
Peso combustible (Ib) 810,044
Vel. Maxima (mph) 310
Vel. Crucero (mph) 256
Vel. Perdida (mph) 96
Rango (mi) 1634
Techo servicio (ft) 32000
Limites g +6/-3
Tasa de ascenso 2000
(ft/min)

Carga alar (Ib/ft?) 33,31
Potencia al Despegue 10,82
(Ib/HP)

Distancia T-O (m) 3543
Distancia  Aterrizaje 2625
(m)

139 Jane’s Publishing Company Jane’s All the World’s Aircraft. [ed.] John WR Taylor. Londres, Inglaterra :
Jane’s Information Group, 1982-1983. 0-7106-0748-2. p.185-186
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Tabla 39. Especificaciones PC-9M40

Caracteristicas
Envergadura (m)
A.R.
Longitud (m)
Altura (m)
Envergadura Tailplane
(m)
Dia. Hélice (m)
Area Alar (m?)
Area Alerones (m?)
Area Flaps (m?)
Area Aletas (m?)
Area Timoén de direccion
(m?)
Area Estabilizador
Horizontal (m?)
Area Elevador (m?)
Peso maximo T-O (Ib)
Peso vacio (Ib)
Peso carga paga (Ib)
Peso combustible (Ib)
Vel. Maxima (mph)
Vel. Crucero (mph)
Vel. Perdida (mph)
Rango (mi)
Techo servicio (ft)
Limites g
Tasa de ascenso (ft/min)
Carga alar (Ib/ft?)
Potencia al Despegue
(Ib/HP)
Distancia T-O (m)
Distancia Aterrizaje (m)

Magnitudes
10,125

6,3

10,13

3,26

3,66

2,44
16,29
1,57
1,77
0,86
0,9

1,8

1,6
7055
3803

2365,61
886,39
368
345

89

955
38000
+7/-3,5
4090
40,23
7,42

1280
2295

Vista 3D

Pilatus PC-9M turboprop trainer NEW/0567335

140 Jane’s Publishing Company. Jane’s All the World’s Aircraft. [ed.] Paul Jackson. Londres, Inglaterra : Jane’s
Information Group, 2004-2005. 0-7106-2614-2. p.486-488
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Caracteristicas
Envergadura (m)
A.R.
Longitud (m)
Altura (m)
Envergadura
Tailplane (m)
Dia. Hélice (m)
Area Alar (m?)
Area Alerones (m?)
Area Flaps (m?)
Area Aletas (m?)
Area  Timén de
direccion (m?)
Area Estabilizador
Horizontal (m?)
Area Elevador (m?)
Peso maximo T-O (Ib)
Peso vacio (Ib)
Peso carga paga (Ib)
Peso combustible (Ib)
Vel. Maxima (mph)
Vel. Crucero (mph)
Vel. Perdida (mph)

Rango (mi)

Techo servicio (ft)
Limites g

Tasa de ascenso
(ft/min)

Carga alar (Ib/ft?)
Potencia al Despegue
(Ib/HP)

Distancia T-O (m)
Distancia Aterrizaje

(m)

Magnitudes
8,765

6,3

11,19

3,915

4

2,44

16,29
N/A
N/A
N/A
N/A

N/A

N/A
9370
4960
3523,61
886,39
426
301
92
955
38000
+8/-4
4000

42,70
5,86

2618
3383

Tabla 40. Especificaciones PC-21141

Vista 3D

=

Pilatus PC-21 advanced turboprop trainer (Jane’s/Jemes Goulding)

0536697

141 Jane’s Publishing Company. Jane’s All the World’s Aircraft. [ed.] Paul Jackson. Londres, Inglaterra : Jane’s
Information Group, 2004-2005. 0-7106-2614-2. p.488-489
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Tabla 41. Especificaciones NDN 1 FIRECRACKER#?

Caracteristicas Magnitudes Vista D _

Envergadura (m) 7,92 [ o

A.R. 5,4
Longitud (m) 7,7
Altura (m) 3
Envergadura Tailplane 21900 | [
(m) ?
Dia. Hélice (m) 1,93 |
Area Alar (m?) 11,71
Area Alerones (m?) 1,23 | 1
Area Flaps (m?) 1,23
Area Aletas (m?) 0,6
Area Timén de direccién 0,65
(m?)

Area Estabilizador 1,28
Horizontal (m?)

Area Elevador (m?) 1,11
Peso maximo T-O (Ib) 2840
Peso vacio (Ib) 1990
Peso carga paga (Ib) 120,184
Peso combustible (Ib) 729,816
Vel. Maxima (mph) 213
Vel. Crucero (mph) 201
Vel. Perdida (mph) 65
Rango (mi) 1285
Techo servicio (ft) 22000
Limites g N/A
Tasade ascenso (ft/min) 1730
Carga alar (Ib/ft?) 22,50
Potencia al Despegue 9,47
(Ib/HP)

Distancia T-O (m) 1837
Distancia Aterrizaje (m) 1907

142 Jane’s Publishing Company. Jane’s All the World's Aircraft. [ed.] John WR Taylor. Londres, Inglaterra :
Jane’s Information Group, 1982-1983. 0-7106-0748-2. p. 263-264
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Tabla 42. Especificaciones Beechcraft T-6 Texan [1143

Caracteristicas Magnitudes Vista 3D
Envergadura (m) 10,19
AR. 6,29
Longitud (m) 10,16
Altura (m) 3,25
Envergadura 3,66
Tailplane (m)

Dia. Hélice (m) 2,44
Area Alar (m?) 16,29
Area Alerones (m?) 1,57 )
Area Flaps (m?) | e
Area Aletas (m?) 0,86
Area Timon de 0,9
direccion (m?)

Area Estabilizador 1,8
Horizontal (m?)

Area Elevador (m?) 1,6
Peso maximo T-O (Ib) 6500
Peso vacio (Ib) 4709
Peso carga paga (Ib) 1195,76
Peso combustible (Ib) 595,24
Vel. Maxima (mph) 364
Vel. Crucero (mph) 265
Vel. Perdida (mph) 95
Rango (mi) 1036
Techo servicio (ft) 31000
Limites g +7/-3,5
Tasa de ascenso 4500
(ft/min)

Carga alar (Ib/ft?) 37,08
Potencia al Despegue 5,91
(Ib/HP)

Distancia T-O (m) 2145
Distancia  Aterrizaje 3380
(m)

143 Jane’s Publishing Company. Jane’s All the World’s Aircraft. [ed.] Paul Jackson. Londres, Inglaterra : Jane’s
Information Group, 2004-2005. 0-7106-2614-2. p. 563-565
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Tabla 43. Especificaciones Beechcraft T-34C144

Caracteristicas
Envergadura (m)
A.R.
Longitud (m)
Altura (m)
Envergadura Tailplane
(m)
Dia. Hélice (m)
Area Alar (m?)
Area Alerones (m?)
Area Flaps (m?)
Area Aletas (m?)
Area Timoén de direccion
(m?)
Area Estabilizador
Horizontal (m?)
Area Elevador (m?)
Peso maximo T-O (Ib)
Peso vacio (Ib)
Peso carga paga (Ib)
Peso combustible (Ib)
Vel. Maxima (mph)
Vel. Crucero (mph)
Vel. Perdida (mph)
Rango (mi)
Techo servicio (ft)
Limites g
Tasa de ascenso (ft/min)
Carga alar (Ib/ft?)
Potencia al Despegue
(Ib/HP)
Distancia T-O (m)
Distancia Aterrizaje (m)

Magnitudes
10,16

6,22

8,75

2,92

3,71

2,29
16,69
1,06
1,98
1,2
0,64

3,46

1,26
5500
2990
1668,9
841,1
345
246
61
814
30000
+6/-3
1480
22,20

7,69

1795
1795

Vista 3D

— |

o '
| G

Beechcraft Model T-34C-1 turboprop-powered trainingllight attack aircraft ([ifor Fre

144 Jane’s Publishing Company. Jane’s All the World's Aircraft. [ed.] John WR Taylor. Londres, Inglaterra :

Jane’s Information Group, 1982-1983. 0-7106-0748-2. p. 288
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Tabla 44. Especificaciones Piper PA-48 Enforcer!4®

Envergadura (m)
A.R.

Longitud (m)
Altura (m)
Envergadura Tailplane
(m)

Dia. Hélice (m)
Area Alar (m?)
Area Alerones (m?)
Area Flaps (m?)
Area Aletas (m?)

Area Timon de

direccion (m?)

Area Estabilizador 5,29
Horizontal (m?)

Area Elevador (m?) 1,46
Peso maximo T-O (Ib) 14000
Peso vacio (Ib) 7200
Peso carga paga (Ib) 4056,72
Peso combustible (Ib) 2743,28
Vel. Maxima (mph) 345
Vel. Crucero (mph) 253
Vel. Perdida (mph) 114
Rango (mi) 920
Techo servicio (ft) 20000
Limites g N/A
Tasa de ascenso 5000
(ft/min)

Carga alar (Ib/ft?) 57,15
Potencia al Despegue 5,70
(Ib/HP)

Distancia T-O (m) 2150
Distancia Aterrizaje (m) 2340

145 Jane’s Publishing Company. Jane’s All the World's Aircraft. [ed.] John WR Taylor. Londres, Inglaterra :
Jane’s Information Group, 1982-1983. 0-7106-0748-2. p. 448
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ANEXO 2

GRAFICOS COMPARATIVOS DE AERONAVES DE LINEA BASE.

La tabla a continuacién muestra un listado de las aeronaves de la baseline. Cabe
notar que la numeracion presentada en la tabla, corresponde a los puntos de
dispersion en los gréficos desde la 22 a la 31

Listado de aeronaves de baseline

NUumero Aeronave
1 Prototype Chincul Arrow Trainer
2 EMB 314 Super Tucano
3 ENAER T-35 Pillan
4 Socata TB 30 Epsilon
5 IAMI (HESA) HT-80
6 Aermacchi SF.260
7 Fuji T-7
8 PZL-130TC Il Orlik
9 PZL M26 ISKIERKA

10 Pilatus PC-7

11 Pilatus PC-9M

12 Pilatus PC-21

13 NDN 1 FIRECRACKER
14 Beechcraft T-6 Texan Il
15 Beechcraft T-34C

16 Piper PA-48 Enforcer
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Grafico 22. Dimensiones significativas aeronaves baseline
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Gréfico 23. Areas superficies de control aeronaves baseline.
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Grafico 24. Pesos significativos aeronaves baseline
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Gréfico 25. Velocidades significativas aeronaves baseline
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Grafico 26. Regresion de area alar al A.R.
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Grafico 27. Regresion Lineal de Rango - Wk
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Grafico 28. Regresion Lineal Wk - Wp

NDN 1 FIRECRACKER

500

PZL M26 ISKIERKA

1000 1500

y =0,0003x2 - 0,5504x + 828,85

PZL

ENAER T-35

2000

R?=0,997

Piper PA-48 Enforcer —— g

..®———— Pilatus PC-9M

2000

............ \ \ Pilatus PC-7

Beechcraft T-6 Texan

2500 3000 3500

WP (Ib)

4000

~~~~~~~~ Polinémica (WF vs WP)

Grafico 29. Regresion Lineal de W/S - Wro
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W/P (Ib/hp)

Velocidad (mph)

Grafico 30. Regresion Lineal de W/S - W/P
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Grafico 31. Regresion Lineal A.R. — Vel. Maxima y Vel. Perdida
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UBICACIO
N

Madrid
Marandia
Tolemaida
Palanquero
Cali
Bogota
Florencia
Tres.
esquinas
Ipiales

San Andres

Leticia

SKMA

SKUA

SKTI

SKPQ

SKGB

SKBO

SKFL

SKTQ

SKIP

SKSP

SKLT

CARACTERISTICAS AERODROMOS MILITARES

ELEVACIO

N

8325 ft
2537 m

285 ft
87 m

1617 ft
493 m

566 ft
173 m

3165 ft
965 m

8361 ft
2548 m

803 ft
245 m

585 ft
178 m

9765 ft
2976 m

19 ft
6m

277 ft
84 m

ANEXO 3

DIMENSIONE
S

PISTA 1

6070 x 80 ft
1850 x 24 m

8110 x 100 ft
2472 x30m

9280 x 96 ft
2472 x30m

9987 x 164 ft
3044 x50 m

6233 x 98 ft
1900 x 30 m

12467 x 148 ft
3800 x45 m

4921 x 98 ft
1500 x 30 m

6220 x 79 ft
1896 x 24 m

5774 x 92 ft
1760 x 28 m

7808 x 148 ft
2380 x45m

6168 x 131 ft
1880 x 40 m
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SUPERFICI
=
PISTA 1
ASFALTO
HIERVA,
TIERRA
ASFALTO
ASFALTO
ASFALTO
ASFALTO
ASFALTO
CONCRETO
ASFALTO

ASFALTO

ASFALTO

DIMENSIONE
S
PISTA 2

N/A

6780 x 145 ft
2067 x 44 m

1431 x 65 ft

436 x 20 m

N/A

N/A

12467 x 148 ft

3800 x45m

N/A

N/A

N/A

N/A

N/A

SUPERFICI

E

PISTA 2

N/A

ASFALTO

CONCRETO

N/A

N/A

ASFALTO

N/A

N/A

N/A

N/A

N/A



, ANEXO 4 ,
CODIGOS MATLAB PARA CALCULO DE PARAMETROS

A. Cdbdigo para calculo de coeficiente de sustentacion para el ala

clc

clear

N = 9; % (number of segments - 1)

S = 230; % ft"2

AR = 6.5; % Aspect ratio

lambda = 0.6; % Taper ratio

alpha twist = -1.8; % Twist angle (deq)

i w= 3.15; % wing setting angle (deg)

a 2d = 6.2; % lift curve slope (1/rad)

alpha 0 = -2.5; % zero-lift angle of attack (deg)

b = sgrt (AR*S); % wing span (ft)

MAC = S/b; % Mean Aerodynamic Chord (ft)

Croot = (1.5*(1l+lambda) *MAC)/ (1+lambda+lambda”~2); % root chord (ft)
theta pi/ (2*N) :pi/ (2*N) :pi/2;

alpha = i wt+alpha twist:-alpha twist/(N-1):i w; % segment’s angle of
attack

z = (b/2)*cos (theta);

c = Croot * (1 - (l-lambda) *cos(theta)); % Mean Aerodynamics Chord at
each segment (ft)

mu=c * a2d / (4 * b);

LHS = mu .* (alpha-alpha 0)/57.3; % Left Hand Side

% Solving N equations to find coefficients A (i) :

for i=1:N

for j=1:N

B(i,3) = sin((2*j-1) * theta(i)) * (1 + (mu(i) * (2*3-1)) /
sin(theta(i)));

end

end

A=B\transpose (LHS) ;

for i = 1:N

suml (1) = 0;

sum2 (i) = 0;

for 3 =1 : N

suml (1) = suml (i) + (2*j-1) * A(J)*sin((2*j-1)*theta(i));

sum2 (i) = sum2 (i) + A(j)*sin((2*j-1)*theta(i));

end

end

CL = 4*b*sum2 ./ c;

CL1=[0 CL (1) CL(2) CL(3) CL(4) CL(5) CL(6) CL(7) CL(8) CL(9)]1:

y_s=[b/2 z(1) z(2) z(3) z(4) z(5) z(6) z(7) z(8) z(9)];
")

plot(y_s,CL1, '-0
grid
title('Distribucidén de 1ift'")
xlabel ('Ubicacidén en b/2 (ft)")
ylabel ('Coeficiente de 1lift')
CL wing = pi * AR * A(1)
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B. Cddigo para calculo de comportamiento de deflexidon del elevador.

clc

clear all

Vmax = 185; % m/s
Sw=70; T m =~ 2

Sh = 16; $m ~ 2
Cbar= 2.96; % m

Vs = 44; %m/sec
Tmax= 56000; %N

rho = 1.225; % kg/m = 3
Cmo = 0.05;

zT = 0; %m

CLa = 5.2; %1/rad
CLah = 4.3; % 1/rad
CLa wf = ClLa;

g = 9.81; %m/s = 2
m = 20000; % kg

CLo = 0.24;

taw = 0.664;
etha h = 0.96;
1h = 11.3; % m from main landing gear

de da = 0.454;

CLdE=-CLah*etha h*Sh*taw/Sw; % Most aft cg

xcg = 0.5; % m from main landing gear

h to ho = 0.3/Cbar; % m

1 hl = lh+xcg; %m

VH1 = (1 _hl*Sh)/(Sw*Cbar);

CmdEl = -CLah*etha h*VHl*taw;

Cmal = CLa wf*h to ho-CLah*etha h*Sh* (1 hl/Cbar)*(l-de da)/Sw;

Q

% Most forward cg

xcg = 1.1; % m from main landing gear

h to ho = -0.3/Cbar; % m

1 h2 = lh+xcg; % m

VH2 = (1 _h2*Sh)/(Sw*Cbar) ;

CmdE2 = -CLah*etha h*VH2*taw;

Cma2 = CLa wf*h to ho-CLah*etha h*Sh* (1 h2/Cbar)*(l1-de da)/Sw;
i =1;

for Ul=Vs:Vmax;

gbar=0.5*rho*U1"2;

CL1= (m*g)/ (gbar*Sw);

fl=((Tmax*zT)/ (gbar*Sw*Cbar) ) +Cmo;

dEl (i)=-((fl1*CLa)+ (CL1-CLo) *Cmal)/ (CLa*CmdE1-Cmal*CLdE) ;
dE2 (1)=-((f1*CLa)+ (CL1-CLo) *CmaZ2) / (CLa*CmdE2-Cma2*CLdE) ;
V(i)=U1;

i=i+1;

end

plot (V/0.5144,dE1*57.3,"'0',V/0.5144,dE2*57.3,'*")

grid

xlabel ('Speed (knot)")

ylabel ('\delta E (deg)"')

legend ('Most aft cg', '"Most forward cg')
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ANEXO 5
TCDS PARA MOTORES PT6A-68, PT6A-68B,
PT6A-68C, PT6A-68D Y PT6A-68T

(1 | . G
Tiype Certificate Data Sheet

Number: E-24
Issue No.: 8 |
Approval Date: Refer Below
Issue Date: July 18,2013 |

This Type Certificate Data Sheet (TCDS), which is part of Type Certificate (TC) No. E-24, prescribes the
conditions and limitations under which the product(s) for which the Type Certificate was granted
meet(s) the standards of airworthiness required by the Canadian Aviation Regulations.

Type Certificate Holder: Models
Pratt & Whitney Canada Corp.
1000 Marie Victorin PT6A-68 PT6A-68C PT6A-68T
Longueuil, Québec PT6A-68B PT6A-68D
J4G 1A1
1. MODEL PT6A-68 Approved April 30, 1993
Ratings Equiv. Shaft  Shaft Jet Thrust  Output Gas Gen.
(See NOTE 1) H.P. (kw) H.P. (kw) LBS(N) RPM (Max.) RPM (Max.)
Max. Cont. 1,324 (988) 1,250 (932) 185 (823) 2,000 39,000
& Take-off
Limitations Maximum Inter. Maximum Air Inlet
Turbine Temp. (LT.T.)  Temp. for Rated Power (A.LT.)
C C CE)
Max. Cont. & Take-off 820 42.4 (108.32)
Starting (5 sec.) 1,000
2. MODEL PT6A-68B Approved December 18, 2003
Ratings Equiv. Shaft  Shaft Jet Thrust Output Gas Gen.
(See NOTE 1) H.P. (kw) H.P. (kw) LBS(N) RPM (Max.) RPM (Max.)
Max. Cont. 1,691 (1,262) 1,600 (1,194) 228 (1,014) 2,000 39,000
& Take-off .
Limitations Maximum Inter. Maximum Air Inlet
Turbine Temp. (LT.T.)  Temp. for Rated Power (A.LT.)
il 2E CF)
Max. Cont. & Take-off 860 30.8 (87.4)
Starting (5 sec.) 1,000
-
Page 1 of 6 Canada
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Transport
l * I Canada

Transports
Canada

Tiype Certificate Data Sheet

(Continuation Sheet)
Number: E-24 Issue:8
3. MODEL PT6A-68C Approved December 18, 2003
4. MODEL PT6A-68T Approved June 21, 2013
5. MODEL PT6A-68D Approved July 18, 2013
Ratings Equiv. Shaft ~ Shaft Jet Thrust Output Gas Gen.
(See NOTE 1) H.P. (kw) H.P. (kw) LBS (N) RPM (Max.) RPM (Max.
Max.Cont. 1,691 (1,262) 1,600(1,194) 228 (1,014) 2,000 39,000
& Take-off
Limitations Maximum Inter. Maximum Air Inlet
Turbine Temp. (LT.T.) Temp. for Rated Power (A.LT.)
C ey (°F)
Max. Cont. & Take-off 860 31.2 (88.2)
Starting (5 seconds) 1,000
DATA PERTINENT TO ALL MODELS EXCEPT WHERE INDICATED
Type Free turbine turbo-propeller.
Air Bleed Maximum External: 5.25% of inlet flow
Maximum During Start: 1.5 1b/minute
Fuel Pressure  Refer to Installation Manual.
Fuel Refer to Installation Manual.
Temperature
at Pump Inlet
Fuel Type PT6A-68
Refer to P&WC Service Bulletin 18004
PT6A-68B , PT6A-68C, PT6A-68D and PT6A-68T
Refer to P&WC Service Bulletin 18104
Oil Pressure Refer to Installation Manual.
Oil Refer to Installation Manual.
Temperature
Qil Type PT6A-68
Refer to P&WC Service Bulletin 18001.
PT6A-68B , PT6A-68C, PT6A-68D and PT6A-68T |
Refer to P&WC Service Bulletin 18101.
-
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Jel i "
Type Certificate Data Sheet

(Continuation Sheet)
Number:

E-24 Issue: 8

DATA PERTINENT TO ALL MODELS EXCEPT WHERE INDICATED (Cont’d)

Oil Tank PT6A-68

Capacity Litres U.S. Gallons

(Usable) Normal 3.0 0.79
Aerobatic 1.0 0.26
PT6A-68B , PT6A-68C, PT6A-68D and PT6A-68T

Litres U.S. Gallons

Normal 3.0 0.79
Aerobatic 1.0 0.26

Equipment Fuel Metering Unit (FMU), Fuel Pump, Power Management Unit (PMU),
Permanent Magnet Alternator (PMA), Propeller Interface Unit (PIU), Data
Collection Unit (DCU) and Ignition System Without Power Source, are included
as standard equipment as per the approved Parts List. For additional
information, refer to Installation Manual. For Output and Accessory Drive
Specifications, Principal Dimensions, Weight and Centre of Gravity location,

refer to Installation Manual.

Output Shaft  Type Flanged
No. of Bolt Holes 12
No. of Dowels 2
Dia. of Bolt Holes .589/.599 in.
P.CD. 5.125in.
Reduction Ratio 0.0667:1 (Np:Nf)
Rotation Clockwise Facing Forward
Propeller Maximum 2,200 RPM
Overspeed
Output Maximum
Torque PT6A-68 3,283 Ib-ft
PT6A-68B, PT6A-68C, PT6A-68D and PT6A-68T 4,202 1b-ft

Certification =~ PT6A-68, PT6A-68B and PT6A-68C
Basis AWM Chapter 533 - Aircraft Engine, at Change 533-3; and
Subchapter B of AWM Chapter 516, at Change 516, 2nd Edition.

PT6A-68D and PT6A-68T
AWM Chapter 533 - Aircraft Engines, at Change 533-8; and
Subchapter B of AWM Chapter 516, at Change 516-10.

Page 3 of 6
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B " o
Tijpe Certificate Data Sheet

(Continuation Sheet)
Number: E-24 Issue: 8

DATA PERTINENT TO ALL MODELS EXCEPT WHERE INDICATED (Cont’d)

Certification Date of Application for Type Certification

Basis (Cont’d)
PT6A-68 January 29, 1992
PT6A-68B February 2, 2001
PT6A-68C February 2, 2001
PT6A-68D August 30, 2010
PT6A-68T January 12,2012
Approved 1. Transport Canada approved PT6A-68 Series Installation Manual.
Publications 2. Transport Canada approved PT6A-68B and PT6A-68C Installation Manual.
3. Transport Canada approved Parts List for the first production engine.
4. Transport Canada approved PT6A-68D Installation Manual.
5. Transport Canada approved PT6A-68T Installation Manual.
PT6A-68 28 May, 1997
PT6A-68B Engine Assembly Drawing No. 3055340 Change B and

subsequent revisions.

PT6A-68C Engine Assembly Drawing No. 3055973 Change A and
subsequent revisions.

PT6A-68D Engine Assembly Drawing No. 3075880 Change A and
subsequent revisions.

PT6A-68T Engine Assembly Drawing No. 3077540 Change B and
subsequent revisions.

6. Transport Canada approved Service Bulletins:

SB 18001 Defining approved lubricating oils for the PT6A-68.

SB18101 Defining approved lubricating oils for the PT6A-68B,
PT6A-68C, PT6A-68D and PT6A-68T.

SB 18002 Defining rotor components Service Lives for the PT6A-68.

SB 18102  Defining rotor components Service Lives for the PT6A-68B.

SB 18202  Defining rotor components Service Lives for the PT6A-68C.
Rotor component Service Lives for the PT6A-68D and PT6A-
68T are in the AWL section of their respective Maintenance
Manuals.

SB 18003 Defining operating Times Between Overhaul (TBO), Hot
Section Inspection (HSI) intervals, and sampling and escalation
procedures for the PT6A-68.

SB 18103 Defining operating Times Between Overhaul (TBO), Hot
Section Inspection (HSI) intervals, and sampling and escalation
procedures for the PT6A-68B.

Page 4 of 6 Canada
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Type Certificate Data Sheet
(Continuation Sheet)
Number: E-24 Issue: 8

DATA PERTINENT TO ALL MODELS EXCEPT WHERE INDICATED (Cont’d)

Approved
Publications
(Cont’d)

NOTE 1

NOTE 2

NOTE 3

SB 18203  Defining operating Times Between Overhaul (TBO), Hot
Section Inspection (HSI) intervals, and sampling and escalation
procedures for the PT6A-68C, PT6A-68D and PT6A-68T.

SB 18004 Defining approved fuels and additives for the PT6A-68.

SB 18104 Defining approved fuels and additives for the PT6A-68B and
PT6A-68C, PT6A-68D and PT6A-68T.

7. Maintenance Manual PT6A-68 P/N 3040872
PT6A-68B P/N 3054922
PT6A-68C P/N 3058462
PT6A-68D P/N 3077192
PT6A-68T P/N 3077172

8. Overhaul Manual PT6A-68 P/N 3040873
PT6A-68B P/N 3054923
PT6A-68C P/N 3058463
PT6A-68D (See NOTE 10)
PT6A-68T (See NOTE 10)

The engine ratings are based on dry sea level static ICAO Standard Atmospheric
conditions. No external accessory loads and no airbleed. The quoted ratings are
obtainable on a test stand with the specified fuel and oil without intake ducting
and using exhaust stubs as specified in the Installation Manual.

The engine meets the requirements of AWM 533.68 for operation in icing
conditions as defined in FAR 25 Appendix C when the intake system conforms
with the PWC Installation Manual Instructions for inertial separation of snow
and icing particles. The engine also meets the requirements of AWM 533.27 and
does not require external armouring.

The engine may be maintained as two modules, the separation point is the “C”
flange:

Gas Generator Power Section
Module P/N Module P/N
PT6A-68 3047000 3047200
PT6A-68B 3055342 3055341
PT6A-68C 3055972 3055970
PT6A-68D 3075885 3075882
PT6A-68T 3077544 3077541
)
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Tiype Certificate Data Sheet
(Continuation Sheet)
Number: E-24 Issue: 8

DATA PERTINENT TO ALL MODELS EXCEPT WHERE INDICATED (Cont’d)

NOTE 4

NOTE5

NOTE 6
NOTE 7

NOTE 8

NOTE 9

NOTE 10

The PT6A-68, PT6A-68B, PT6A-68C, PT6A-68D and PT6A-68T PMU’s have not
been fire tested and therefore, may only be mounted in a designated fire zone if
there are instructions to select manual mode operation in the event of a fire
indication in that zone.

The software contained in the PT6A-68 Power Management Unit has been
designed and developed in accordance with the provisions of the critical
category, level 1 of RTCA/DO-178A, March 1985.

Reserved

The software contained in the PT6A-68B, PT6A-68C, PT6A-68D and PT6A-68T
Power Management Unit has been designed and developed in accordance with
the provisions of RTCA /DO-178B Level A.

The PT6A-68, PT6A-68B, PT6A-68C, PT6A-68D and PT6A-68T lightning and
HIRF protection requirements and electromagnetic interference emitted by the
electronic engine control system, including cables, are specified in the Installation
Manual.

PT6A-68 is shown to comply with FAR 34 as applicable to turbo-propeller
engines below or equal to 1,000 kws (1,340 SHP).

PT6A-68B, PT6A-68C and PT6A-68T are shown to comply with FAR 34 as
applicable to turbo-propeller engines above 1,000 kws (1,340 SHP).

PT6A-68D and PT6A-68T
Prior to issue of Transport Canada accepted Overhaul Manual, overhauls are not
permitted.

-END -
Chief, Project Management
National Aircraft Certification
for Minister of Transport
)
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