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RESUMEN

Para desarrollar este proyecto se realizé un disefio conceptual y preliminar, teniendo
como guia los requerimientos bajo los cuales operaria la aeronave, utilizando
dimensiones fisicas de aeronaves similares como referencia, se identificaron los
parametros para realizar un modelamiento tridimensional y se evalu6 el rendimiento
de la aeronave. Basandose en autores reconocidos en disefio aeronautico como lo
son Edberg Torenbeek, Jan Roskam y Daniel Raymer, entre otros, se siguieron
diferentes metodologias en cuanto al disefio conceptual y preliminar.

Inicialmente, para el disefio conceptual de la aeronave de categoria commuter
Grizzly, se establecieron unos requisitos en cuanto al performance, teniendo en
cuenta la capacidad de carga, el rango, las altitudes, la distancia de despegue, la
velocidad méaxima, la velocidad de crucero y la velocidad de pérdida con flaps. Todo
lo anterior, con el fin de mejorar la aeronave con referencia a las aeronaves de la
linea base y adecuarla al terreno colombiano.

Con base en célculos preliminares se establecieron los pesos de operacion, se
calcul6 toda la configuracion de la aeronave, prestando gran atencion a la geometria
y desempefio de la planta alar, con lo que finalmente se realizd el célculo de
performance y estabilidad y control estética con el fin de conocer el rendimiento total
de la aeronave.






INTRODUCCION

Por su geografia, infraestructura y conflicto armado, Colombia ha sido un pais con
dificultad para acceder a diferentes zonas. A muchas poblaciones alejadas solo se
puede llegar por via aérea. Se identifican las necesidades de las aeronaves de
enlace ligero y las dificultades de la industria a nivel nacional para proporcionar
aeronaves de este tipo. Se propuso la realizacion de un disefio preliminar de una
aeronave capaz de operar en pistas no preparadas, de tal manera que se fortalezca
la comunicacion e integracion del pais.

De las tres aeronaves IAl Arava adquiridas inicialmente por la Fuerza Aérea
Colombiana en el afio 1979, el FAC 1952 permanece en servicio activo y la fuerza
aérea ha realizado un gran esfuerzo para mantenerlo operativo, mientras que de los
Casa 212, quedan tres aeronaves operativas por lo que la capacidad de las
aeronaves de carga ligera del pais se encuentra muy disminuida, adicionalmente
parte de las aeronaves fueron adquiridas de segunda mano, y gran parte de ellas
ya han recibido la actualizacién de vida media y diferentes mejoras estructurales
para mantenerlas operativas, ello genera la necesidad de comenzar a buscar un
reemplazo.

Dado que varias de las aeronaves que se encuentran en servicio activo con la
Fuerza Aérea poseen mas de seis décadas, se ha evidenciado una necesidad por
parte de la institucion de recuperar las aeronaves con diferentes programas como
los PDM de los Hércules 1, el mantenimiento y la actualizacién de los Casa 212 y
IAI Arava, estos procesos de recuperacién de aeronavegabilidad no se podran
seguir realizando de manera indefinida por lo que la institucion se vera en la
necesidad de reemplazar dichas aeronaves por una moderna, versatil y que
responda a las necesidades de la nacién. Asi mismo, se ve una necesidad de
instaurar una politica de sustitucibn de importaciones para que la defensa
estratégica de la nacion no quede supeditada a deseos y posibles vetos de terceros
paises en lo referente a la venta y mantenimiento de armamento, de tal modo que
finalmente la nacién adquiera una capacidad de autodefensa y entre en una politica
de desarrollo propio de productos con valor agregado.

Se respondié a las necesidades del pais con respecto al transporte ligero y
comunicacién integral con una posible aeronave de categoria commuter, quedando
en este proyecto plasmada hasta el diseiio preliminar el cual se ajusta a las
condiciones de Colombia.

! PRIMER MANTENIMIENTO MAYOR [En linea]
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LISTADO GENERAL DE SIMBOLOS Y ABREVIATURAS

Listado general de simbolos

Cp,HLD TO

Cp,ro
Cpro
Che

G

Cl max

Cy

a

Velocidad local del sonido

Pendiente de lift del perfil

Pendiente de lift del perfil del estabilizador
horizontal

Pendiente de lift del estabilizador horizontal
Relacion de aspecto estabilizador horizontal
Relacion de aspecto estabilizador vertical
Relacion de aspecto ala

Envergadura del estabilizador horizontal
Envergadura del estabilizador vertical
Envergadura del ala

MAC seccion interior ala

MAC seccién exterior ala

MAC estabilizador horizontal

MAC estabilizador vertical

MAC del ala

Cuerda flaps

Coeficiente de forma

Cuerda de punta estabilizador horizontal

Cuerda de punta estabilizador vertical

Cuerda de punta

Cuerda de raiz estabilizador horizontal

Cuerda de raiz estabilizador vertical

Cuerda de raiz del ala

Factor de correccion por relacion de taperado
Coeficiente de arrastre

Coeficiente de Drag parasito

Coeficiente de arrastre de las superficie
hipersustentadoras al despegue

Coeficiente de drag zero-lift configuracion despegue
Coeficiente de drag configuracion de despegue
Coeficiente de volumen para estabilizador horizontal
Pendiente de lift

Coeficiente de lift maximo de dos dimensiones

Coeficiente de sustentacion
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ft/s
Ci/Grados

Cu/Grados
Cu/Grados

ft
ft
ft

ft
ft
ft
ft
ft
ft
ft
ft
ft
ft

ft
ft

Ci/grados



I

lyy

Coeficiente de sustentacion en crucero

Pendiente de lift para la velocidad en consideracion
Coeficiente de sustentacién maximo

Relacion entre el coeficiente de lift en tres dimensiones
y el Cl de dos dimensiones

Coeficiente de momento alpha del ala

Coeficiente de momento cero del fuselaje
Coeficiente de momento cero del ala

Coeficiente de sustentacion al despegue

Coeficiente de sustentacion de rotacion en despegue

Consumo especifico de combustible
Coeficiente de propulsion del motor

Diferencia de los coeficientes de lift

Diferencia de los angulos de ataque

Tasa de cambio del downwash con respecto al angulo
de ataque

Didmetro maximo admisible por compresibilidad

Eficiencia de Oswald

Factor de forma

Fuerza sobre el tren principal

Fuerza en el tren de nariz

Ancho del fuselaje en la interseccion horizontal del
empenaje

Gravedad

Momento de inercia en el eje xx
Momento de inercia en el eje yy

Coeficiente de avance

Divisién de la distancia de la envergadura/2 y la parte
recta del ala

0,14 para flaps de toda la envergadura, 0,28 para media
envergadura

Factor de drag inducido

1,12 si tiene un compartimiento de carga trasero

1,12 si el fuselaje es montado sobre el tren de
aterrizaje principal

1 para estabilizador convencional.

24

Ib/hp/hr

Grados

ft

ft
ft/s2

Slug- ft?
Slug- ft2



Radio de giro de cabeceo
Radio de giro de guifiada

Largo de cuerda de punta, cuerda de raiz o MAC
Distancia desde el final de la cuerda de raiz hasta a.c.

del HT (21.6374 ft)
Sustentacion

Largo del fuselaje estructural

Distancia del 25% del MAC del ala al 25% del MAC del

estabilizador horizontal

Largo extendido del tren de aterrizaje
Longitud empenaje: c/4 MAC ala- c/4 MAC empenaje
Distancia del 25% del MAC del ala al 25% del MAC del

estabilizador vertical
Relacion sustentacion-arrastre

Relacion sustentacion-arrastre en crucero
Relacién sustentacidn-arrastre maximo

Fraccion total de combustible para la misiéon

NUumero de MACH en crucero

Numero de MACH correspondiente a la Vtip MACH en

la punta de la hélice
Numero de MACH

Revoluciones del motor
Factor de carga
NUmero de motores

Factor de carga ultimo de aterrizaje

NuUmero de

Numero de ruedas principales
Numero de pilotos

Factor de carga ultimo

Potencia

NUmero de Reynolds
Rango en crucero

Tasa de ascenso

Tasa de ascenso crucero

Area de superficie de control
Area del elevador

Area himeda de fuselaje
Area del estabilizador horizontal

25

Grados/s
Grados/s

ft
ft

Ib
ft

ft
ft
ft

ft

rev/s

hp, Ib ft/s

nm
ft/min
ft/min

ft?
ft?
ft?
ft?



S; Area total de la seccion interior del ala

SM Margen estatico

So Area total de la seccion exterior del ala
Srueda Area de la rueda

Ssoporte  Area del soporte

Sro Distancia de despegue

Sy Area del estabilizador vertical

S Area alar

Swet Area himeda del fuselaje medida por CAD
Sw; Area del ala con flaps

Sw /S Area del ala con flaps sobre area alar

T, Empuje disponible

Tr Empuje requerido

(t/c) Relacion espesor cuerda

(T4 /W) maxMéximo empuje disponible sobre peso
TDPF Poder de amortiguacion del estabilizador
TDR Tasa de amortiguacion de la cola

URVC Coeficiente de volumen del rudder libre

% Velocidad

chmp Velocidad de la punta de la hélice durante crucero
Vinax Velocidad maxima

Vr Velocidad de rotacion

v Velocidad de pérdida

Vso Velocidad de pérdida con flaps

Vieruise ~ Velocidad de punta de la hélice en crucero
Viineanica  Velocidad de punta de la hélice estatica

Vro Velocidad de despegue

w Peso

Wag Peso maximo en fase de vuelo

Wr. ..o  Peso de combustible usado

W, Peso bruto de disefio del tren de aterrizaje
W, Peso instrumentos de vuelo

Weo Peso al despegue

Wwing Peso del ala

(W /Pg)crcCarga de potencia crucero

(W /Pg,)s. Carga de potencia para techo de servicio
(W /Pg,)y.mCarga de potencia para velocidad maxima
(W /P)roc Carga de potencia para tasa de ascenso
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ft2
ft2
ft2
ft2
ft

ft2
ft2
ft2
ft2

ft/s

ft/s
ft/s
ft/s
ft/s
ft/s
ft/s
ft/s
ft/s

Ib/hp
Ib/hp
Ib/hp
Ib/hp



(W /P)sro Carga de potencia para despegue

w/s)
W/S)y,

Carga alar
Carga alar a velocidad de pérdida

(W /Pg)y, Carga de potencia al nivel del mar a velocidad maxima

Encendido y calentamiento de motor
Taxi

Despegue

Ascenso

Crucero

Descenso

Aterrizaje taxi y apagado

Distancia entre el c.g. mas atrasado y el tren de nariz
Distancia entre el c.g. mas atrasado y el tren principal
Distancia entre el tren principal y el tren de nariz
Posicion del centro aerodindmico del ala

Posicion del centro de gravedad en porcentaje de MAC
Punto neutro en porcentaje de MAC

Distancia desde el final de la cuerda de raiz hasta el
centroide de la seccion.

Posicion del a.c. en términos del MAC
Posicion del c.g. en términos del MAC

Posicion deseada para el momento de cabeceo

Localizacién del centro de presiones

Localizacién en el perfil del punto mayor espesor
Ubicacién de la envergadura donde la seccién cambia
Ubicacion de MAC en la envergadura

Ubicacion del MAC en el ala interior

Ubicacion del MAC en el ala exterior
Ubicacion de MAC estabilizador horizontal

Ubicaciéon del MAC estabilizador vertical
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Ib/hp
Ib/ft2
Ib/ft2
Ib/hp

ft
ft
ft
ft

ft

ft

ft
ft
ft
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ACp,
AC,
ACLflap_TO

AaCL max
ACL max

(ACLmax)
ACy, f

n

Np
A

A
ALg
A

Ane

flaps

=
s

N SRADDEIARTEE

QD
R
s |

Angulo de incidencia para la fase de crucero
Angulo de cero lift

Angulo de ataque de zero-lift

Delta de coeficiente de drag inducido

Delta de coeficiente de lift por flaps

Coeficiente adicional de sustentacion generado por
configuracion de flaps al despegue

Delta del angulo de Cimax

Delta del coeficiente de lift maximo

Delta del coeficiente de lift méximo por flaps
Incremento del coeficiente de momento por flaps
Factor de eficiencia del flap

Eficiencia de la hélice

Relacion de taperado

Angulo de flechamiento en c/4

Angulo en el borde de ataque

Angulo de mayor espesor

Angulo de flechamiento al 25% del MAC
estabilizador horizontal

Angulo de flechamiento al 25% del MAC al
estabilizador vertical

Coeficiente de friccion

Parametro de densidad relativa

Viscosidad cinemética — 3.7373E-7

Phi

Velocidad angular

Densidad altura especifica

Densidad a nivel del mar

Relacion de densidades

Pendiente de lift del ala

Angulo de deflexion

Factor de eficiencia del flap

Derivadas del angulo de ataque para upwash
Derivadas del angulo de ataque para downwash
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Grados

Grados
Grados

Grados

Grados
Grados

Grados
Grados

Grados

Slug/ft/s

rad/s
slug/ftd

slug/ftd

C./Grados
Grados



Listado general de abreviaturas

a.c.
AR

c.g.

FAA

FAC

MAC

P&W

RPM

SFC

SHP
TDR

USAF

Centro Aerodinamico
Relacion de Aspecto

Centro de Gravedad
Administracion Federal de

Aviacion
Fuerza Aérea Colombiana

Cuerda Media Aerodinamica
Pratt and Whitney
Revoluciones por minuto

Consumo especifico de
combustible

Potencia al eje

Tasa de amortiguacion de la
cola

Fuerza Aérea de Estados
Unidos
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Aerodynamic Center
Aspect Ratio

Federal Aviation
Administration

Mean Aerodynamic Chord

Revolutions per minute

Specific Fuel Comsuption
Shaft Horse Power

Tail damping ratio

United States Air Force



ANGULO DE
ASCENSO:

ATMOSFERA
ESTANDAR:

BORDE DE ATAQUE:

BORDE DE SALIDA:

CENTRO
AERODINAMICO:

CENTRO DE
GRAVEDAD:

CENTRO DE
PRESIONES:

DATUM LINE:
DRAG INDUCIDO:

DRAG PARASITO:

EFICIENCIA DE
OSWALD:

ESTABILIDAD
ESTATICA:

FLAPERON:

GLOSARIO

Angulo formado entre la velocidad de la aeronave con
respecto al horizonte

Atmosfera definida matematicamente usada como
referencia para comparaciones

Seccion frontal del perfil
Seccion posterior del perfil

Punto donde el momento de cabeceo es

independiente del angulo de ataque

Punto del fuselaje en el cual todo el peso de la
aeronave actla

Punto del fuselaje en el cual todas las fuerzas
aerodinamicas actuan

Linea de referencia vertical, la cual es utilizada para
tomar las mediciones

Penalizacion de la sustentacion

Drag de la aeronave que no es generado por la
sustentacion

Factor de correccion para sustentacion y drag

Tendencia inicial que tiene un sistema de retomar a su
condicion de equilibrio después de ser perturbada

Mezcla entre flaps y alerones. Un flap que se mueve
como aleron.
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HELICE:

PESO MAXIMO:

PESO VACIO:

RELACION DE
TAPERADO:

SPIN:?

TECHO ABSOLUTO:
TECHO DE SERVICIO:®

VISIBILIDAD:

WATER LINE:

Dispositivo usado para la propulsion de una aeronave
gue posee palas sobre un eje movido por un motor que
cuando gira produce empuje.

El limite superior de peso que en determinadas
condiciones ambientales y/o estructurales, acepta y/o
soporta la aeronave

Peso de la aeronave sin contar tripulacién, carga ni
combustible

Relacion entre la cuerda de punta y la cuerda de raiz

Esta dada por la diferencia de la sustentacion entre un
ala con sustentacion y otra sin esta.

Altitud a la cual la tasa de ascenso es cero

Altitud en la cual la tasa de ascenso es de 100 ft/min

Distancia determinada por las condiciones
atmosféricas y expresadas en unidades de longitud

Linea de referencia horizontal desde la cual se toman
medidas

2 RAYMER, Daniel. Aircraft design: A conceptual Approach.4ed. Virginia: American Institute of
Aeronautics and Astronautics, 2006. p. 527
SANDERSON, Jhon. Introduction to flight. New York: McGraw-Hill, 2005. p. 395
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OBJETIVOS

OBJETIVO GENERAL

Disefar preliminarmente una aeronave de carga categoria commuter.

OBJETIVOS ESPECIFICOS

1. Desarrollar la linea base de la aeronave de carga categoria commuter.

2. Establecer los requerimientos bajo los cuales operara la aeronave.

3. Realizar una comparacion fisica con aeronaves similares, buscando
determinar los parametros en comun; tales como la capacidad de carga, el
volumen y las dimensiones de la bodega de carga.

4. Realizar el modelamiento tridimensional de la aeronave en un software CAD.

5. Evaluar, mediante métodos analiticos clasicos, el rendimiento de la aeronave
para determinar su performance.
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1. DISENO CONCEPTUAL

Se desea llevar a cabo una aeronave de carga que este en capacidad de
reemplazar las actuales aeronaves de carga con las que cuenta la Fuerza Aérea
Colombiana (FAC), por ello se realiz6 una linea base la cual se adjunta en el Anexo
A, incluyendo 14 aeronaves con misiones similares, a partir de las cuales se
generaron regresiones, véase en el capitulo 3, con el objetivo de conocer los
parametros de las aeronaves que se encuentran en esta categoria.

Se observa que la mayoria de las aeronaves no operan en régimen compresible
dado que ello implica mayores exigencias aerodinamicas, de estabilidad y control,
asi como mayores exigencias a los controles de vuelo debido al rapido aumento en
las cargas aerodinamicas de las superficies.

Se evidencio que gran parte de las aeronaves no estan en capacidad de transportar
la totalidad de la carga con maximo combustible por lo que las aeronaves estan
limitadas en carga o rango dependiendo la configuracion, se buscé dar solucién a
este inconveniente al realizar el disefo entorno a una carga total.

Debido a que gran parte de las pistas en las cuales operan las aeronaves de carga
y enlace no se encuentran en las mejores condiciones se desea que esta aeronave
este en capacidad de operar desde pistas no preparadas; y dado que FAR23* pide
gue la aeronave durante fase de despegue y aterrizaje debe ser capaz de sortear
un obstaculo de 50 ft de altura y comparando contra la distancia de las otras
aeronaves por linea base se determind que la distancia para despegar no debe ser
superar los 1300 ft para lograr una mejora comparandola con el Casa 212 que
requiere una distancia de 1588 ft.

La Fuerza Aérea Estadounidense esta solicitando que las aeronaves despeguen a
maxima carga de combate de transporte, en nuestro caso desde una altitud de
6000 ft y temperatura de 40°C ®, lo cual equivale a una densidad de 0.00173568 ©.
Dicha densidad es equivalente a despegar desde 10000 ft de altura, por lo cual se
analizara la aeronave despegando desde el nivel del mar (SL) y desde un nivel de
vuelo de 10000 ft (FL100).

Por lo anterior los requisitos de la aeronave quedaron establecidos como se

muestran en el numeral 1.1.

4 ANDERSON, Jhon. Aircraft performance and design. Maryland: McGraw-Hill, 1999, p 413.

5 USAF, United States Air Force, Capability Request for Information (CRFI). USAF: Estados Unidos,
2009. p.10

61976 STANDARD ATMOSPHERE CALCULATOR. [EN LINEA]
Disponible <http://www.digitaldutch.com/atmoscalc/>
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1.1 REQUISITOS

TIPO DE AVION Aeronave de carga categoria commuter, Grizzly

Velocidad
La aeronave no debe operar en régimen compresible.’

Maxima 200 Knots 337,562 ft/s
Crucero 180 Knots 303,805 ft/s
De pérdida con flaps 65 Knots 109,707 ft/s
Performance
Capacidad de carga 5511 Ib 25Ton
Rango 540 nm 1000 Km
Altitud crucero 15000 ft 4570 m
Distancia méax. de despegue 1300 ft 396,24 m
Techo de servicio 25000 ft

Tasa de ascenso con dos motores = 1500 ft/min

Tasa de ascenso con un motor 2 500 ft/min

La aeronave debe estar en capacidad de ser cargada y descargada de manera
rapida; por lo cual, debe estar en capacidad de utilizar contenedores estandar y
tener un sistema de carga interna propio.

7 SADRAY, Mohammad. Aircraft design. A systems engineering Approach. United Kingdom, Jhon
Wiley & Sons Ltda. 2013. p. 265
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1.2 PERFIL DE LA MISION

Se determiné el perfil de la mision tipica para una aeronave commuter como se
muestra a continuacion en la gréfica 1.1.

Una vez conocida la mision que desempenfaria la aeronave se procedié a determinar

mediante calculos la configuracion apropiada para dar cumplimiento a los requisitos
establecidos de visibilidad.

Grafica 1.1. Perfil de la mision para una aeronave commuter

5. Crucero

4. Ascenso

6. Descenso

3.Despeque
2 Taxi

1. Encendido y calentamiento del motor

7. Aterrizaje, Taxi y apagado

Fuente: Autora

1.3 DISENO DE CABINA

Es necesario poseer una buena visibilidad desde la cabina, ya que durante las fases
de despegue y aterrizaje el piloto debe estar alerta de los alrededores inmediatos;
asi mismo, durante el vuelo, el piloto debe estar en la capacidad de observar el
transito de aeronaves. Para realizar este proceso se debi6 tener en cuenta la
ergonomia y el confort humano.

Utilizando la metodologia propuesta por Roskam se tienen los angulos de vision
apropiados, se pueden apreciar en la siguiente imagen donde la nariz de la
aeronave permite un angulo de vision de -15° desde la linea de vision y a partir de
esta 31,9° hacia arriba, por otra parte para la vision lateral se da un angulo de 47°
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hacia la izquierda y 51° en sentido contrario, simétricamente para el piloto y copiloto.
Al estar el piloto y copiloto ubicados uno al lado del otro, no deben existir marcos de
ventanas mayores a 2,5 pulgadas, como se aprecia en la grafica 1.2.

Gréfica 1.2. Linea de vision del piloto y copiloto

Fuente: Autora

La gréfica anterior permite apreciar que la configuracion de cabina propuesta
cumple con los angulos que sugiere Roskam para una buena visibilidad desde la
cabina.
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2. DIMENSIONAMIENTO DEL COMPARTIMIENTO DE CARGA

Los requisitos manifiestan que la aeronave debe estar en capacidad de transportar
contenedores estandar y debe poder ser cargada y descargada facilmente, por este
motivo a través del programa Solid Edge se determind las dimensiones aproximadas
del compartimiento de carga de las aeronaves Casa 212 y Arava, ver gréafica 2.1,
con el objetivo de determinar el volumen de la bahia de carga y los contenedores
gue podrian cargar las aeronaves similares.

Gréfica 2.1. Dimensiones aproximadas del compartimiento de carga

Casa 212-100 IAl Arava
Fuente: Autora

Con base en las dimensiones de los contenedores que proporciona Jan Roskam en
la tercera parte de su serie de libros de disefio, se determin6 que la aeronave debe
estar en la capacidad de transportar contenedores de dimensiones estandar, ver
gréfica 2.2.

Gréfica 2.2. Dimensiones de los contenedores

88 - 96 in
()_7_3.5 _243.8 cm)

Fuente: Autora
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Basado en las dimensiones de la bodega de carga del Arava y del Casa 212 se
decide dimensionar la bodega de carga como se ve en la gréafica 2.3, el cual tiene
la imagen lateral propuesta para el presente disefio.

Los requisitos pedian que la aeronave fuera facilmente cargada y descargada por
lo que se configuro el fuselaje con una rampa de carga trasera para facilitar dicha
tarea, adicionalmente se deja un espacio en la parte superior para la utilizacién de
dispositivos que ayuden a la tarea de montar y acomodar la carga.

Dicha rampa deberé tener en su parte inferior un sistema de ruedas para facilitar la
movilizacion de los contenedores.

Gréfica 2.3. Dimensionamiento preliminar bodega de carga

Fuente: Autora

Con lo anterior se deja planteado conceptualmente el dimensionamiento del fuselaje
teniendo como base los angulos de visidon y los requisitos de carga y descarga.
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3. CALCULOS PRELIMINARES

En este capitulo se realizé la identificacion de los limites de potencia, carga alar y
pesos en la cual se movia la aeronave. Esto se realiz6 para determinar la mejor
configuracion que respondiera a las necesidades y requisitos para la aeronave.

3.1 REGRESIONES POR LINEA BASE

Para la linea base se seleccionaron 14 aeronaves con misiones similares, a partir
de las cuales se generaron regresiones con el objetivo de conocer los parametros
de las aeronaves que se encuentran en esta categoria.

Las aeronaves utilizadas para las siguientes regresiones fueron:

Casa 212-100 DHC-6-300 Twin Otter Fairchild Swearingen Metroliner
Casa C-212-400 PZL M-28 Skytruck GAF Nomad

IAl Arava 201 Dornier Do 228 Let L-410 Turbolet

Short 330 SD3-30 Dornier Do-128-2 Harbin Y-11

Short SC.7 Skyvan Embraer EMB 110 Bandeirante

A partir de las regresiones se buscé determinar los patrones existentes en esta
categoria de aeronaves. A estas gréaficas se les trazé la linea de tendencia y se tuvo
en cuenta la ecuacion de la recta para buscar el valor obtenido para la situacion
examinada.

3.1.1 Peso maximo al despegue vs peso de carga paga

Teniendo como requisito el hecho que la aeronave debe estar en capacidad de
cargar 5511 Ib se utilizé la grafica 3.1 para determinar un posible peso maximo al
despegue para ver si la aeronave se encontraria dentro de la categoria commuter
teniendo un peso maximo de despegue no superior a las 19000 libras.
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Gréfica 3.1. Peso maximo al despegue vs peso de carga paga
2000
F000
g000
5000
4000

3000 T

Peso carga paga (Ib)
L ]

2000
1000

0 000 10000 15000 20000 25000

Peso maximo de despegue (Ib)

Fuente: Autora

La ecuacion 3.1 se obtuvo al sacar la ecuacion de la linea de tendencia.

Ecuacion 3.1. Ecuacién linea de tendencia para peso maximo de despegue y carga paga

y = 0,3413x — 227,04

Donde
y Representa el peso de carga paga lb
X Representa el peso maximo de despegue Ib

Despejando la ecuacion de la linea de tendencia para determinar el peso maximo
de despegue se obtiene el siguiente peso.

_ (y+227,04) _ (55111b + 227,04)
03413 0,3413

= 16812,30589 Ib
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Conociendo el peso maximo al despegue de 19000 Ib establecido por FAR 23 para
categoria commuter se concluye que la aeronave si estaria cumpliendo con los
requisitos ya que su peso maximo de despegue estaria por debajo del limite.

3.1.2 Peso vacio vs peso carga paga
Utilizando la capacidad de carga de 5511 Ib se buscO determinar un valor

aproximado para el peso vacio usando las gréaficas de linea base como se muestra
a continuacion en la gréfica 3.2.

Gréfica 3.2. Peso vacio vs peso carga paga

2000
[
F000
—_ .
o 5000 -
m 5000 . [
o
a S T
5 4000 ®
S 3000 .
& 2000 : .
1000
0
0 000 4000 6000 B000 10000 12000 14000 16000
Peso vacio (Ib)
Fuente: Autora
Ecuacion 3.2. Ecuacién linea de tendencia para peso vacio
y = 0,3978x + 1294,3
Donde
y Representa el peso de carga paga Ib
X Representa el peso vacio Ib

_ (55111b — 1294,3)
N 0,3978

x = 10600 Ib

Por lo que el peso vacio posible podria estar en torno de las 10600 Ib.
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3.1.3 Peso vacio vs peso de combustible

Teniendo en cuenta el peso vacio aproximado, determinado en el numeral anterior,
se procede a obtener un estimado del peso de combustible por la gréafica 3.3.

Grafica 3.3. Peso vacio vs peso de combustible
4500
4000
3500 *
3000 .
2500 L
2000
1500 Pt
1000
500

Peso de combustible {Ib)
L ]

0 1L 4000 a000 8000 10000 12000 14000 16000

Peso vacio (Ib)

Fuente: Autora

Ecuacion 3.3. Ecuacién linea de tendencia para peso de combustible

y = 0,2472x + 186,84

Donde
y Representa el peso de combustible Ib
x Representa el peso vacio Ib

y = 0,2472(10600lb) + 186,84 = 2807,161b

El peso de combustible estimado para la aeronave en proceso es de 2800 Ib.
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3.1.4 Longitud del fuselaje vs peso maximo por norma

Para tener una idea de la posible longitud del fuselaje se determiné con referencia
a la linea de tendencia del base line y se obtuvo la grafica 3.4.

Gréafica 3.4. Longitud del fuselaje vs peso maximo de despegue por norma
19

18 - .
17 -
_ .-
E 16 - e
= .
£ 15 - e
=
HET .-
13 - ) ° °
12 { ® @
)
11 . . . . . . .
7000 9000 11000 13000 15000 17000 19000 21000
WTO (lh)
Fuente: Autora
Ecuacion 3.4. Ecuacién linea de tendencia para longitud de fuselaje
y = 0,0004x + 9,4569
Donde
y Representa la longitud del fuselaje m
x Representa el peso maximo al despegue Ib

y = 0,0004(19000) + 9,4569 = 17,0569 m

Por lo que se ve gue el fuselaje podria estar midiendo hasta aproximadamente
17,0569 m. Este valor puede variar dependiendo del dimensionamiento preliminar
gue se hizo en el capitulo 2, el cual tenia una longitud de aproximadamente 15 m,
por lo que se deja la longitud inicial —dado que permite acomodar tanto a la
tripulacion como a la carga en un menor fuselaje—, lo cual permitira una disminucion
en drag y peso comparado con la longitud obtenida en el presente numeral.
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3.1.5 Potencia total vs peso maximo por norma

Debido a que se desea que la aeronave pueda transportar maxima carga con la
maxima carga de combustible, se desea utilizar el maximo peso que permite la
norma, por lo cual se determind cual podria ser la potencia de la aeronave de
acuerdo a linea base dando la gréfica 3.5.

Gréfica 3.5. Potencia total contra peso maximo de despegue por nhorma

3000 -
2500 -
-n-_'- * @
= 2000
[ . °
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o
= 1000 -
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500 4 *
o T T *— T T T |
7000 9000 11000 13000 15000 17000 19000 21000
WTO (lb)
Fuente: Autora
Ecuacion 3.5. Ecuacion linea de tendencia para potencia total
y =0,1332x — 419,12
Donde
y Representa la potencia total SHP
X Representa el peso maximo al despegue lb

y = 0,1332(19000) — 419,12 = 2111,68 SHP

Se observa que la aeronave necesita aproximadamente 2111,68 SHP, pero se debe
determinar, en secciones posteriores, el empuje necesario para las diferentes fases.
Ese calculo dara la potencia que finalmente necesitaré la aeronave. Adicionalmente,
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se debe buscar comercialmente qué motores existen, aun asi, probablemente dicha
potencia estara cercana al presente valor calculado.

La tabla 3.1 hace un resumen de los valores calculados hasta el momento.

Tabla 3.1. Recopilacion de valores por linea base

ftem Valor por linea base

Peso carga paga 5511,55 Ib
Peso vacio 10600 Ib
Peso de despegue 16812,30 Ib
Peso de combustible 2807,16 Ib
Longitud del fuselaje 15m
Potencia total 2111,68 SHP

Fuente: Autora

3.2 DETERMINACION DE PESOS POR FRACCIONES PARCIALES DE
COMBUSTIBLE

En el numeral 3.1.3 se hall6 un posible peso de combustible. En esta seccion se
determind el peso a través del método de fracciones parciales de combustible
siguiendo el proceso propuesto por Roskam en la parte | de sus libros denominada
‘dimensionamiento preliminar de aeronaves’.

El autor sugiere la fraccion de combustible que va a ser consumida durante cada
fase del vuelo a través de estadistica con aeronaves similares, lo cual es de suma
importancia para el calculo que fue realizado comparando el comportamiento de dos
motores. A continuacion la tabla 3.2 muestra los valores propios para aeronaves de
transporte.

Tabla 3.2. Fracciones de combustible sugeridas

Encendido y Aterrizaje
Tipo de calentamiento Taxi  Despegue  Ascenso Descenso taxi y

aeronave de motor (Wy) (W3) (W) (Wg) apagado.
(Wy) (W7)

Transporte 0,99 0,99 0,995 0,98 0,99 0,992

Fuente: ROSKAM, Jan. Part I: Preliminary sizing of airplanes. Tabla 2.1. p 12

45



Asi mismo se cita en la tabla 3.3 el consumo de combustible y los caballos de
potencia transmitidos al eje de los motores TPE 331-5 junto con el PT6 A-25C,
motores que actualmente estan en servicio en aeronaves de carga. Esto se realiza
con el objetivo de determinar por consumo la cantidad de combustible que podra
necesitar la aeronave durante las fases de traslado.

Tabla 3.3. Consumo de combustible de los motores

SHP Max. Continuo Consumo de combustible
(SHP) (Lb/HP/Hr)
TPE 331-58 776 0,57
PT6A-25C ° 750 0,595

Fuente: Autora

Inicialmente, se procedié a conocer la relacion entre (W, /Ws) correspondiente a la
fase de crucero, se despej6 de la ecuacién de rango de Breguett. Véase en
ecuacion 3.6 para aeronaves propulsadas por hélice.

Ecuacion 3.6. Ecuacién de rango de Breguett 10

Mp L W,
Ro=375(1) (L) (%)
v (%)W D/ er— \Ws

Donde

Ry Rango en crucero nm
np Eficiencia de la hélice -

C Consumo especifico de combustible Lb/hp/hr

14
(L/D),  Relacién sustentacion-arrastre en crucero -
(Wa/Ws)  Fraccion de peso de ascenso y crucero )

8 HONEYWELL. TPE 331 Pilot tips. Estados Unidos: Honeywell, 2004. p. 28
9 PRATT & WHITNEY CANADA CORP. Factsheet PT6A-25C. Quebec: Pratt & Whitney. p. 1

10 ROSKAM, Jan. Airplane design. Part I: Preliminary sizing of airplanes. Otawa, Kansas: University
of Kansas, 1985. p. 15
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Usando la tabla 3.4 se tomo un valor intermedio de los sugeridos por Roskam para
L/D, pero para el consumo se utilizé el valor obtenido de los motores TPE y P&W
en lugar del historico dado que se cuenta con un valor mas preciso que un valor
estadistico.

Tabla 3.4. Valores sugeridos para L/D y Cp para crucero.

Tipo de aeronave L/D Cp
10. Transporte 13-15 0,4-0,7
Valor tomado 14 0,57 y 0,595

Fuente: ROSKAM, Jan. Part I: Preliminary sizing of airplanes. Tabla 2.2. p 14

Se calculé la fraccién parcial de combustible para cada motor, de manera que
posteriormente se pudiera realizar una comparacion entre ellos.

Segun los requerimientos establecidos en la seccion 1.1 se pide un rango de
1000 km; es decir, 540 nm, la eficiencia la hélice es de aproximadamente 0,85%,
conociendo estos valores se procedio a despejar la ecuacion de rango de Breguett
para el motor TPE 331-5.

El consumo de combustible de dicho motor fue indicado en la tabla 3.2 al inicio de
la seccion.

De tal forma:
540 = 375 (0’85) (14)1 (W‘*)
- 0,57 "\,
Ws _ 0933
w,

De la misma manera se realizé el procedimiento anterior para el motor PT6A-25C,
variando el consumo de combustible a 0,595 segun tabla 3.5. Se obtuvo como
resultado:

0,85

540 = 375( )(14)1 (W“)
- 0,595 "\,

11 SADRAY, Mohammad. Aircraft design. A systems engineering Approach. United Kingdom, Jhon
Wiley & Sons Ltda. 2013. p.127
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W5—093
w,

Conociendo la relaciéon (W,/Ws) correspondiente a crucero para cada motor, la
fraccion de combustible para toda la mision se calcula con la ecuaciéon 3.7:

Ecuacion 3.7. Fraccién de combustible total para la mision 12

<W7 Wy Ws W, Ws W, W, )
m =l e e
T \Ws Ws Wy W3 W, Wy Wi

Donde
Myr Fraccion total de combustible para la mision -
74 Encendido y calentamiento de motor Ib
w, Taxi Ib
Wy Despegue Ib
w, Ascenso Ib
Ws Crucero Ib
We Descenso Ib
w., Aterrizaje taxi y apagado Ib
Wro Peso al despegue Ib

Usando las fracciones sugeridas por Roskam segun la tabla 3.4, fueron
reemplazadas para determinar la fraccion de combustible total de los dos motores
en estudio.
Motor TPE 331-5C

mer = (0,99)(0,99)(0,995)(0,98)(0,933)(0,99)(0,992) = 0,8756
Motor PT6A-25C

ms; = (0,99)(0,99)(0,995)(0,98)(0,93)(0,99)(0,992) = 0,8728

12 ROSKAM, Jan. Airplane design. Part I: Preliminary sizing of airplanes. Otawa, Kansas: University
of Kansas, 1985. p. 52
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Conociendo los valores de la fraccion total de combustible, se calcul6 el peso del
combustible usado a través de la ecuacion 3.8.

Ecuacion 3.8. Peso de combustible usado 13
WFusado = (1 - mff)WTO

Donde

We . ado Peso de combustible usado Ib

Motor TPE 331-5C

Wr,.... = (1 —0,8756)(19000lb) = 2363,6
Motor PT6A-25C

We, ..o = (1 —0,8728)(190001b) = 2416,8

Se aprecia que el motor TPE 331-5C tiene un consumo menor, a pesar de que tiene
26 SHP mas que el motor PT6A-25C.

3.2.1 Peso de combustible a través de rango y consumo especifico

Asumiendo un vuelo con maximo potencia continua a una velocidad promedio de
180 Knots (333,3 km/h), segun requisitos establecidos por base line, se procede a
calcular cual seria el consumo de combustible para ambos casos.

Determinando el tiempo de vuelo esperado para dar cumplimiento a los
requerimientos se obtiene la siguiente ecuacion.

Ecuacion 3.9. Tiempo de vuelo

distancia B 1.000 km

velocidad  333,3 km/h = 3 horas

Tiempo =

13 ROSKAM, Jan. Airplane design. Part |: Preliminary sizing of airplanes. Otawa, Kansas: University

of Kansas, 1985, p. 16
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Aproximadamente el avion deberia estar en condiciones de volar 3 horas. Acto
seguido, se establecié el consumo por motor.

Ecuacion 3.10. Consumo de los motores!4

Motor rpg 331-5¢ = 2 motores * 776 SHP x 0,579(lb/HP /Hr) * 3horas = 2653,92 lb

Motor pre_z5¢c = 2 motores * 750 SHP = 0,595(lb/HP /Hr) * 3horas = 2677,5 lb

Se sabe que aproximadamente el 5% del combustible y del aceite quedan
atrapados?® por lo que a los valores anteriores se les suma dicho porcentaje.

MOtOT'TPE 331-5C — 265392 * 105 = 2786616 lb
Motor pre_psc = 2677.5 * 1.05 = 2811.375 Ib

Los dos pesos obtenidos por consumo especifico mas el combustible atrapado
estan mas proximos al peso de combustible obtenido por linea base que al peso
obtenido por fracciones parciales, por lo que se decide asumir un peso de 2800 Ib
previendo una posible demora o traslado a aeropuerto alterno.

3.3 DIAGRAMA DE CARGA ALAR CONTRA CARGA DE POTENCIA

En esta seccion se determiné la region en la cual la aeronave cumpliria con los
requisitos de performance. Se busco tener la menor area alar para reducir el peso
y la resistencia, asi como la minima potencia necesaria para lograr ahorrar
combustible y bajar el precio de la aeronave al seleccionar el motor mas pequefio
pero que cumpla con seguridad los requisitos.

3.3.1 Velocidad de pérdida

Los requisitos de la aeronave piden una velocidad minima de 65 nudos con flaps;
es decir, 110 ft/s, con base en ello se debe determinar el area alar necesaria para
generar la sustentacion suficiente para contrarrestar el peso y cumplir con el
requisito sin entrar en pérdida.

La ecuacion 3.11 se utilizo para determinar la sustentacion.

14 ROSKAM, Jan. Airplane design. Part I: Preliminary sizing of airplanes. Otawa, Kansas: University
of Kansas, 1985, p. 16
15 |bid. p.7.
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Ecuacién 3.11. Sustentacion 16

1 2
L=W= Est SwClimax

Donde

L Sustentacion Ib
w Peso Ib

p Densidad altura especifica slug/ft3
/4 Velocidad de pérdida ft/s
S Area alar ft2

Cimax  Coeficiente de sustentacion maximo -

De la ecuacion anterior se deriva la ecuacion 3.12 al dividir ambos lados entre la
superficie alar para determinar la carga alar.

Ecuacion 3.12. Carga alar a velocidad de pérdida 17

w 1

<§>VS = E stz Crmax

Asumiendo los coeficientes de sustentacion maximos desde 1.6 a 2.7'% en
intervalos de 0.1 se procede calcular la relacion de peso y superficie en velocidad
de pérdida.

El dimensionamiento del ala basada en la velocidad de pérdida, en la ecuacion 3.12,
provee el primer grafico del diagrama final, véase en gréfica 3.6.

Por seguridad se busca una baja velocidad de pérdida, para dar como resultado una
mayor posibilidad de supervivencia a un accidente.

3.3.2 Velocidad méaxima

Otro importante requisito de performance es la velocidad maxima, la cual depende
del arrastre generado por la aeronave y la potencia de los motores.

16 SADRAY, Mohammad. Aircraft design. A systems engineering Approach. United Kingdom, Jhon
Wiley & Sons Ltda. 2013. p. 119

17 1bid. p. 119

18 |bid. p.225
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La potencia del motor varia de acuerdo con la velocidad y la altitud, por lo que se
calcula utilizando la ecuacion 3.13.

Ecuacion 3.13. Carga de potencia a velocidad maxima 1°

(K) _ Np
P -1 1 2K (W
SL’ vmax 7’00[/ maxCDo (w) + po_Vmax (?)
S

Donde

(W /Ps1)vmax Carga de potencia para velocidad maxima Ib/hp
np Eficiencia de la hélice -

Po Densidad a nivel del mar slug/ft3
Vinax Velocidad maxima ft/s
Cp, Coeficiente de Drag parasito -
w/s) Carga alar [b/ft2
K Factor de drag inducido -

p Densidad altura especifica slug/ft3
o Relacion de densidades -

Dado que en los requisitos de la aeronave se tiene una altitud crucero de 15000 ft
se utiliza la densidad a dicha altura la cual es 0,0014962 slug/ft® y la densidad a
nivel del mar es 0,0023769 slug/ft3 por lo que la relaciéon de densidades se calcula
con la ecuacion 3.14.

Ecuacién 3.14. Relacién de densidades. 2°

0,0014962 Slug/ft3

o= = 0,62947

slug
0,0023769 /ft3

Por linea base se determina que la relacién de aspecto (AR) es igual a 10. Se
encuentra la eficiencia de Oswald para hallar posteriormente el drag inducido (K),
para lo cual se debe determinar la eficiencia de Oswald a través de la ecuacion 3.15.

19 SADRAY, Mohammad. Aircraft design. A systems engineering Approach. United Kingdom, Jhon
Wiley & Sons Ltda. 2013, p. 125.
20 |bid., p. 124
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Ecuacioén 3.15. Eficiencia de Oswald. 2!

e =1,78(1 — 0,045xAR,,*°®) — 0,64

Donde
e Eficiencia de Oswald -
AR, Relacion de aspecto ala -

e =1,78(1 — 0,045x10 %8) — 0,64 = 0,756617296

La constante de drag inducido se determin6 con la ecuacién 3.16.

Ecuacion 3.16. Constante para drag inducido. 22
K 1
~ meAR,,

Donde

K Factor de drag inducido -

1
K =
7(0,756617296)(10)

= 0,042070131

Mohammad indica que las aeronaves de transporte turboprop tienen un drag
parasito desde 0.018 hasta 0.02423, por lo que se tom6 el maximo valor dado que
seria la peor condicion posible.

L o : Ib 1b
El término completo fue multiplicado por 550 (ft.Ib)/seg para cambiar de i a (E)
y la eficiencia de la hélice se asumié como 0.85, tal como se habia establecido en
numerales anteriores.

El grafico para la velocidad maxima se puede apreciar en el diagrama final (gréafica
3.6).

21 RAYMER, Daniel. Aircraft design: A conceptual Approach.4ed. Virginia: American Institute of
Aeronautics and Astronautics, 2006. p. 361

22 SADRAY, Mohammad. Aircraft design. A systems engineering Approach. United Kingdom, Jhon
Wiley & Sons Ltda. 2013. p. 122

23 |bid. p. 127
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3.3.3 Carrera de despegue

La carga de la potencia para el despegue es calculada con la ecuacion 3.17, asi
como las variaciones de la carga de potencia contra la carga alar.

Ecuacion 3.17. Carga de potencia para despegue 24

1
(K) ~ 1—exp (0.6ngDGSTO —(W/S)> 1
Pls, Cpg 1 \]Vro
o i (o B el
Donde

(W/S)y,  Carga alar a velocidad de pérdida Ib/ft2
p Densidad slug/ft3
g Gravedad ft/s?
Cpg Cpg = (CDTO - ‘uCLTO) -
Sto Distancia de despegue ft
w/s) Carga alar Ib/ft2
U Coeficiente de friccion -
Cly Coeficiente de sustentacion de rotacion en despegue -
np Eficiencia de la hélice -

La distancia de despegue esta especificada dentro de los requisitos como 1300 ft.

Se calculé un posible coeficiente de despegue a través de la ecuacion 3.18,
tomando como base el coeficiente de lift de crucero y el delta generado por la
utilizacion de dispositivos hipersustentadores.

Ecuacion 3.18. Coeficiente de sustentacién al despegue 25

CLTO =Cic t ACLflap_TO

Donde
Ciro Coeficiente de sustentacion al despegue -
Cy Coeficiente de sustentacidn en crucero -

c

ACLﬂa,, o Coeficiente adicional de sustentacion generado por -
i configuracion de flaps al despegue

24 SADRAY, Mohammad. Aircraft design. A systems engineering Approach. United Kingdom, Jhon
Wiley & Sons Ltda. 2013, p 135.
25 |bid. p. 132.
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Donde el coeficiente de sustentacion de la aeronave (C..) es asumido como 0.3y
el (ACLflap_TO) como 0.6 %,

Entonces:
CLTO =034+06=0,9

El coeficiente de arrastre de las superficies hipersustentadoras a la configuracion
de despegue (CDOHLD m) se encuentra entre los valores 0,003 a 0,008 27, por lo que
se asumio un valor intermedio de 0.005.

De manera que el coeficiente de arrastre parasito para el despegue se calcula con
la ecuacion 3.19.

Ecuacion 3.19. Coeficiente de arrastre total al despegue?8

CDOTO = CDO + CDOHLD TO

Donde
Cp,To Coeficiente de drag zero-lift configuracion despegue -
Cp, Coeficiente de drag zero limpio -
C Coeficiente de arrastre de las superficies
DoHLD TO -

hipersustentadoras al despegue
Cp,ro = 0,024 + 0,005 = 0,029

Por lo que el coeficiente de drag al despegue se calculé con la ecuacion 3.20.

Ecuacion 3.20. Coeficiente de drag despegue 2°
Cporo = Cp,ro + KClro
Donde

Cprro Coeficiente de drag configuracion de despegue -

26 SADRAY, Mohammad. Aircraft design. A systems engineering Approach. United Kingdom, Jhon
Wiley & Sons Ltda. 2013I. p. 151

27 |bid. p. 132

28 |bid. p. 132

29 |bid. p. 132
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Cpro = 0,029 + 0,042070131(0,9)2 = 0,06307

Posteriormente se calcul6 el coeficiente de sustentacion de rotacion con la ecuacion
3.21.

Ecuacién 3.21. Coeficiente de sustentacion de rotacion. 30

2Wro
CLR = 2
pSVr
Donde
Crg Coeficiente de sustentacion de rotacion en despegue -
Vg Velocidad de rotacién ft/s

Para determinar el coeficiente de lift durante la rotacién se necesita determinar la
velocidad de rotacion, la cual se calculé con la ecuacion 3.22.

Ecuacién 3.22 Velocidad de rotacién 3!

VR = 1,1‘/5
Donde

Vr Velocidad de rotacion ft/s
Ve =11 (110ft/s) = 121 T/
Se reemplaza para determinar el coeficiente de lift durante la rotacion.

2(190001b)

Cy > = 2.42655

R —

(0,0023769)(450f¢2) (121f /s)

30 SADRAY, Mohammad. Aircraft design. A systems engineering Approach. United Kingdom, Jhon
Wiley & Sons Ltda. 2013. p. 131
81 |bid. p. 134
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Por lo que el coeficiente de arrastre para la fase de despegue se calcula con la
ecuacion 3.23.

Ecuacién 3.23. Coeficiente de arrastre 32

CDG = (CDTO - HCLTO)

Donde
CDG (CDTO - 'uCLTO) -
Cpro Coeficiente de drag configuracion de despegue -
U Coeficiente de friccion -
Crro Coeficiente de sustentacion al despegue -

Cp, = 0.06307 —0.04(0.9) = 0.02707

La velocidad de despegue se determiné con la ecuacion 3.24.

Ecuacion 3.24. Velocidad de despegue 33

VTO = 1'1VSO
Donde
Vro Velocidad de despegue ft/s
Vso Velocidad de pérdida con flaps ft/s

Veo = 1,1 (11oft/s) = 121 Tt/

Para el coeficiente de friccibn se toma un coeficiente de friccion de 0.04 para
aterrizaje en pista de concreto y para tierra firme; 34 lo cual, cubriria el requerimiento
de operar desde pistas tanto preparadas como no preparadas.

Por lo que finalmente se reemplazé para determinar la carga de potencia utilizando
una carga alar a velocidad de pérdida de 23,008392, calculado en el numeral 3.3.1.

Como los valores de la carga de potencia varian en funcion de la carga alar, los
resultados se muestran en la gréafica 3.6.

32 SADRAY, Mohammad. Aircraft design. A systems engineering Approach. United Kingdom, Jhon
Wiley & Sons Ltda. 2013p. 131

33 |bid. p. p. 131

34 |bid. p. 132
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3.3.4 Tasade ascenso

La tasa de ascenso depende directamente de la potencia de la aeronave y el peso
que tiene que mover, por lo que se calculd la carga de potencia para diferentes
cargas alares; asi mismo, la norma FAR23 2 pide un gradiente positivo de ascenso
con un solo motor, por lo que se debi6é analizar ambas condiciones.

La tasa de ascenso se determind con la ecuacion 3.25 variando la carga alar.

Ecuacion 3.25. Tasa de ascenso con dos motores 3¢

(%) e = 1
P ROC ROC 4
Np
Donde
(W/P)roc Carga de potencia para tasa de ascenso Ib/hp
ROC Tasa de ascenso ft/min

(L/D)pmax Relacién sustentacidén-arrastre maximo -
La relacidon de sustentacion a arrastre maximo se determiné con la ecuacion 3.26.

Ecuacién 3.26. Relacién sustentacion-arrastre3”

_ (CpomedR,) /4

max 2 CDo

(/p)
Lo que finalmente arrojé como resultado

1
L _ (0,024 + 7+ 0,756617  10) /+ _ (a1
( /D) 2(0,024) 8,1058

max

35 FEDERAL AVIATION ADMINISTRATION. Federal Aviation Regulation 23, Estados Unidos: 2013.
p. 211.

36SADRAY, Mohammad. Aircraft design. A systems engineering Approach. United Kingdom, Jhon
Wiley & Sons Ltda. 2013, p. 139.
37 ANDERSON, Jhon. Aircraft performance and design. 42 Ed. New York: McGraw-Hill, 2005. p.415
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La ecuacion 6.25 se desarrolld para uno y dos motores, utilizando las tasas de
ascenso que se pedia en los requisitos, que eran de 500 y 1500 ft/min,
respectivamente.

Los resultados de este calculo se aprecian en la grafica 3.6.

3.3.5 Techo de servicio

El techo de servicio esta definido como la mayor altitud en la que la aeronave puede
ascender a una tasa de 100 ft/min 38, por lo que la ecuacién 3.27 se utilizé para

determinar la carga de potencia necesaria variando la carga alar pero manteniendo
constante la tasa de ascenso.

Ecuacion 3.27. Relacion de carga de potencia para techo de servicio 3°

(o) - =
Psr/ s ROC , 2 W)< 1155 )

nP Pc % ° (L/D)maxnp

Donde
(W/Pg ),  Carga de potencia techo de servicio Ib/hp
ROC Tasa de ascenso crucero ft/min

Los resultados se aprecian en la grafica 3.6. Diagrama final contra carga de
potencia.

38 SADRAY, Mohammad. Aircraft design. A systems engineering Approach. United Kingdom, Jhon
Wiley & Sons Ltda. 2013, p. 395
%9 |bid. p. 144.
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3.3.6 Techo de crucero

El techo de crucero esta definido como la mayor altitud en la cual la aeronave puede
ascender con una tasa de 300 ft/min . De manera tal que le ecuacion 3.28 se utilizd
para determinar la carga de potencia en funcion de la carga alar manteniendo
constante la tasa de ascenso.

Ecuacion 3.28. Relacion de carga alar para techo de crucero 1

5),.-

crC

Donde
(W/Ps)crc Carga de potencia crucero Ib/hp
ROC, Tasa de ascenso crucero ft/min

Los resultados se aprecian en la grafica 3.6. Diagrama final contra carga de potencia

3.3.7 Diagrama final de carga alar y carga de potencia

La grafica 3.6 muestra el area en la cual la aeronave cumple con los requisitos,
mediante el grafico se ve que todos los W/P por debajo de la condicién analizada
cumplen con el objetivo, y para las gréaficas de velocidad de pérdida se mira la regiéon
hacia la izquierda del coeficiente de lift utilizado.

Se busca que la carga alar sea o mas baja posible para tener la menor velocidad
de pérdida y tener en general un buen desempefio a bajas velocidades
especialmente durante las fases de despegue y aterrizaje, por lo que se seleccioné
la seccién de W/S entre 31.7 y 33.1 la cual corresponde a coeficiente de lift maximos
con flaps de 2.2 y 2.3 los cuales son obtenibles al utilizar flaps tipo single y double
slot 42,

Para dicha zona se ve que la velocidad maxima necesita una carga de potencia de
11 Ib/hp, lo cual con el peso maximo por categoria de 19000 Ib daria una potencia
de 1727.27 SHP, y entre los dos motores TPE 331-5C se obtiene 1552 SHP, por lo

40 SADRAY, Mohammad. Aircraft design. A systems engineering Approach. United Kingdom, Jhon
Wiley & Sons Ltda. 2013. p. 144

41 |bid. p. 144

42 HEINTZ, Chris. Flying on your own wings. Estados Unidos: Trafford, 2009. p.225
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tanto se reemplaza por el motor siguiente en potencia del mismo fabricante, el TPE
331-10J cuyos datos se recogen en la tabla 3.5.

Tabla 3.5. Datos de motor TPE 331-10J
Maximos Continuos Despegue (5 minutos)

SHP RPM SHP RPM
TPE 331-10J 970 1591 1000 1591

Fuente: FEDERAL AVIATION ADMINISTRATION. Honeywell, type certificate data sheet edwe. p. 3

Gréfica 3.6. Diagrama final de carga alar contra carga de potencia

W/Ps| (Ib/HP)

T T T T
32 33 34 35 36 37 38 39

1 T T T T
23 24 25 26 27 28 29 30 31

W/S (Ib/ft2)
W/5 @ Vmax — — CL @Vstall1,6 — —CL @Vstalll,7 — —CL@Vstall1,8 — —CL @Vstall1,9 — — CL @Vstall 2
— — L @vstall2,1 — —CL@Vstall2,2 — —CL @Vstall2,3 — —CL @Vstall2,4 —B—CL @Vstall2,5 —B— CL @Vstall 2,6
e CL @Vstall 2,7 s P)5t0 — (Y (P rOC s (\W /P55 —-+— (W/P)roc- 1En Vel crucero

Fuente: Autora

Por lo que teniendo una carga de entre 31.7 y 33.1 Ib/ft?y utilizando el maximo peso
por norma la aeronave Grizzly quedaria con un area alar entre 574 y 599 ft> con una
carga potencia de 9.5 para maxima potencia y de 9.79 para maxima potencia
continua, valores que quedan por debajo de la linea de carga de potencia que
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necesita la velocidad maxima lo que significa que la aeronave estaria en capacidad
de superar la velocidad méxima solicitada.

Por lo que finalmente se decidié seleccionar un area alar de 580 ft? valor que puede
cambiar una vez se comience a hacer el analisis y dimensionamiento final de la
planta alar.

3.3.8 Empuje requerido para crucero

Se calculé el empuje requerido para la fase de crucero y con ello ver
preliminarmente si la aeronave estaria en capacidad de alcanzar la velocidad
solicitada, 303 ft/seg, a nivel del mar, 10000 pies, 15000 pies y finalmente 25000
pies.

Para lograr esto se procedié a determinar el coeficiente de sustentacion, variando
la velocidad desde 100ft/s hasta 350 ft/s, despejando de la ecuacion de
sustentacion, véase la ecuacion 3.29.

Ecuacién 3.29. Coeficiente de sustentacion.
c w
L= 1—
2
prV Sw

Luego se determiné el coeficiente de arrastre total con la ecuacion 3.30.

Ecuacioén 3.30. Coeficiente de arrastre. 43
Ct

Cp = Cpo +——
D= =D0 T reAR
Posteriormente se calculé la relacidon sustentacion a arrastre con la ecuacion 3.31.

Ecuacién 3.31. Relacion de sustentacidn-arrastre. 44

L ¢

D Cp

Por lo que finalmente se pudo calcular el empuje requerido con la ecuacion 3.32.

43 ANDERSON, Jhon. Introduction to flight. New York: McGraw-Hill, 2005. p. 319
44 |bid. p. 396
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Ecuacion 3.32. Empuje requerido 4°

w

Th ::zag;

Donde
Ty Empuje requerido Ib

Dando como resultado la siguiente gréafica 3.7.

Grafica 3.7. Empuje requerido para crucero
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Fuente: Autora

Este valor resultado se pasara a potencia en capitulos posteriores para confirmar
la idoneidad o no de los motores.

Ecuacion 3.33. Empuje 46

* 550 % P
p =P EoUrl

|74
Donde

P Potencia Lb*ft/s

45 ANDERSON, Jhon. Introduction to flight. New York: McGraw-Hill, 2005. p. 395
46 SADRAY, Mohammad. Aircraft design. A systems engineering Approach. United Kingdom, Jhon
Wiley & Sons Ltda. 2013. p. 487

63



Finalmente se concluye que la aeronave queda como se muestra en la tabla 3.6.

Tabla 3.6. Recopilacién de los valores calculados

PARAMETRO VALOR

Peso vacio 10600 Ib.
Peso de combustible 2800 Ib.
Peso de carga paga 5511 Ib.
Peso maximo al despegue 19000 Ib.
Area alar 580 ft2
Longitud del fuselaje 15m
Motores TPE 331-10J
Méaxima potencia 1000 SHP
Maxima potencia continua 970 SHP

Fuente: Autora
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4. DIMENSIONAMIENTO PRELIMINAR ALAS

En este capitulo se realizé el dimensionamiento y optimizacion de la planta alar,
para ello primero se determind la mejor relacion de aspecto posible (AR) con el
objetivo de bajar el drag inducido y aumentar la eficiencia de Oswald, pero de igual
manera la envergadura no se puede aumentar mucho dado que esto aumentaria
considerablemente el peso.

La relacion de aspecto se vario desde 8 hasta 13 a intervalos de 0.5, acorde a ello
se calculo la eficiencia de Oswald con la ecuacion 3.15, con la ecuacion 3.16 se
determiné el drag inducido, con lo que finalmente se determiné la relacién de
sustentacidn-arrastre maximo usando la ecuacion 3.26. Todo lo cual se puede
apreciar en latabla 4.1y 4.2.

Tabla 4.1. Variacion de relacién de aspecto (1)
Ala 2 Ala 3 Ala 4 Ala5
AR 8 8,5 9 9,5 10 10,5
e 0,81059 0,79672 0,78312 0,76975 0,75661 0,74368
Cdi 0,04908 0,04700 0,04516 0,04352 0,04207 0,04076
(L/D) max 14,56751 14,88689 15,18713 15,46957 15,73538 15,98557

Fuente: Autora

Tabla 4.2. Variacion de relacion de aspecto (2)
Ala 8 Ala 10 Ala 11
11,5 12 12,5 13
(<] 0,73094 0,71839 0,70601 0,69379 0,68173
Cdi 0,03958 0,03852 0,03757 0,03670 0,03591
(L/D) max 16,22103 16,44256 16,65085 16,84654 17,03019

AR 11

Fuente: Autora

Como se esperaba la eficiencia de Oswald aumenta con el incremento de la relacion
de aspecto todo lo cual a su vez hace que el coeficiente de drag inducido disminuya
de manera lineal al aumentar de los dos anteriores.

Para analizar la aeronave Grizzly en un amplio rango se analizaron 5 posibles
configuraciones de pesos al variar el porcentaje de combustible y de carga paga,
como se muestra en la tabla 4.3
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Tabla 4.3. Configuracion de pesos segun porcentaje de combustible y carga paga

Porcentaje Porcentaje
de

Combustible Carga

W fuel W pld WEe Wc Wro
(Ib) (Ib) (Ib) (Ib) (Ib)

0,5 0,5 1400 2755,775 10600 440 15195,775
0,5 1 1400 5511,55 10600 440 17951,55
1 0 2800 0 10600 440 13840
1 0,5 2800 2755,775 10600 440 16595,775
1 1 2800 5511,55 10600 440 19351,55

Fuente: Autora

Con cada una de las alas de las tablas 4.1 y 4.2 y los pesos de la tabla 4.3 se
procedi6 a calcular la tasa de ascenso maximo, usando la ecuacion 4.1 y variando
el area alar buscando determinar el impacto que dicho valor tendria sobre el
performance, dio como resultado las graficas 4.1 hasta 4.14.

La potencia para un motor de 970 SHP y para dos motores 1940 SHP

Ecuacién 4.1. Tasa de ascenso maximo 47

(R/C) —("P) 0,8776 W/S< ! )
e w max ’ pOCDO (L/D)fr{jx

Las graficas de la 4.1 a la 4.14 muestra los resultados obtenidos analizando 7
posibles areas alares con 11 posibles relaciones de aspecto para cada una, se
busco determinar si en alguna condicion la tasa de ascenso era baja o inclusive
negativa, pero como se puede observar se determiné que la tasa de ascenso
siempre es positiva y supera los requisitos de 500 y 1500 ft/min para uno y dos
motores respectivamente.

47 ANDERSON, Jhon. Introduction to flight. New York: McGraw-Hill, 2005. p. 428
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Gréfica 4.1. Configuracion alar con superficie de 550 ft? - 2 Motores

3600 -
3400 -
3200
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2800 -
2600 -
2400
2200 -

2000 T T T . . )
13500 14500 15500 16500 17500 18500 19500

Peso (Ib)
——AlalARS ——Ala2 AR8,S ——Ala3AR9 ——Alad AR9,S

——Ala5AR10 ——Ala6AR10,5 ——Ala7AR11 ——Ala8AR115
——Ala9 AR12 ——Ala10 AR 12,5 —— Ala11 AR 13

Tasa de ascenso (ft/seg)

Fuente: Autora

Gréfica 4.2. Configuracion alar con superficie de 550 ft? - 1 Motor
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——Ala9 AR 12 ——Ala10 AR 12,5 —— Ala11 AR 13

Fuente: Autora
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Gréfica 4.3. Configuracion alar con superficie de 560 ft? - 2 Motores

2800 -
2600 -
2400
2200 -
2000 T T T T
13500 14500 15500 16500 17500 18500 19500
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g

Fuente: Autora

Gréfica 4.4. Configuracion alar con superficie de 560 ft? - 1 Motor
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Fuente: Autora
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Gréfica 4.5. Configuracion alar con superficie de 570 ft? - 2 Motores
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——Ala9 AR12 ——Ala10 AR 12,5 —— Ala11 AR 13

Fuente: Autora

Gréafica 4.6. Configuracion alar con superficie de 570 ft? - 1 Motor
1550 -
1450 -
1350 -
1250 -
1150 -
1050 -
950 -
850 -
750 -
650 T T T T T 1
13500 14500 15500 16500 17500 18500 19500
Peso (Ib)
~——Alal1ARS8 ~———Ala2AR8,5S ——Ala3ARS ——Alad4 AR9,S
——Ala5AR10 ——Ala6AR10,5 ——Ala7AR11 ——Ala8AR115
——Ala9 AR12 ——Ala10 AR 12,5 —— Ala11 AR 13

Tasa de ascenso (ft/seg)

Fuente: Autora
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Gréfica 4.7. Configuracion alar con superficie de 580 ft? - 2 Motores

3600 -
3400 -
3200 -
3000 -
2800 -
2600 -
2400 -
2200 -

2000 T T T T T 1
13500 14500 15500 16500 17500 18500 19500
Peso (Ib)

——AlalARS ——Ala2AR8,5 ——Ala3ARY ——Alad AR9,S
——Ala5SAR10 ——Ala6AR10,5 ——Ala7AR11 ——Ala8AR115
~——Ala9 AR 12 ——Ala10 AR 12,5 ——Ala11 AR 13

Tasa de ascenso (ft/seg)

Fuente: Autora

Gréafica 4.8. Configuracion alar con superficie de 580 ft? - 1 Motor

1550 -
1450 -
1350 -
1250 -
1150 -
1050 -
950 -
850 -
750 -
650 : ; , , ! |
13500 14500 15500 16500 17500 18500 19500 0
Peso (Ib)

Alal1ARS ——Ala2 AR8,5 ——Ala3ARS ——Alad4 AR9,5
——Ala5AR10 ——Ala6AR10,5 ——Ala7AR11 ——Ala8AR11,5
——Ala9 AR 12 ~———Ala10 AR 12,5 —— Ala11 AR 13

Tasa de ascenso (ft/seg)

Fuente: Autora
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Gréfica 4.9. Configuracion alar con superficie de 590 ft? - 2 Motores

3600 -
3400 -
3200 -
3000 -
2800 -
2600 -
2400 -
2200 -

Tasa de ascenso (ft/seg)

2000
13500

——AlalARSE
——Ala5 AR10D
——Ala9 AR12

14500 15500 16500 17500 18500 19500

Peso (Ib)
——Ala2 ARBS ——Ala3ARY —Alad AR9.5
Alag AR10,5 ——Ala7 AR11 ——AlaBAR11,5

-Ala 10 AR 12,5 Ala 11 AR 13

Fuente: Autora

Gréfica 4.10. Configuracion alar con superficie de 590 ft? - 1 Motor

1550 -
1450 -
1350 -
1250 -
1150 -
1050 -
950 -
850 -
750 -
650

13500

Tasa de ascenso (ft/seg)

——Ala1ARS
——Ala5 AR10
——Ala9 AR12

T T T 1

14500 15500 16500 17500 18500 19500

Peso (Ib)
~——Ala2 AR8,5 ——Ala3AR9 ——Alad AR9,5
——AlabAR10,5 ——Ala7AR11 ——Ala8AR11S5

Ala10 AR 12,5 ——Ala11 AR 13

Fuente: Autora
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Gréfica 4.11. Configuracién alar con superficie de 600 ft? - 2 Motores

3600 -
3400 -
3200 -
3000 -
2800 -
2600 -
2400 -
2200 -

2000 T Ll T T Ll |
13500 14500 15500 16500 17500 18500 19500
Peso (Ib)

——Alal1ARS8 ——Ala2 AR8,5 ——Ala3ARS ——Ala4 AR9,S
——Ala5SAR10 ——Ala6AR10,5 ——Ala7AR11 ——Ala8AR115
~———Ala9 AR12 Ala10 AR 12,5 ——Ala11 AR 13

Tasa de ascenso (ft/seg)

Fuente: Autora

Gréafica 4.12. Configuracidon alar con superficie de 600 ft? - 1 Motor

1550 -
1450 -
1350 -
1250 -
1150 -
1050 -
950
850
750 -
650 T T T T T )

13500 14500 15500 16500 17500 18500 19500

Peso (Ib)

——Alal1ARS ——Ala2 AR8,5 ——Ala3ARS ——Alad4 AR9,5
——Ala5AR10 ——Ala6AR10,5 ——Ala7AR11 ——Ala8AR115
~——Ala9 AR 12 Ala10 AR 12,5 —— Ala11 AR 13

Tasa de ascenso (ft/seg)

Fuente: Autora
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Gréfica 4.13. Configuracion alar con superficie de 610 ft? - 2 Motor
3600 -

3400 -
3200 -
3000
2800
2600
2400
2200

2000 - ‘ ]
13500 14500 15500 16500 17500 18500 19500

Peso (Ib)

Tasa de ascenso (ft/seg)

AlalARS ———Ala2 ARS8,5 Ala3 AR9 Ala4 AR9,5
——Ala5AR10 ——Ala6AR10,5 ——Ala7AR11 ——Ala8AR115
Ala9 AR12 Ala 10 AR 12,5 Ala11 AR 13

Fuente: Autora

Gréafica 4.14. Configuracidén alar con superficie de 610 ft? - 1 Motor

1550 -
1450 -~
1350 -
1250 -
1150 -
1050 -
950 -
850 -
750 -
650 - ! ! ! : !
135 14500 15500 16500 17500 18500 19500
Peso (Ib)

Alal1ARS ——Ala2 AR8,5 Ala3 ARS ——Alad4 AR9,S
——Ala5AR10 ——Ala6AR10,5 ——Ala7AR11 ——Ala8AR11,5
Ala9 AR12 Ala10 AR 12,5 Ala11 AR 13

Tasa de ascenso (ft/seg)

1

Fuente: Autora

Se puede apreciar que la tasa de ascenso para dos motores los resultados son muy
parejos, con una variacion de entorno a los 200 ft/min, mientras la tasa de ascenso
con un motor muestra una mayor diferencia entre cada relacion de aspecto, por ello
y buscando tener una mayor reduccion del drag inducido pero no penalizando el ala
por peso.
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Para determinar el impacto que tiene la relacion de aspecto y el area alar en el peso
del ala se calcul6 el peso que podria tener con la ecuacion 4.2.

A
Secu

csw

Ecuacioén 4.2. Peso del ala*

0.557

Wiying = 0.0051(WygN,) " S50*(¢/c)7ost (1 4+ D)% (cosA)~108%,

Peso del ala Ib
Peso maximo en fase de vuelo Ib
Factor de carga ultimo -
Area del ala ft2

Relacién espesor cuerda -
Relacion de taperado -
Flechamiento a c/4 Grados
Area de superficie de control ft2

Para ello varios de los valores se asumieron utilizando como referencia la linea
base, teniendo un factor de carga ultimo de 6.6, una relacion de espesor de 0.18,
un taperado de 0.5, un angulo de flechamiento en c/4 de 0°, y un &rea de superficies
de control de 15%. Teniéndose como resultado los graficos 4.15y 4.16.

Peso del ala (lIb)

Gréfica 4.15. Peso del ala en funcion del area y AR
2600
2500
2400
2300
2200
2100
2000
1900

1800 -
8 8,5 9 9,5 100 105 11 115 12 12,5 13

Relacion de Aspecto

550 ftr2 560 ftr2 570ftr2 580 ftr2
590 ft*2 —— 600 ftA2 610ftr2

Fuente: Autora

48 RAYMER, Daniel. Aircraft design: A conceptual Approach.4ed. Virginia: American Institute of
Aeronautics and Astronautics, 2006. p. 459
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Usando la misma ecuacién de peso variando la superficie alar para diferentes
relaciones de aspecto

Gréfica 4.16. Superficie alar vs peso para diferentes AR

2550
2500
2450
2400

——AlalARS
2350 |

|

|

|

—Ala2 AR 8,5

2300 Ala3 AR S

2250
2200
2150
2100
2050
2000

19550
1900 Ala 10 AR 12,5

s fla 4 AR 9,5

s A3 5 AR 10

Peso(lb])

Ala b AR 10,5
Ala7 AR 11
Ala8 AR 11,5
Alas AR 12

1850 Alal11AR13
550 580 570 580 530 600 610

Superficie alar (ft2)

Fuente: Autora

Se pudo observar que el peso marca una diferencia entre cada relacion de aspecto,
entonces se buscd un AR que sea lo mas alto posible para mejorar la tasa de
ascenso pero lo suficientemente baja para reducir el peso por ello hasta el momento
se perfila como la idénea el ala 6 con un AR de 10.5 y area de 580 ft> dado que
permite cumplir con los requisitos de tasa de ascenso y de reduccion drag inducido.

Con ello determinado se realiz6 un dimensionamiento preliminar buscando
determinar una geometria basica teniendo en cuenta que se desea utilizar un ala
semi-trapezoidal para de este modo mejorar el control de roll y posicionar los
motores hacia el final de la parte recta.

Conociendo el area alar y la relacion de aspecto se puede calcular la envergadura

Ecuacion 4.3. Envergadura 49

49 TORENBEEK, Egbert. Synthesis of Subsonic Airplane Design. Holanda: Delf university press,
1982. p. 233
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b, Envergadura del ala ft
Sw Area alar ft2
AR, Relacion de aspecto ala -

Por lo que la envergadura quedo.

b,, = +/580ft2 x 10,5 = 78,038 ft

Redondeando valor a 78 ft para establecer una envergadura preliminar y
dimensionar cuerdas en base a dicho valor.

Se necesita que la punta de la hélice quede separada de la pared del fuselaje por
seguridad, por ello se seleccion6é una distancia de 3 pies de manera tal que
permitiera localizar el motor en la parte recta del ala, este podria ser el punto mas
adecuado por su fortaleza estructural;, dada la cercania al fuselaje junto con un
momento bajo y reducida torsién gracias al poco brazo lateral.

Se utilizo el catalogo de hélices del fabricante HARTZELL para determinar cual es
la hélice de mayor diametro utilizada en los motores TPE 331-10J, la cual es la HC-
B4MN-5AL de 110 pulgadas de diametro de paso variable y reversible *°, quedando
como se aprecia la grafica 4.17.

Gréfica 4.17. Dimensionamiento preliminar del ala
Fuselaje

Distancia entre helice
y pared del fuselaje

—= 4= s — Helice

3t

o

Semi-envergadura

—— Final de la
parte recta

[——— 14,15 ft ———a=

= 39 ft

!

Fuente: Autora

50 HARTZELL PROPELLER INC. Manual 159, application guide. Ohio: Hartzell, 2013. p.60
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Conociendo que la envergadura es de 78 ft y semi-envergadura de 39 ft se procede
a dejar desde el center line del avion hasta el final de la parte recta del ala un valor
estimado de 14,15 ft, la relacion entre la semi-envergaduray la final de la parte recta
del ala (k) es de 0.3628 y se utiliza en la ecuacion 4.4 para determinar la relacién
de aspecto de un ala semi-trapezoidal.

Ecuacion 4.4. Relacién de aspecto !

AR = 2b,,
Yo (14 k) +c (1 —k)
Donde
Cr Cuerda de raiz ft
Ct Cuerda de punta ft
K Division de la distancia de la envergadura/2 y la parte ft
recta del ala

Se utilizé la ecuacion 4.5 para determinar la cuerda de raiz.

Ecuacién 4.5. Cuerda de raiz.

@_Ct(l —k)

by
(1+k)

Cr =

Se asumieron diferentes cuerdas de punta para calcular la cuerda de raiz y
finalmente se obtuvo la relacién de taperado, ecuacién 4.6, al dividir la cuerda en la
punta entre la cuerda de raiz para determinar la relacion de taperado.

Ecuacion 4.6. Relacion de taperado®2
Ct
A=—
CT‘

Donde
A Relacion de taperado -

SIGUDMUNDSSON, Snorri. General Aviation Aircraft Design. Estados Unidos: Elsevier,2014.p.339
52 TORENBEEK, Egbert. Synthesis of Subsonic Airplane Design. Holanda: Delf University Press,
1982. p. 237
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En la tabla 4.4 se muestran los resultados obtenidos.

Tabla 4.4. Resultados cuerda de punta, cuerda raiz y relacion de taperado.

Cuerda en la punta (ft) Cuerdaen la Raiz (ft) Relacion de taperado

3,5 9,276107536 0,377313435
3,7 9,182598488 0,402936054
3,9 9,089089441 0,429085886
4 9,042334917 0,442363619

Fuente: Autora

Se seleccion la relacion de taperado de 0,4 dado que facilita los calculos al ser un

valor cerrado y en base a ello calcular la cuerda en la raiz al asumir una cuerda de
punta de 3.7 ft.

Posteriormente se comprobd la distribucion de lift>® en funcién de las relaciones de
taperado desde 0.1 hasta 0.4, como se ve en las graficas 4.18 y 4.19, buscando
determinar cudl tenia mejor distribucion de lift.

Grafica 4.18. Distribucion de lift para relacion de taperado de 0.1y 0.2

0.12 T T

Lift coefficient
Lift coefficient

Semi-span location (m) Semi-span location (m)

Taperado de 0.1 Taperado de 0.2

53 Para la distribucién de sustentacién se utilizé el cédigo de matlab. Véase Anexo C.
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Gréfica 4.19. Distribucion de lift para relacion de taperado de 0.3y 0.4

0.12 . . . . . 0.12 : :

Lift coefficient
Lift coefficient

Semi-span location (m)
Semi-span location (m)

Taperado de 0.3 Taperado de 0.4

Se aprecio que no hay una diferencia considerable entre las relaciones de taperado
por lo cual se seleccion la relacion de 0.4, dejando una cuerda de punta de 3,7 ft,
posteriormente se ajustara dicha distribucion para hacerla mas eliptica al calcular
los angulos de incidencia de la cuerda de raiz y el twist geométrico del ala.

Finalmente se obtuvo la geometria mostrada en la grafica 4.20.

Gréfica 4.20. Dimensionamiento final ala.

e 24 851

. ; ' i
91826 ft | | 17

=

Fuente: Autora

Mediante el programa Solid Edge se determiné el area de las dos secciones
quedando como se muestra en la gréfica 4.21.

Gréfica 4.21. Area de las secciones del ala

Seccidn Interior Seccidn exterior

129.93379 ft* 160.0663050 ft*

Fuente: Autora
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Posteriormente se determiné el MAC de cada seccién del ala a través del método grafico
tal como se muestra en la gréfica 4.22.

Gréfica 4.22. Ubicacion MAC del ala en seccion interna y externa

.'... ~
/ /
ES e
~
f s
-
- 7,08 = __.f = 10,66 —= /
i ' [ T = — i
/ o Y,
9,18 ' 1 B Y 69
/ /'r’:——*-’_________ !
L e

Fuente: Autora

Con el MAC y el area de cada seccion del ala se puede determinar el MAC total del
ala con la ecuacion 4.7.

Ecuacion 4.7. Cuerda media aerodinamica (MAC)>*

_ S+ CSo
Cpy =————————
Y5+ S,
Donde
Cw MAC del ala ft
Ci MAC seccion interior ala ft
S; Area total de la seccion interior del ala ft2
Co MAC seccion exterior ala ft
S, Area total de la seccion exterior del ala ft2
_ 91826 ft(2 = 129.93379ft2) + 6.830182ft(2 * 160.06630501t2) 7 8841ft
“w = 2 % (129.93379 ft2 4+ 160.0663050/t2) = 7.8841f

54 HOAK, Donald; ANDERSON, R. y GOSS, Charles. USAF Stability and control DATCOM, Long
Beach. p 2.2.2-4
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Una vez determinado el MAC de ala se determino la posicion desde el center line
del avion con la ecuacion 4.8.

Ecuacién 4.8. Ubicacién del MAC del ala en la envergadura®®

_ YmacSit (vs + Ymac, )So

Ymac = S, +5,

Donde

YMmac Ubicacion de MAC en la envergadura ft
Vg Ubicacion de la envergadura donde la seccién cambia ft
YMAc; Ubicacion del MAC en el ala interior ft
Ymacy Ubicaciéon del MAC en el ala exterior ft

7,08(2 * 129.93379) + (14,15 + 16.57 ) * (2 * 160.0663050)
Ymac = = 20.13 ft

2 %(129.93379 + 160.0663050)

De manera tal que el ala de la aeronave de carga Grizzly queda como se muestra
en la tabla 4.5.

Tabla 4.5. Resumen capitulo 4

Area alar 580 ft2
Area seccion exterior (mitad) 160,0663050 ft?
Area seccion interior (mitad) 129,93379 ft2
Area total 580 ft2
Cuerda de punta 3,71t
Cuerda de raiz 9,1825 ft
Envergadura 78 ft

Mac del ala 7,8841 ft
Parte recta seccion interior 14 ft
Relacién de aspecto 10,5

Relacion de taperado 04

Ubicacion de MAC en la envergadura 20,13 ft

Fuente: Autora

55 HOAK, Donald; ANDERSON, R. y GOSS, Charles. USAF Stability and control DATCOM, Long
Beach. p. 2.2.2-5
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5. DIMENSIONAMIENTO FINAL DE LA PLANTA MOTRIZ

En este capitulo se determiné el rendimiento del motor asi como se hizo el
dimensionamiento y calculos de la hélice.

5.1 DETERMINACION DEL DIAMETRO DE LA HELICE

El diametro es uno de los pardmetros mas importantes en la seleccion de la hélice,
segun Torenbeek se ha mostrado tedricamente que la eficiencia crece conforme
aumenta el diametro de la misma®®.

Los factores mas importantes en la elecciéon del didametro de la hélice son el
desempeiio (eficiencia) bajo condiciones variables, la velocidad permisible en la
punta para reducir el ruido de la hélice al evitar que alcance velocidad sénica o
supersonica.

El limite de la distancia libre desde el suelo a la punta de hélice en nuestro caso no
es critico dado que la aeronave es ala alta para evitar precisamente el dafio a la
planta motriz por objetos extrafios y ya se realizo el posicionamiento de la distancia
libre entre la punta de la hélice y la estructura de la aeronave.

Se debe determinar el diAmetro maximo admisible por compresibilidad para las
diferentes fases del vuelo a través de la ecuacion 5.1.

Ecuacién 5.1. Diametro maximo admisible por compresibilidad 57

a 2
D =—\/ M; - (M 2
n ( Tlp) ( vuelo)

Donde:
D Didmetro maximo admisible por compresibilidad ft
a Velocidad local del sonido ft/s
n Velocidad de la hélice rev/s
Mo Numero de MACH correspondiente a la Vip MACH en i
Tip la punta de la hélice
Myueio Numero de MACH -

56 TORENBEEK, Egbert. Synthesis of Subsonic Airplane Design. Holanda: Delf university press,
1982. p. 201
57 |bid. p. 201
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La velocidad de punta de la hélice es la velocidad resultante entre la velocidad de
la punta de hélice y el viento relativo. De tal forma que para cada tipo de hélice se
tiene una velocidad de punta promedio, el cual para una hélice metalica ronda los
310 m/s %8 valor equivalente a MACH 0,9352561.

Se sabe que las revoluciones del motor son de 1591 rev/min segln se muestra en
el Anexo B

5.1.1 Diametro de la hélice para la fase de despegue a nivel del mar

En esta se dimensiono la hélice para la fase de despegue a nivel del mar haciendo
uso de la tabla de Atmosfera estandar para determinar la velocidad de sonido a
dicha altura, la cual es de 1116,4 ft/s °°, con el cual el didmetro de la hélice se calculd
utilizando la ecuacion 5.1.

1116.4
D = ——-——,/(0,9352561)%2 — (0,1112677)? = 12,444 ft

" (%60)

5.1.2 Didmetro de la hélice para la fase de crucero

De igual manera se realiz6 para el crucero el cual se lleva a cabo a FL150, donde
se tiene una velocidad de sonido de 1057,4 ft/s .

1057.4
qeuy

60

D= (0,9352561)% — (0,28731)2 = 11,297 ft

Se ve que los didmetros calculados estan préximos al diametro de la hélice utilizada
en el capitulo 7 la cual es la hélice mas grande que se encontré que se utiliza con
los motores TPE331-10J. Por ello se deja la HC-B4AMN-5AL de 110 pulgadas (9.16
ft) para equipar a la aeronave Grizzly.

58 SADRAY, Mohammad. Aircraft design. A systems engineering Approach. United Kingdom, Jhon
Wiley & Sons Ltda. 2013. p. 458

59 RAYMER, Daniel. Aircraft design: A conceptual Approach.4ed. Virginia: American Institute of
Aeronautics and Astronautics, 2006. p.777

80 |bid. p.777
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5.1.3 Velocidad de punta para la hélice

Una vez conocido el didametro de la hélice se procedié a calcular la velocidad de
punta para comprobar que no sea supersonico y de esta manera evitar problemas
acusticos y estructurales, la velocidad se calculé con la ecuacion 5.2.

Ecuacion 5.2. Velocidad de punta para la hélice. 61
Dp
Vtipstatica - 7(‘)

Donde
Vtivsratica Velocidad de punta de la hélice estéatica ft/s
) Velocidad angular rad/seg

Acorde al anexo B se conoce que el motor opera a 2000 RPM, por lo que se necesita
pasar la velocidad rotacional a velocidad angular utilizando la ecuacion 5.3.

Ecuacion 5.3. Conversion velocidad rotacional a velocidad angular 2

_Z*n*n
“=""%0
Donde
n Revoluciones del motor rev/min
2+m*2000
© = ———— = 209.439 rad/ g

Por lo que la velocidad estatica de punta de hélice sera de:

9.16 ft

+ 209.439 = 959.23062 ft/seg

tiDstatic —

61 SADRAY, Mohammad. Aircraft design. A systems engineering Approach. United Kingdom, Jhon
Wiley & Sons Ltda. 2013. p. 457
62 |bid. p. 458
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Como la hélice se esta moviendo hacia adelante (chp) por el movimiento

translacional de la aeronave conforme gira se tiene un vector resultante tal cual se
muestra en la gréafica 5.1.

Gréfica 5.1. Velocidad rotacional y velocidad hacia el frente

v
PUNIA zorgricg

- mm = = 7

'[_r: TUucera

Fuente: SADRAY, Mohammad. Aircraft design. A systems engineering Approach. p. 458

De tal forma que la velocidad de la hélice durante un vuelo de crucero se determind
utilizando la ecuacion 5.4.

Ecuacion 5.4. Velocidad de punta durante crucero®?

— 2 2
Vtipcruise - Jthpstatic + chrop

Donde
tiP eruise Velocidad de punta en crucero ft/s
chmp Velocidad de la punta de la hélice durante crucero ft/s

— /(959.23062)% + (303.805 )2 = 1006.191 / /5

tiDcruise

63 SADRAY, Mohammad. Aircraft design. A systems engineering Approach. United Kingdom, Jhon
Wiley & Sons Ltda. 2013. p. 457

85



Se pasan las velocidades obtenidas a numero de MACH.

Velocidad estatica: 959.23062 ft/seg _ 0,8592
' 1116.4 ft/seg
Velocidad d _ 1006.191 ft/seg — 0.951
elocidad de crucero: 10574 fi/seg ~ "

Con lo cual se puede ver que las palas no operaran a velocidades sonicas ni
supersonicas, adicionalmente lo anterior muestra que no hubiera sido posible utilizar
palas de mayores didmetros dado que ellas si hubieran alcanzado y superado la
velocidad del sonido.

5.2 DETERMINACION DE LA EFICIENCIA DE LA HELICE

Una vez conocido el didmetro de la hélice se procedié a determinar la eficiencia de
la hélice a las diferentes condiciones de vuelo, para ello se utilizé la tabla de
eficiencia proporcionado por la empresa Hamilton Standard para hélices de cuatro
palas®.

Se calcul6 la eficiencia de la hélice asumiendo que tiene paso fijo dado que las
gréficas especificas para cada angulo no estan disponibles a particulares, con ello
se puede ver la eficiencia de la hélice en una condicion especifica, valor que se
puede extrapolar a las demas condiciones dado que se alcanzarian al variar el
angulo de incidencia de las palas.

El grafico es para las hélices con un factor de actividad de AF = 100, y coeficiente
de lift de 0.3.%°

La gréfica 5.2 muestra la eficiencia de la hélice dado un coeficiente de propulsién y
la relacion de avance.

64 TORENBEEK, Egbert. Synthesis of Subsonic Airplane Design. Holanda: Delf university press,
1982. p.193
85 |bid. p.193
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Gréfica 5.2. Eficiencia para hélices de cuatro palas
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Fuente: TORENBEEK, Egbert. Synthesis of Subsonic Airplane Design. p. 193

Para poder determinar la eficiencia de la hélice en las diferentes fases se debe
calcular el coeficiente de avance, J con la ecuacion 5.5.

Ecuacioén 5.5. Coeficiente de avance J 68

|4

]=E

Donde

] Coeficiente de avance -

66 TORENBEEK, Egbert. Synthesis of Subsonic Airplane Design. Holanda: Delf university press,
1982. p.191
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Posteriormente se determind el coeficiente de propulsion del motor, ecuacion 5.6, a
diferentes altitudes utilizando la potencia respectiva para cada fase.

Ecuacion 5.6. Coeficiente de propulsion de cada motor®’

P
CPT = p Tl3 D5
Donde
Cpr Coeficiente de propulsion del motor -

Por lo que el coeficiente de propulsion da los valores resumidos en la tabla 5.1.

Tabla 5.1. Coeficiente de propulsion para cada condicién de altitud

Condicion Coeficiente de propulsiéon

o 1000 * 550 _
Despegue @ SL P 70.0023769 (1591/60)3 (9.16)5  0.1917511
_ 1000 * 550 _
Despegue @ FL100 Cp = 0.001756 (1591/60)3 (9.16)° - 0.259551
970 * 550

Crucero @ FL150  ©? = 5/001496 (1591/60)% (9.16)5 _  0-2955213

B 970 * 550 B
~0.001066 (1591/60)3 (9.16)>

Techo @ FL250 Cp 0.4147279

Fuente: Autora

67 TORENBEEK, Egbert. Synthesis of Subsonic Airplane Design. Holanda: Delf university press,
1982. p. 192
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La tabla 5.2 muestra los valores de eficiencia de la hélice obtenidas de la grafica
5.2, a las diferentes condiciones de vuelo.

Tabla 5.2. Eficiencia de la hélice variando velocidad

Eficiencia de la hélice, np

Coeficiente Despegue a Despegue a Crucero a Techo a
de avance, J nivel del mar FL100 FL150 FL250

40 0.164562032 0.24 0.195

V (ft/seq)

80 0.329124063 0.449 0.37 0.34 0.25
0.493686095 0.6 0.547 0.5 0.38
0.658248126 0.7 0.65 0.61 0.5
0.822810158 0.775 0.735 0.715 0.615
0.98737219 0.82 0.785 0.765 0.685
1151934221 0.85 0.83 0.81 0.75
1.316496253 0.865 0.85 0.84 0.79
1.481058284 0.88 0.87 0.86 0.825
1.645620316 0.87 0.88 0.869 0.845

Fuente: Autora

La grafica 5.3 muestra la eficiencia de la helice a diferentes velocidades y altitudes,
viendose claramente que la helice alcanza una eficiencia cercana o superior al 0.85
a la velocidad de crucero.

Gréfica 5.3. Velocidad versus eficiencia de la hélice

0.55 4

Eficiencia dela helice
5

0.15 4 .~

40 &0 BO 100 120 140 160 180 200 220 240 260 2BO 300 320 3540 360 3BO
velocidad ft/seg)

Despegue @ SL - Despegue @ FL100 Crucero @ FL150 —--— Techo @ FL250

Fuente: Autora
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5.3 DETERMINACION DEL EMPUJE DISPONIBLE

Una vez conocida la eficiencia de la hélice se puede calcular el empuje en cada fase
utilizando la ecuacion 3.33, recordando que es el empuje minimo disponible dado
gue al ser de paso variable la hélice otorgara un empuje significativamente superior
a lo largo de todas las fases.

Ecuacion 3.33. Empuje disponible

n * 550 * P
T =—7—
vV

Con lo que utilizando los valores de potencia disponible el anexo B se calculo el
empuje disponible en funcion y el resultado se muestra en la gréfica 5.4, esta
potencia puede variar en funcion de la velocidad de vuelo de la aeronave.

Gréfica 5.4. Empuje disponible vs velocidad
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Crucero @ FL150 ——Techo @ FL250

Empuje del Motor TPE 331-10J con la Empuje total de la aeronave con los
hélice HC-B4AMN-5AL. dos motores.

Fuente: Autora
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Finalmente el grafico 5.5 muestra como estaria ubicado el motor en el ala y el
carenado que se propone entorno al mismo para mejorar el flujo entre el carenado
del motor y el ala.

Grafica 5.5. Configuracion final del motor

8.25 ft

Swet 28.19 ft?

110in

Fuente: Autora

El grafico 5.6. presenta la vista isométrica tomada de CAD mostrando como esta
guedando la aeronave hasta el momento.

Gréfica 5.6. Vista isométrica de la aeronave

Fuente: Autora
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6. DIMENSIONAMIENTO PRELIMINAR EMPENAJE

El proposito principal del empenaje es contrarrestar los momentos producidos por
la aeronave, los motores asi como permitir el control sobre el eje lateral y vertical®®.

Este capitulo esta dedicado al dimensionamiento preliminar del empenaje a través
de métodos estadisticos al utilizar coeficientes de volumen, de manera tal que se
pudiera determinar un peso para los componentes y asi determinar una posicion
inicial del centro de gravedad, con ello en capitulos posteriores se realizara un
dimensionamiento y analisis detallado del empenaje y su influencia sobre la
estabilidad y control.

6.1 ESTIMACION INICIAL DEL PESO

Para el dimensionamiento del estabilizador se utilizaron dos procedimientos
estadisticos.

6.1.1 Dimensionamiento de los Estabilizadores a través de valores
estadisticos

Inicialmente se realiz6 un dimensionamiento basico a través de relaciones
porcentuales entre el ara del empenaje y el rea alar utilizando el método propuesto
por Nicolai y los valores de la tabla 6.1.

Tabla 6.1. Estimacion inicial del peso del empenaje
Area del empenaje Peso del empenaje

Aeronave

por unidad de &rea alar por éarea
Jet de transporte 0,44 5,0
Fuente: NICOLAI, Leland y CARICHNER, Grant. Fundamentals of aircraft and airship design. p. 213

Segun la tabla anterior el area y el peso del empenaje darian
Area del empenaje = 0,44 * 580ft? = 255,2ft>

Peso del empenaje = 5 = 255,2ft? = 1276lb

68 RAYMER, Daniel. Aircraft design: A conceptual Approach.4ed. Virginia: American Institute of
Aeronautics and Astronautics, 2006. p. 123
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6.1.2 Dimensionamiento de los Estabilizadores a través de coeficientes de
volumen

Para simplificar el proceso de estimacion inicial del dimensionamiento del empenaje
se ha utilizado los coeficientes de volumen, estos coeficiente son una simplificacion
estadistica tomada entre aeronaves similares.

La tabla 6.2 muestra el coeficiente de volumen del empenaje de aeronaves de cargo
militar en general y adicional el coeficiente de volumen para el Lockheed C-130E.

Tabla 6.2. Coeficiente de volumen de empenaje.

Valores tipicos

Aeronave _ _
Horizontal Cyr Vertical Cyr
Cargo militar 6° 1,00 0,08
Lockheed C-130E 70 0,94 0,053

Conociendo estos valores se determind un coeficiente promedio para el
dimensionamiento de los estabilizadores de la aeronave en proceso.

Tabla 6.3. Promedio coeficiente de volumen para la aeronave en proceso

Motores Horizontal Cyr Vertical Cyr

Turboprop 0,97 0,066

Fuente: Autora

Se deben seleccionar la relacién de aspecto y el taperado para cada estabilizador,
la tabla 6.4 muestra los valores segun Raymer y Roskam para la categoria de la
aeronave en proceso.

Tabla 6.4. Relacién de aspecto y relacion de taperado

Empenaje horizontal Empenaje vertical
Aeronave
AR A AR s
Otras aeronaves ! 3-5 0,3-0,6 1,3-2,0 0,3-0,6
Aeronaves de transporte 72 1,3-6,9 0,31-0,8 0,9-1,9 0,28-1

69 RAYMER, Daniel. Aircraft design: A conceptual Approach.4ed. Virginia: American Institute of
Aeronautics and Astronautics, 2006. p. 122

70 NICOLAI, Leland y CARICHNER, Grant. Fundamentals of aircraft and airship design, Volume I.
Virginia: American Institute of aeronautics and Astronautics, 2010. p. 287

L RAYMER, Daniel. Aircraft design: A conceptual Approach.4ed. Virginia: American Institute of
Aeronautics and Astronautics, 2006. p. 84

2 ROSKAM, Jan. Airplane design. Part II: Preliminary configuration design and integration of the
propulsion system. Otawa, Kansas: University of Kansas, 1985. p. 207
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6.2 ESTABILIZADOR HORIZONTAL

Para el dimensionamiento del estabilizador horizontal se midi6 la distancia del
centro aerodinamico (a.c.) del ala hasta el a.c. del estabilizador horizontal. La grafica
6.1 muestra la distancia medida en CAD.

Gréfica 6.1. Distancia desde el a.c. del ala al a.c. del empenaje horizontal

Tt
T IRIY
FirH

28.5ft ||l

Fuente: Autora

6.2.1 Area del estabilizador horizontal

Ya conocido el brazo y el coeficiente de volumen se procedid a calcular el area
necesaria para estabilizar la aeronave con la ecuacioén 6.1.

Ecuacion 6.1. Area estahilizador horizontal 73

Chtfwsw
Spt = ——
ht Lht
Donde

Sht Area del estabilizador horizontal ft2
(o Coeficiente de volumen para estabilizador horizontal -
Cw MAC del ala ft
Lp: Distancia desde el a.c. del ala al a.c. del estabilizador horizontal ft

3 RAYMER, Daniel. Aircraft design: A conceptual Approach.4ed. Virginia: American Institute of
Aeronautics and Astronautics, 2006. p. 124
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_ (0,97)(7,882f1)(580ft?)
B 28.5 ft

Sht = 155,59f¢2

Se redondea el area a 158 ft> dado que al redondear los extremos mediante la
incorporacion de los wingtips se perderé parte del &rea del estabilizador, finalmente
en la parte de estabilidad y control se definira el area final.

Utilizando los valores respectivos del estabilizador horizontal se calcul6 las
dimensiones del estabilizador horizontal.

Se realiz6 un sondeo variando la relacion de aspecto para determinar los valores de
envergadura y cuerda tanto de raiz como de punta, dicho resultado esta en la tabla
6.5.

6.2.2 Envergadura

Con la ecuacion 6.2 se calcul6 la envergadura del estabilizador horizontal.

Ecuacion 6.2. Envergadura de estabilizador horizontal 74

bp = vV (Sht)ARht

Donde
bp: Envergadura del estabilizador horizontal ft
ARy Relacion de aspecto estabilizador horizontal -

6.2.3 Cuerdade raiz y punta

Con la ecuacion 6.3 se calculé la cuerda de raiz.

Ecuacién 6.3. Cuerda de raiz estabilizador horizontal 7®

S 2Snt
= (L + )
Donde
Crht Cuerda de raiz estabilizador horizontal ft

4 TORENBEEK, Egbert. Synthesis of Subsonic Airplane Design. Holanda: Delf university press,
1982. p. 233
75 |bid. p. 237
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Con la relaciéon de taperado de 0.7 y la ecuacion 6.4 se calculo la cuerda de punta.

Ecuacion 6.4. Cuerda de punta estabilizador horizontal 7

Ctht - Crht * A
Donde

Ctht Cuerda de punta estabilizador horizontal ft

La tabla 6.5 tiene el resultado de la determinacion de las dimensiones del
estabilizador horizontal, se decidié por un AR de 5.5 para obtener un bajo drag
inducido pero que a su vez no diera una gran envergadura, con ello se busco buenas
propiedades aerodinamicas y bajo peso estructural.

Tabla 6.5. Posibles configuraciones estabilizador horizontal

AR Envergadura Cuerda Raiz Cuerda Punta MAC Y MAC
(ft) (ft) (ft) (ft) (19)

3.5 23.515952 7.90452169 5.53316518 6.78858922 5.53316518
4 25.1396102 7.39400299 5.1758021 6.35014375 5.9152024

4.5 26.6645833 6.97113288 4.87979301 5.98697294 6.27401959
5 28.1069386 6.61339733 4.62937813 5.67974123 6.61339733

5.5 29.4788059 6.30562694 4.41393886 5.41542078 6.93618963
6 30.7896086 6.03717816 4.22602471 5.18487066 7.2446138

6.5 32.0468407 5.80033316 4.06023321 4.9814626 7.54043311
7 33.2565783 5.58934089 3.91253862 4.80025747 7.82507725

Fuente: Autora
6.2.4 Cuerda media aerodinamicay su ubicacién

Ya conociendo la geometria del estabilizador horizontal se procedio a calcular el
MAC y su posicion con las ecuaciones 6.5y 6.6.

Ecuacién 6.5. Cuerda media aerodindmica estabilizador horizontal 77

2_ 1421+22

Che =357

76 TORENBEEK, Egbert. Synthesis of Subsonic Airplane Design. Holanda: Delf university press,
1982. p. 237

7 RAYMER, Daniel. Aircraft design: A conceptual Approach.4ed. Virginia: American Institute of
Aeronautics and Astronautics, 2006. p 155
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Donde

Cht MAC estabilizador horizontal ft

Ecuacion 6.6. Ubicacion de MAC estabilizador horizontal 78

= bp (1 + ZA>
T e N1+
Donde
Y::  Ubicacion del MAC estabilizador horizontal ft

Por lo que finalmente los datos del estabilizador se muestran en la tabla 6.6 y su
geometria en la figura 6.1.

El resultado de los célculos anteriores:

Tabla 6.6. Resumen dimensiones estabilizador horizontal

Envergadura Cuerda Raiz Cuerda Punta MAC Y MAC
(ft) (ft) (ft) (ft) (19)

5.5 29.4788059 6.30562694 4.41393886 5.41542078 6.93618963

AR

Fuente: Autora

Figura 6.1. Dimensionamiento del estabilizador horizontal, AR=5.5

Fuente: Autora

8 RAYMER, Daniel. Aircraft design: A conceptual Approach.4ed. Virginia: American Institute of
Aeronautics and Astronautics, 2006. p 155
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6.3 ESTABILIZADOR VERTICAL

Una vez calculado el estabilizador horizontal se procedié con el calculo del
estabilizador vertical, este es el encargado de compensar la aeronave y debe tener
el suficiente poder de mando para compensar un caso de asimetria de empuje
generado por los motores. La grafica 6.2 muestra la distancia tomada de CAD desde
el a.c. del ala hasta el a.c. del estabilizador vertical.

Grafica 6.2. Distancia desde el a.c. del ala al a.c. del estabilizador vertical

i

Fuente: Autora

6.3.1 Area del estabilizador vertical

Conociendo el brazo del estabilizador se procedié a calcular el area necesaria con
la ecuacion 6.7.

Ecuacion 6.7. Area estabhilizador vertical 7°

— CvthSW
vt Lvt
Donde
Sut Area del estabilizador vertical ft
Cyt Coeficiente de volumen para estabilizador vertical -
L Distancia del 25% del MAC del ala al 25% del MAC ft
vt del estabilizador vertical

7 RAYMER, Daniel. Aircraft design: A conceptual Approach.4ed. Virginia: American Institute of
Aeronautics and Astronautics, 2006. p. 124
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_ (0,055)(78,03f1)(580ft?)

- = 108.22 ft>
VT 23ft 08.22 ft

Al igual que con el estabilizador horizontal el vertical se aproxima a 110 ft2.
6.3.2 Envergadura

La envergadura del estabilizador vertical se calculd con la ecuacion 6.8.

Ecuacion 6.8. Envergadura de estabilizador vertical

by = vV (Svt)Ath

b Envergadura del estabilizador vertical ft
AR, Relacion de aspecto estabilizador vertical -

6.3.3 Cuerdaderaiz y punta

Y se calcul6 la cuerda de raiz y de punta utilizando una relacién de taperado de 0.5
y las ecuaciones 6.9 y 6.10 respectivamente.

Ecuacién 6.9. Cuerda de raiz estabilizador vertical

c A
1, = —
" by (1+2)
Donde

Crut Cuerda de raiz estabilizador vertical ft

Ecuacion 6.10. Cuerda de punta estabilizador vertical
Ctvt = CTvt * A

Donde

Cvt Cuerda de punta estabilizador vertical ft
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6.3.4 Cuerda media aerodinamica

Ya con la geometria definida se utilizé las ecuaciones 6.11 y 6.12 para determinar
el MAC y su posicion.

Ecuacién 6.11. Cuerda media aerodinamica estabilizador vertical

_ 2 14+21+22

Cyr = 3 Cryr 1+
Donde
Cyr: Cuerda media aerodindmica estabilizador vertical
Ecuacién 6.12. Ubicacion del MAC estabilizador vertical &°
_ 2byr (1 + 21
vr = T( 1+ )
Donde
Zyr: Ubicacién del MAC estabilizador vertical

Por lo que finalmente el resultado del analisis con varias AR se muestra en la tabla
6.7, seleccionado los resultados de la AR 1.6.

Tabla 6.7. Variacién de configuracién geométrica segun relacion de aspecto

AR Envergadura Cuerda Raiz

(ft) (ft)

1 10.4880885 13.984118 6.99205899 10.8765362 4.66137266
1.2 11.4891253 12.7656948 6.38284739 9.92887371 5.10627791
14 12.4096736 11.8187368 5.9093684 9.19235085 5.51541051
1.6 13.2664992 11.055416 5.52770798 8.59865686 5.89622185
1.8 14.0712473 10.4231461 5.21157307 8.10689144 6.25388768

2 14.832397 9.88826465 4.94413232 7.69087251 6.59217643

Fuente: Autora

80 RAYMER, Daniel. Aircraft design: A conceptual Approach.4ed. Virginia: American Institute of Aeronautics
and Astronautics, 2006. p. 155
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Por lo se muestra la geometria final de la aeronave en la figura 6.2 tomado de CAD.

Figura 6.2. Imagen de la aeronave

Fuente: Autora
La tabla 6.8 retune todos los valores calculados en el presente capitulo.

Tabla 6.8. Resumen dimensiones estabilizador vertical y horizontal

Estabilizador Estabilizador
Horizontal Vertical
Coeficiente de volumen 0,97 0,055
Area ft"2 158 110
Distancia del a.c. del ala al a.c. del
respectivo estabilizador (ft) 28.5 23
Relacién de taperado 0,7 0,5
Relacion de aspecto 55 1.6
Envergadura (ft) 29.4788059 13.2664992
Cuerda Raiz (ft) 6.30562694 11.055416
Cuerda punta (ft) 4.41393886 5.52770798
MAC (ft) 5.41542078 8.59865686
Ubicacién de MAC (ft) 6.93618963 5.89622185

Fuente: Autora
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6.4 DETERMINACION PARCIAL DEL CENTRO DE GRAVEDAD

Una vez terminado el dimensionamiento del empenaje se procedio a determinar el
peso de los diferentes componentes de la aeronave utilizando dos métodos, el
primero por comparacion porcentual comparada con aeronaves similares y el
segundo a traveés del calculo con ecuaciones derivadas experimentalmente.

6.4.1 Determinacion de pesos

A través de la comparacidén con aeronaves de mision similar se procede a calcular
el peso de los componentes por métodos estadisticos, los resultados se tienen en
la tabla 6.9.

Tabla 6.9. Determinacién de pesos por método estadistico

Breguett 941

% Peso
Estructura 0.299 5681 0.362 6878 0.285 5415 0.259 4921 0.25 4750
Planta motriz 0.081 1539 0.0563 1007 0.07 1330 0.109 2071
Equipo Fijo 0.068 1292 0.057 1083 0.058 1102 0.105 1995
Ala 0.112 2128 0.13 2470 0.1 1900 0.09 1710 0.07 1330
Empenaje 0.019 361 0.016 304 0.022 418 0.022 418 0.024 456
Fuselaje 0.117 2223 0.154 2926 0.113 2147 0.095 1805 0.111 2109
Nacelas 0.016 304 0.012 228 0.013 247 0.018 342

Tren de aterrizaje ~ 0.035 665 0.05 950 0.039 741 0.034 646 0.045 855

Fuente: ROSKAM, Jan. Airplane design. Part V: Component weight estimation. p. 175-177

Ya teniendo el peso de los componentes a través de estadistica se procede a
calcular el peso de los componentes a través de ecuaciones.
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6.4.1.1 Peso del ala

El peso del ala se calcul6 utilizando la ecuacion 6.13.

Ecuacién 6.13. Peso del ala

0.557

Wiying = 0.0051(WygN,) 7 S50*(t/c)7ost (1 4+ )% (cosA)~108%,

Donde
Wiing Peso del ala Ib
de Peso maximo en fase de vuelo Ib
N, Factor de carga ultimo -
Sw: Area del ala ft2
(t/c): Relacién espesor cuerda -
A Relacion de taperado -
A Angulo de flechamiento en c/4 °
Scsw: Area de superficie de control ft?

Se aproxim6 una area de 60 ft? para las superficies de control por comparacion
estadistica con aeronaves similares.

El factor de carga para aeronaves de transporte varia entre 3 y 481, se tomé 4.4 dado que
se desea que opere desde pistas no preparadas y terrenos agrestes. Por lo que el factor de
carga ultimo se calculé con la ecuacién 6.14.

Ecuacion 6.14. Factor de carga ultimo 82
N, = 15 (n)

Donde

n Factor de carga Ib

Por lo que el factor de carga ultimo quedo.
N, = 4,4(1,5) = 6,6

81 RAYMER, Daniel. Aircraft design: A conceptual Approach.4ed. Virginia: American Institute of
Aeronautics and Astronautics, 2006. p.392

82 SADRAY, Mohammad. Aircraft design. A systems engineering Approach. United Kingdom, Jhon
Wiley & Sons Ltda. 2013.p.560
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Se tomo una relacion de t/c de 18% por linea base se calcul6 el peso del ala.
Wiving = 0,0051((17600 1b)(6,6))°557 (580£t2)%64(0.18);:%% (1 + (0,5))%* (cos0) "+ (60£2)

Wiing = 654,013 ~ 654 lb

6.4.1.2 Estabilizador horizontal

El peso del estabilizador horizontal se determiné utilizando la ecuacion 6.15.

Ecuacion 6.15. Peso estabilizador horizontal 8

F -0,25 ~
Waortzontatat = 00879 Ko (14 5)  Wag"PN,01085, 7L, 00,270 (costye) ™04, 1

Se 0,1
+ S—)
Donde
Kune 1 para estabilizador convencional. -
F Ancho del fuselaje en la interseccion horizontal
w del empenaje ft
L; Radio de giro de cabeceo (aprox 0.3L;). ft
Aps Angulo de flechamiento al 25% del MAC °
S, Area del elevador ft2
Snt Area del estabilizador horizontal ft2

El 4ngulo de flechamiento en c/4 se dej6 como 0° y el area del estabilizador se
determind por estadistica con aeronaves similares.

-0,25

Whorisomeat eait = 0,0379 (1) (1 + m) (17600)°539(6.6)%10(158)%75(28.5)~1°(0.3
78.791%1
< 28.5)°7%% (cos 0)10(5.5)°19° (1 + )

8 RAYMER, Daniel. Aircraft design: A conceptual Approach.4ed. Virginia: American Institute of
Aeronautics and Astronautics, 2006. p. 459
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Whorizontai tait = 219.61 =~ 220 b

6.4.1.3 Estabilizador vertical
El peso del estabilizador vertical se determiné utilizando la ecuacion 6.16.

Ecuacién 6.16. Peso estabilizador vertical 84

—0,225
t - - -0,5
Wuertical tail = 0,0026 (1 + H_) deo'556N20'536Lt O'SSWO'SKZO’875X(COSAW_») 1Ath0'35(t/C)root

v

Donde
H./H, 0,0 para empenaje convencional -

K, Radio de giro de guifiada (aprox L)
Ayt Angulo de flechamiento al 25% del MAC

El angulo de flechamiento se dej6 en 13° y la relacion de t/c se dej6 en 0.12 dado
que un perfil naca 0012 daria la misma pendiente del 0009 con la ventaja de ser

MAas grueso.
Woertical tair = 0,0026(1 + 0)~9225(17600)°556 (6.6)°536 (23)~05(110)°5(23) 875 (cos 13)11,6°35(0,12) 00t

Woertical taii = 194.63 b =~ 195 1b

6.4.1.4 Peso del fuselaje
El peso del fuselaje se calculé con la ecuaciéon 6.17.

Ecuacion 6.17. Peso del fuselaje 8
0,5
Wrusetaje = 0,3280K00rKig(WagN,) "~ Le*?° S22 (1 + Kyps) ©0*(L/ D)0
Donde

Ki,0r 1,12 sitiene un compartimiento de carga trasero -
1,12 si el fuselaje es montado sobre el tren de aterrizaje

Kig _ ]
principal

Lt Largo del fuselaje estructural ft

St Area humeda de fuselaje ft

8 RAYMER, Daniel. Aircraft design: A conceptual Approach.4ed. Virginia: American Institute of
Aeronautics and Astronautics, 2006, p. 459.
85 |bid.,p. 459.
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K,s  Kuys=0,75[(1+21)/(1 + D](B, tanA/L) -

El area humeda se mide en el CAD Solid Edge.

K, 0,75 —1+2(0'4) [78 t (—0 )] 0
= * =
ws = 1404 M\ 2857597
48.57)0'10

Wiuselaje = 0,3280(1.12)(1.12)(17600 * 6.6)%5(48.57)%25(1253.888)302 (1 + 0)°* (W

Wrusetaje = 3795.69 ~ 3795.7 lb

6.4.1.5 Sistema de manejo para carga

El sistema de carga se calculé con la ecuacion 6.18 y consiste en todos los
equipamientos internos necesarios para la manipulacion de la carga, lo cual incluye
pero no se limita a poleas, sistemas de carga y transporte.

Ecuacién 6.18. Peso de sistema de cargo militar
WMilitary cargo handling system — 2.4 x [cargo flOOT' area (ftz)]

WMilitary cargo handling system — 2.4 [15607ft2] = 374.568 =~ 374.6 b

6.4.1.6 Instrumentos

El peso de los instrumentos de vuelo se calculd con las ecuacion 9.19, los
indicadores de motor con la ecuacion 6.20 y los indicadores miscelaneas con la
ecuacion 6.21.

Ecuacioén 6.19. Peso instrumentos de vuelo 87
Wt = NPIL [15,0 + O,O32(WT0x10_3]

Donde:
Np;L Numero de pilotos -
W, Peso instrumentos de vuelo Ib

86 RAYMER, Daniel. Aircraft design: A conceptual Approach.4ed. Virginia: American Institute of
Aeronautics and Astronautics, 2006. p. 459

87 NICOLAI, Leland y CARICHNER, Grant. Fundamentals of aircraft and airship design, Volume I.
Virginia: American Institute of aeronautics and Astronautics, 2010. p. 561
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W, = 2[15,0 + 0,032(19.0001bx10‘3] = 31,216 1b
Indicador de motor

Ecuacién 6.20. Indicador del motor 88

W, = Ng[5 + 0,006(Wypx1073]
Donde:

Ng Numero de motores -

W, = 2[5+ 0,006(19.000lbx1073] = 10,228 b

Indicadores miscelaneos

Ecuacién 6.21. Indicadores miscelaneos 8°
Wt = O,lS(WT0x10_3) + O,OlZWTO

W, = 0,15(19.000 lbx1073) + 0,012(19.000 Ib) = 230,85 Ib

Sumando los valores anteriores se tiene que el peso total de la avidnica sera:

Wi, = 31,216 lb + 10,228 Ib + 230,85 lb = 272,294 lb

6.4.2 Determinacion parcial del Centro de Gravedad

Finalmente conociendo los diferentes pesos de los componentes de la aeronave se
calculo la posicion del centro de gravedad, y con ese valor se podra determinar la
mejor posicidon para el ala y el empenaje para que el centro de gravedad no se salga
de los limites del margen estéatico generando problemas en cuanto a estabilidad y
control.

88 NICOLAI, Leland y CARICHNER, Grant. Fundamentals of aircraft and airship design, Volume I.
Virginia: American Institute of aeronautics and Astronautics, 2010. p. 561
8 |bid., p. 561
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El grafico 6.3 muestra la posicion longitudinal y vertical de los diferentes items.

Gréfica 6.3. Ubicacién de los items

" Datum Line
Estabilizadar Eje Z
Vertical totor -

Macelas

]
Alas- Combustible - Equipos de Carga
‘@ Estabilizador Horizantal Forionic

¥ Fuselaje

Filoto
Carga Copilota

") Radar

Tripulacion

Water line
“H Ejer

Tren principal Tren nariz

Fuente: Autora

La tabla 6.10 muestra el peso y la locacién de cada componente fijos en la aeronave
medido desde el datum line para los valores longitudinales (eje y) y desde el water
line para los valores verticales (eje z).

Tabla 6.10. Posicién y peso de los items para peso Vacio

item Peso (Ib) C.G. en Eje Y (ft) C.G. en Eje Z (ft)

Fuselaje 3795.7 18.96 4.58
Planta alar 1630 17.23 9.4

Estabilizador Horizontal 220 41.843424 7.04
Estabilizador Vertical 195 36.813511 13.83
Motores (seco) * 770 11.98 10.93
Motores Instalacion 280 12.2 10.93
Equipo Fijo 1400 18.96 4.58
Avilnica 272.294 2.95 5.72
Manipulacién de carga 400 18.96 7.45
Radar CWX-70 9.5 -1.27 22

Nacelas 280 12.81 10.93
Tren de aterrizaje - nariz 88 -1.43 -1.83
Tren Principal 682 17.79 -1.83
WEe 10022.494 17.918 6.091

Fuente: Autora

% \éase Anexo B
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De igual manera la tabla 6.11 muestra el peso y la locacion de cada componente no
fijos en la aeronave medido desde el datum line para los valores longitudinales (eje
y) y desde el water line para los valores verticales (eje z).

Tabla 6.11. Posicion y peso de los items para Peso maximo

ftem Peso (Ib) C.G. en Eje Y (ft) C.G. en Eje Z (ft)
Piloto y Copiloto % 440 5.4 4.7
Combustible 2800 17.23 9.4
Tripulacién % 220 10.48 2.2
Carga 5511.55 15.63 3.86

Wro 18994.04 16.776 5.8542

Fuente: Autora

Por lo que finalmente la tabla 6.12 muestra la posicion del c.g. en diferentes
configuraciones de peso buscando determinar cual seria el c.g. mas atrasado y el
mas adelantado ya que estos valores seran criticos en el calculo de estabilidad y

control.

Tabla 6.12. Posicion y peso de los items

Porcentaje  POrCentale  w fuel W pld C.G.en C.G.en

Combustible Carga (19} (Ib) Eje y (ft) Eje z (ft)
Condicion 1 . . 16.94708 5.890139 14838.269
Condicién 2 0.5 1 1400 5,512 16.74079 5.572156 17594.044
Condicion 3 1 0 2800 0 17.24567 6.669550 13482.494
Condicion 4 1 . 16.97148 6.192745 16238.269
C.G. C.G.en C.G.en
% de MAC Eje y (ft) Eje z (ft)
C.G. més atrasado 0.7865 16.74079 5.572156 17594.044
C.G. més adelantado 0.8505 17.24567 6.669550 13482.494

Fuente: Autora

91 SADRAY, Mohammad. Aircraft design. A systems engineering Approach. United Kingdom, Jhon
Wiley & Sons Ltda. 2013. p.99
92 1bid. p.99
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El grafico 6.4 muestra los valores de la tabla 6.12 tanto longitudinalmente (eje y)
como verticalmente (eje z).
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Fuente: Autora
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Se ve que el centro de gravedad mas atrasado se presenta cuando la aeronave esta
vacia, pero el centro de gravedad operacional mas atrasado se encuentra a
16.74079 ft.
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7. CALCULO PRELIMINAR DE PERFORMANCE

Se realiz6 un calculo preliminar del performance buscando determinar si la aeronave
preliminarmente esta cumpliendo con los requisitos, los valores diferiran de los
valores finales dado que no se ha terminado de realizar el disefio de las alas, ni se
ha calculado el drag de la aeronave.

Los valores que se muestran a continuacion no representan el performance final de
la aeronave.

7.1 VELOCIDAD DE PERDIDA

Se conoce el area alar y el peso de la aeronave, por lo que se necesita conocer el
coeficiente de Lift, con ello se sabra los requisitos para el perfil

Ecuacién 7.1. Velocidad de pérdida®

2 * WTO
Vstan = \/

Poo * S * CLmax

Velocidad de pérdida con flaps

2 % Wro 2 % 19000
Cp., = > = - =2.29
max G % S# Vgan?  0.0023769 x 580 * (109.707)
Velocidad de pérdida sin flaps
2 * Wrq 2 % 19000
CLmax = 2 = 2 = 1974
Do * S % V> 0.0023769 * 580 * (118.1467)

93 ANDERSON, Jhon. Aircraft performance and design. Maryland: McGraw-Hill, 1999. p 413
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Se ve que son valores que estan dentro de lo normal para alas con flaps sencillos o
single slot. %

7.2 VELOCIDAD MAXIMA

Se calcula provisionalmente la velocidad maxima a nivel del mar y a altura de
crucero

Ecuacién 7.2. Velocidad maxima a nivel del mar y crucero®

2
(1), (5)+ (5) | ), et

p Cpo

_1/2

Por la tabla de potencia del motor (ANEXO B) se conoce la potencia del motor a
diferentes condiciones.

Dado que la relacién de aspecto se cambi6 a 7.5 se calcul6 la nueva eficiencia de
Oswald.

Ecuacién 6.15 Eficiencia de Oswald
e =1,78(1 — 0,045 % 10,5 0'68) — 0,64 =0,7436

Con la ecuacion 10.3. se calculd la relacibn maxima de empuje a peso.

Ecuacion 7.3. Maximo empuje disponible sobre peso %

(TA> _ nP
W max vaax

Por lo que la velocidad a nivel del mar sera

% SADRAY, Mohammad. Aircraft design. A systems engineering Approach. United Kingdom, Jhon
Wiley & Sons Ltda. 2013. p. 236.

9% ANDERSON, Jhon. Introduction to flight. 4ta ed. New York: McGraw-Hill, 2005. p. 383

% |bid. p.416
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N =

[(0.85 * 2% 1075 * 550) (19000) (19000)\/(0.85 %2 %1075 * 550)2 _ 4(0.024) ]
v |\ 19000 ~337.562 580 580 19000 * 337.562 T+ 0.7436 * 105
max Il 0.0023769 * 0.024 J
Vinax = 318.9689112 ft/seg =~ 188.98 Knots
La velocidad maxima a altura de crucero seria:

1
[(0.85 *2 %758 x 550) (19000) (19000)\/(0.85 x2 %758 x 550)2 _ 4(0.024) r

v |\"19000 + 337,562 580 580 19000 * 337.562 * 0.7436 * 10.5

max Il 0.001496 * 0.024 J

t
Vonax = 329. 23021175% ~ 195.06 Knots

A nivel del mar la diferencia con la velocidad maxima pedida es de 5.51%, mientras
que a altura de crucero la diferencia baja a 2.47%, la diferencia es baja y vale la
pena recordar que se asumio el peor coeficiente de drag parasito posible.

7.3 RANGO

Conociendo la velocidad de crucero y el consumo de combustible por motor (Anexo
B), se puede saber aproximadamente si la aeronave cumple con el rango de 1000
Km (328083 ft). Como se hizo en

Ecuacion 3.9. Tiempo de vuelo

Distancia 3280830 ft _9965.1547

Tiempo = - = =
Velocidad 329.2302117 ft/seg 3600 seg

= 2.768 horas

Cada motor a altitud de crucero esta consumiendo aproximadamente 393,5 Ib/hora.

2800 Ib
2+393,5 b/,

= 3,5578 horas
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Se ve que la aeronave cumple holgadamente con el rango solicitado volando a
méxima velocidad de crucero, parte del remanente se gasta en el encendido,
ascenso, descenso, taxeos y apagado.
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8. DIMENSIONAMIENTO FINAL DE LAS ALAS

En capitulos anteriores se habia determinado el area alar y la geometria basica
necesaria para lograr cumplir con los requisitos de la mision, en este capitulo se
realizo el dimensionamiento final del ala haciendo seleccion de perfiles, definicion
de dispositivos hipersustentadores y la interrelacion entre todos esos parametros.

El gréfico 8.1 muestra la vista superior del ala tal cual se tiene definida con las
medidas y los angulos en el borde de ataque, c/4, ¢/2 y borde de salida.

Gréafica 8.1. Dimensionamiento final de ala

‘ - 20.13 ft -
LE 3.21°
B i
3,71 {
; €/21.98° 9,1825 ft
] } MAC
7.8841 ft
TE 9.34° *
= 24 85 ft s 1415 ft ——————

Fuente: Autora

Dado que la velocidad de crucero es de MACH 0.279 se puede asumir que la
aeronave vuela en régimen incompresible.

8.1 SELECCION DEL PERFIL

Se calculé el niumero de Reynolds con la ecuacion 8.1 para determinar el rango en
el cual operara la aeronave con el objetivo de determinar la envolvente y el rango
de Ci.

Ecuacion 8.1. Nimero de Reynolds 7

gtV
u
Donde
R Numero de Reynolds -
l Largo de cuerda analizada ft
U Viscosidad cinematica — 3.7373E-7 Slug/ft/s

97 RAYMER, Daniel. Aircraft design: A conceptual Approach.3ed. Virginia: American Institute of
Aeronautics and Astronautics, 2006. p. 343
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La tabla 8.1 muestra los nimeros de Reynolds que tendra cada perfil del ala en las
diferentes condiciones de vuelo

Tabla 8.1. Nimero de Reynolds de cada perfil de ala a diferentes condiciones de vuelo

No. de Reynolds

Altitud Velocidad Cuerda Raiz MAC Cuerda Punta

(9.1826 ff) (7.8841 ft) (3.7 ft)
Nivel del 6'406.974 5'500.972 2'581.600

mar 17'742.448 15'233.510 7'149.071
(FL 0) 19'713.883 16'926.167 7'943.433
4032.493 3462.263 1'624.837

Crucero
11'166.941 9'587.838 4'499.562

(FL 150)
12'407.745 10'653.181 4'999.527
2'873.421 2'467.094 1'157.805

Techo

7'957.192 6'831.975 3'206.239

(FL 250)
8'841.348 7'591.104 3'562.497

Fuente: Autora

Se puede apreciar que parte de los perfiles operan a nimeros de Reynolds por
encima de 9 millones y para esos valores no se tiene informacién experimental.

Conociendo que la aeronave no fue pensada para operar a altos angulos de ataque,
y que sin importar el nimero de Reynolds la pendiente de lift no varia en su zona
lineal al mantener el AR, se puede realizar el andlisis de los perfiles utilizando los
datos experimentales conocidos por bibliografia dado que son mas precisos y
confiables que los resultados analiticos que se podrian obtener con diferentes
programas como Xfoil %8,

Las tablas 8.2, 8.3 y 8.4 muestran el andlisis realizado a varios perfiles de la sexta
serie, realizado a 3, 6 y 9 millones respectivamente, posteriormente se buscé el
perfil con menor coeficiente de momento y mayor relacion lift drag durante la fase
de crucero.

Se analizaron los perfiles con 15 y 18% de espesor dado que al ser mayor su
espesor el peso del ala se reduce®, da mayor espacio para el combustible y
controles.

%8 ANDERSON, Jhon. Fundamentals of aerodynamics. Maryland: McGraw-Hill 3Ed, 2001. p.283
99 RAYMER, Daniel. Aircraft design: A conceptual Approach.4ed. Virginia: American Institute of
Aeronautics and Astronautics, 2006. p.392
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Tabla 8.2. Comparacion de perfiles a Reynolds de 3°000.000 100

Perfil Cicr- C C aCl Ci max C L/D -
Naca  Requerido o M max  invertido Cr

63(2)-215 0,25 0,0-04 143 15 -1 0,0057 4385 -0,03 0269 -1 15
63(2)-415 025 02-06 155 4 -11 0006 4166 -0,06 0,264 -3 15
64(2)-215 0,25 0,0-0,4 1,4 15 -1,2 0,0055 4545 -0,03 0,267 -1 15
64(2)-415 025 01-0,6 1,4 14 -1 0,0065 3846 -0,07 0264 -3 15

Cmo a.c. a0 t/lc

Punta 65(2)-215 0,25 0,0-04 14 16 -12 0,0049 51,02 -003 0,268 -1 15
65(2)-415 0,25 02-06 145 163 -06 0,005 50 -0,06 0,266 -3 15
66(2)-215 0,25 0-04 145 17 -1 0,0045 5555 -0,03 0,257 -1 15
66(2)-415 025 02-06 148 18 -09 0,007 3571 -0068 0,258 -3 15
63(3)-218 025 -18-06 1,3 12 -09 0006 4166 -0,025 0,273 -1 18
63(3)-418 0,25 0,1-0,7 1,4 13 -11 0,006 4166 -0,06 0,272 -3 18
64(3)-218 0,25 -0,1-05 1.3 17 -12 0,006 4166 -0,025 0,267 -1 18

Raiz 64(3)-418 025 o01-0,7 137 16 -08 0,0065 3846 -0,06 0,267 -3 18

65(3)-218 0,25 -0,1-0,5 1,33 17 -1 0,0055 4545 -0,027 0,264 -1 18

65(3)-418 0,25 0,1-0,7 1,35 16 -0,4 0,0055 4545 -0,06 0,265 -3 18

66(3)-218 0,25 -0,1-0,5 1,35 17 -0,9 0,0047 53,19 -0,03 0,264 -1,9 18

66(3)-418 0,25 0,1-0,7 1,4 18 -0,6 0,0063 39,68 -0,07 0,266 -3 18
Fuente: Modificado por la autora

Tabla 8.3. Comparacion de perfiles a Reynolds de 6°000.000 101
Perfil Cicr- aCl  Cimax

. Cicr Ci max ) )
Naca Requerido invertido

63(2)-215 0,25 0,0-04 1,6 15 -1,38 10,0057 43,86 -0,03 0,266 -1 15
63(2)-415 0,25 0,2-0.6 1,65 15 -1,1 0,006 41,67 -0,06 0,264 -3 15
64(2)-215 0,25 0,0-04 1,55 15 -125 10,0045 5556 -0,03 0,266 -1 15
64(2)-415 0,25 0,1-0,6 1,6 15 -105 0,006 4167 -0,07 0,265 -3 15

Punta 65(2)-215 0,25 0,0-04 155 16 -1,25 10,0045 5556 -003 0,269 -1 15
65(2)-415 0,25 0,2-06 1,58 16 -1,05 10,0055 4545 -0,06 0,266 -3 15
66(2)-215 0,25 0-04 145 16 -1,15 0,005 7143 -0,03 0,258 -1 15
66(2)-415 0,25 0,2-0,6 1,58 17 -1,1 0,0063 39,68 -0,068 0,259 -3 15
63(3)-218 0,25 -18-06 145 14 -138 0,005 50,00 -0,025 0,272 -1 18
63(3)-418 0,25 0,1-0,7 1,5 14 -1,2 0,0055 4545 -006 0,271 -3 18
64(3)-218 0,25 -0,1-05 145 18 -1,4 0,005 50,00 -0,025 0,269 -1 18

Rafz 64(3)-418 0,25 0,1-0,7 15 16 -1,2 0,006 4167 -0,06 0,271 -3 18

65(3)-218 0,25 -0,1-05 1,48 18 -1,35 0,0047 53,19 -0,027 0,264 -1 18

65(3)-418 0,25 0,1-0,7 1,5 18 -1,15 0,006 41,67 -0,06 0,263 -3 18

66(3)-218 025 -0,1-0,5 1,45 17 -1,2 0,0039 64,10 -0,03 0,261 -1,9 18

66(3)-418 0,25 0,1-0,7 1,55 18 -1 0,0065 3846 -0,07 0,264 -3 18
Fuente: Modificado por la autora

100 ABBOTT, Ira H. y DOENHOFF, Von. Theory of wing sections. New York: McGraw-Hill, 1959. p.
668, 669, 674y 675
101 |bid. p. 668 — 669y 674 - 675
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Tabla 8.4. Comparacion de perfiles a Reynolds de 9°000.000 102

Perfil Cicr- Cier Ci max aCl  Cimax C do L/D -

Naca Requerido maX invertido Cr

63(2-215 025 00-04 16 15 -1,38 00057 4386 -0,03 0267 -1 15
63(20-415 025 02-06 169 15 -1,05 0006 4167 -006 0262 -3 15
64(20-215 0,25 00-04 155 15 -1,15 00045 5556 -0,03 0265 -1 15
64(20-415 025 01-06 165 15 -1,05 0006 4167 -007 0264 -3 15

Punta  e5)-215 025 00-04 155 16 -1,2 00045 5556 -003 0269 -1 15
65(2)-415 025 02-06 162 16 -0,8 00055 4545 -0,06 00268 -3 15
66(20-215 025 0-04 15 16 -1,1 00045 5556 -0,03 026 -1 15
66(2)-415 025 02-06 16 17 -1 0,006 4167 -0068 026 -3 15
63(3218 025 -18-06 15 20 -1 0005 50,00 -0,025 0271 -1 18
63(3)-418 025 01-07 158 16 -1 00055 4545 -0,06 0272 -3 18
643218 0,25 -0,1-05 155 20 -1,35 0005 50,00 -0,025 00271 -1 18
 64(3)418 025 01-07 1,58 16 -1 0006 4167 -006 0273 -3 18
Ralz  g53).018 025 -01-05 1,5 18 -1,2 00042 5952 -0,027 0263 -1 18
65(3)-418 025 01-07 155 18 -0,8 00062 4032 -0,06 00265 -3 18
66(3)-218 025 -0,1-05 15 17 -1,17 00035 7143 -003 026 -19 18
66(3)-418 025 01-07 155 18 -1,8 00065 3846 -007 0262 -3 18

Fuente: Modificado por la autora

Se observo que los mejores perfiles eran los Naca 663-218 y 662-215.

8.1.1 Pendiente de lift

La pendiente de Lift es la variacion del lift en funcién del angulo de ataque en la
zona lineal, y depende de la pendiente de lift de sus perfiles constituyentes, por lo

que la tabla 8.5 recopila dichos valores.

Tabla 8.5. Cly a de los perfiles 103

Cuerda Perfil e Cl a Cl a
Raiz 663-218 0.26 -0.8 -10 1.04 10
Punta 662-215 0.25 -0.65 -8 1.2 12

Fuente: Modificado por la autora

La ecuacion 8.2 se utilizd para determinar la pendiente de lift de cada perfil.

102 ABBOTT, Ira H. y DOENHOFF, Von. Theory of wing sections. New York: McGraw-Hill, 1959. p.

668, 669, 674 y 675
103 |bid, 1959. p. 668, 669, 674 y 675
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Ecuacion 8.2. Pendiente de Lift 104

_dg
% = da
Donde
ao Pendiente de lift del perfil Ci°
dc; Diferencia de los coeficientes de lift -
da Diferencia de los angulos de ataque °

Por lo que la pendiente de lift para el perfil de raiz sera:

1.04 — (—0.8)
Aopuiy = T0-(=10) = 0.092 per degree
Y a su vez la pendiente de lift para el perfil de punta sera:

1.2 — (~0.65)
Qopynta — T2-(<8) = 0.0925 per degree
De manera tal que la pendiente para el ala es la media de los dos perfiles.

0.092 + 0.0925
aoAla = 2

180
= 0.09225 per degree * ( - ) = 5.28553566 per rad

Se realiz6 la correccion de un ala en dos dimensiones (2D) a un ala en tres
dimensiones (3D) teniendo en cuenta que es un ala de alta relacion de aspecto
(AR>4) 1% por lo que la pendiente de lift desde 0 hasta MACH 0.3 se calcula con la
ecuacion 8.3.

Ecuacion 8.3. Correccion de 2D a 3D para ala 196

ay * cosA
a =
2
ag * cosA agy * cos
\/ 1+(*ar )+ %ar
Donde
a Pendiente de lift del ala Ci°
A Angulo de flechamiento en c/4 °

104 ANDERSON, Jhon. Aircraft performance and design. Maryland: McGraw-Hill, 1999. p. 72
105 |bid. p. 91
106 |hid. p. 91
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5.28553566 * c0s(1.98)
a= = 4,5037 per radian

jl + <5.28553566 =lscos(1.98))2 5.28553566 * cos(1.98)

m (10.5) m (10.5)

a = 0.0786 per degree

De manera tal que la grafica 8.2 muestra como queda la grafica de C. contra angulo
de ataque para el ala en tres dimensiones.

Gréfica 8.2. Grafico de CL contra angulo de ataque
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8.1.2 Maximo coeficiente de Lifty a¢,

Una vez determinada la pendiente de lift para el ala en tres dimensiones se calculo
el angulo de ataque maximo capaz de alcanzar el ala antes de entrar en pérdida,
ello se realiza determinando si el Cumax Y a¢, . €l ala deben cumplir el siguiente
criterio de la ecuacion 8.4.

Ecuacion 8.4. Criterio para determinar CLmax y ag, 7

4
AR >
(C; + 1)CosA g
Donde
C, Factor de correccion por relacion de taperado
Ag Angulo en el borde de ataque Grados

El termino C1 se determin6 experimentalmente y se obtiene de la gréfica 8.3

Gréfica 8.3. Factor de correccién por relacion de taperado

1.0

95

x‘“l\
0 \L—w
0 2 4 6 8 10
TAPER RATIO, A

Fuente: HOAK, Donald; ANDERSON, R. y GOSS, Charles. USAF Stability and control DATCOM,
p,4.1.3.4-24

Conociendo que la relacion de taperado del ala es de 0.4 se determino que C:
corresponde a un valor de 0.4, valores que se reemplazan en la ecuacion 8.4
teniendo.

107 HOAK, Donald; ANDERSON, R. y GOSS, Charles. USAF Stability and control DATCOM, (Design
Reference) Long Beach. Finck . p 4.1.3.4 - 4
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4
10. = 3.
05> 02T DeosGan) ~ 338

Se ve que el ala cumple con el criterio, por lo que se puede utilizar este método para
determinar el Cmax y ac, , .

Con la ecuacion 8.5 se determiné el maximo coeficiente de sustentacion alcanzable
por el ala.

Ecuacion 8.5. Coeficiente de sustentacion 1°8

¢y
CL max — (C max) Cl max T ACL max
Il max

Donde

—Lmax Relacion entre el coeficiente de lift en tres dimensiones y -
Cimax el Cl de dos dimensiones

Ci max Coeficiente de lift maximo de dos dimensiones }
ACy max Delta del coeficiente de lift maximo -

De la tabla 8.3 se toma el Cimax promediado para crucero de 1.45, los otros dos
valores son tomados de las graficas 8.4 a 8.6.

Se conoce que el angulo en el borde de ataque es de 3.21° y se midié el AY como
3.3 en el perfil de raiz y de 2.75 en el de punta.

En la grafica 8.4 se ve una convergencia a bajos valores de angulo en el borde de

CL max

ataque por lo que se toma el === como 0.9.
La

108 HOAK, Donald; ANDERSON, R. y GOSS, Charles. USAF Stability and control DATCOM, (Design
Reference) Long Beach. Finck p, 4.1.3.4 -4
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Gréfica 8.4. Relacion de CLmax @ Cimax para alas de alta relacion de aspecto
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Fuente: HOAK, Donald; ANDERSON, R. y GOSS, Charles. USAF Stability and
control DATCOM, p 4.1.3.4-21

Gréfica 8.5. Correccién por nimero de MACH Grafica 8.6. Variacion del afilamiento del borde
en el lift mdximo de alas de alta relacién de de ataque para perfiles naca con diferentes
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109 HOAK, Donald; ANDERSON, R. y GOSS, Charles. USAF Stability and control DATCOM, (Design
Reference) Long Beach. Finck p. 4.1.3.4 - 21
110 1bid, p. 2.2.1-8
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El angulo de maximo CL se calcula con la ecuacién 8.6.

Ecuacion 8.6. Maximo angulo de C.'**

C
ac, = JLmax | ap + Aag,
max CL a max
Donde
C o Pendiente de lift para la velocidad en consideracion -
a Angulo de cero lift del ala Grados

Aac,  Delta del angulo de Cimax, valor obtenido de la figura 8.7 Grados

Dado que el método experimental da mejores resultados, se utilizo la grafica 8.7
para determinar el Aa¢, .

Gréfica 8.7. Incremento del &ngulo de ataque para maximo lift subsénico en alas de
alta relacién de aspecto
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Fuente: HOAK, Donald; ANDERSON, R. y GOSS, Charles. USAF Stability and control DATCOM.
4134-21

111 HOAK, Donald; ANDERSON, R. y GOSS, Charles. USAF Stability and control DATCOM,
(Design Reference) Long Beach. Finck p. 4.1.3.4 -4
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De manera tal que de MACH 0 a 0.2.
CLomax = 0.9 * 1.45 + 0 = 1.305
A MACH 0.3.

Cpomax = 0.9 % 1.45 — 0.2 = 1.105

Conociendo los valores de CLmax Se calcula el angulo de ataque maximo para cada
velocidad tomando un AY promedio de 3y un Aa.,, . de 1.3, con lo que se tiene.

MACH 0 a 0.2.

1.305

- — 145+ 1.3 = 1645
YCLmex = 0.0786 +

A MACH 0.3.

_1.105
%cLmax T 90786

—-145+13 =139

Los valores obtenido se compararon contra la grafica 8.2 dando resultados muy
cercanos, lo cual es factible dado que en el area en el cual la grafica deja de ser
lineal para entrar en la zona de perdida muchos factores entran en juego, tales como
la rugosidad de la piel, la disposicién de las pieles de la estructura y variaciones en
el flujo entre otros.

Solamente de manera experimental se podrian obtener valores finales. La tabla 8.6
recoge los valores calculados.

Tabla 8.6. Cymax Cua¥ dc,,,,. € MACH 02 0.2 y MACH 0.3

Velocidad
MACH CL max aCL LT CL a
0a0.2 1.305 16.45
0.0786
0,3 1.105 13.9

Fuente: Autora
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8.2 Dispositivos hipersustentadores

En el numeral 3.3.7 se vio que la aeronave necesitaba un coeficiente de lift maximo
entre 2.2 y 2.3, por lo que comparando contra los valores de coeficiente de lift
méximo del ala se hizo evidente la necesidad de la utilizacion de dispositivos
hipersustentadores.

8.2.1 Geometria de flaps

Se ha planteado un configuracion doble tal que en la aeronave Grizzly tenga en el
borde de fuga en la parte externa flaperones (alerones mas single slot flaps) y en la
parte interna double slot flaps, esto con el objetivo de cubrir la totalidad de la
envergadura y obtener el CL max Nnecesario.

Raymer da como parametro que los flaps y alerones tienen una longitud del 25%?11?
de la cuerda, los alerones tienen una envergadura que se puede extender desde el
50% al 90% de la envergadura mientras que los flaps se expanden el porcentaje
restante.

Cuerda C d ; ’
Se seleccionaron las relaciones de ——2201aps qa 25 694 y de —erd@extendida (€) 4
Cuerda jpcal Cuerda pcal

1.127 13 para obtener el mayor incremento en el C.'# quedando como se muestra
en el grafico 8.8.

Gréfica 8.8. Configuracion de los dispositivos hipersustentadores

-~ 1. 127(:———1
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- Jﬂ_r“:
0 .255(3\-

Fuente: Autora

&/

112 RAYMER, Daniel. Aircraft design: A conceptual Approach.4ed. Virginia: American Institute of
Aeronautics and Astronautics, 2006. p 127

113 HOAK, Donald; ANDERSON, R. y GOSS, Charles. USAF Stability and control DATCOM, (Design
Reference) Long Beach. Finck p, 6.1.1.1-19

114 McCORMICK, Barnes. Aerodynamics, Aeronautics and Flight Mechanics. Canada: Jhon Wiley
& Sons Ltda. 1995 p. 95
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La tabla 8.7 tiene las areas resultantes luego de dimensionar los dispositivos
hipersustentadores acorde al grafico 8.8, la gréfica 8.9 muestra el area de
flaperones y de double-slot flaps mientras la grafica 8.10 presenta el area de
influencia de dichos dispositivos hipersustentadores de una sola ala.

Tabla 8.7. Geometrias de dispositivos hipersustentadores

ITEM Un ala (ft3)  Total (ft?)

Flaps 48.8801953 97.7603906
Flaps - area de influencia 190.9382629  381.8765258
Flaperones 13.9726217 27.9452434
Flaperones - area de influencia 54.5805536  109.1611072

Fuente: Autora

Grafica 8.9. Configuracion y area de los dispositivos hipersustentadores

oubfesfotﬁg

Fuente: Autora

Double-slot flaps

Gréfica 8.10. Area de influencia de los dispositivos hipersustentadores

Area de influen
AR,

f\rea/de influencia
AL I I ARTed
Double - slot flaps
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Fuente: Autora

127



8.2.2 Incremento del C. por dispositivos hipersustentadores

Una vez determinada
hipersustentadores se procedié a determinar el incremento del coeficiente de lift, a
través del grafico 8.9 primero se determind la eficiencia del dispositivo en funcion
del angulo de deflexion y posteriormente se determiné el AC, /AC;.

Grafica 8.11. Eficiencia de los flaps

1.0

la geometria y las éareas de los dispositivos

Grafica 8.12. Delta de Cl max por flaps
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Fuente: McCORMICK, Barnes. Aerodynamics, Aeronautics and Flight Mechanics. Canada: Jhon Wiley &
Sons Ltda. 1995 p. 100-101

La tabla 8.8 recoge todos los valores de las gréaficas 8.9 y 8.10.

Tabla 8.8. Eficiencia y delta de Cl max por flaps

Flap

e_

n
Doubl
slotted
5 0.89
10 0.89
15 0.88
20 0.86
25 0.85
30 0.83
35 0.8
40 0.75
45 0.65

Single
slotted

o084

0.81
0.79
0.76

0.748

0.72
0.67
0.64
0.55

Double-slotted 0.97

Single slotted 0.94

Fuente: Autora
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Por lo que la variacion del AC; estara dado por la ecuacién 8.7.

Ecuacién 8.7. Variacion de AC, 11

AC1=Cla*T*r]*6f

Donde

AC, Delta de coeficiente de lift por flaps -

G, Pendiente de lift Ci/grados
T Factor de eficiencia del flaps -

n Eficiencia de los flaps -

Of Angulo de deflexion Grados

El factor de eficiencia de flaps se calcul6 con la ecuacion 8.8.

Ecuacion 8.8. Factor de eficiencia del flap 116

2c 2C
cos™?! (—f — 1) — sen [cos_1 (—f — )]
c c

T

T=1-

cos™1(2 % 0.256 — 1) — sen[cos~1(2 * 0.256 — 1)]
T=1- - = 0.615561356

Y finalmente los resultados de las ecuaciones 8.7 y 8.8 se reemplazan en la
ecuacion 8.9 para calcular el delta de coeficiente de lift 2D, tendiendo como
resultado la grafica 8.13

Ecuacion 8.9. Delta de coeficiente de lift maximo por flaps 7

A Clmax

AC, . = AC
max = A1 * 3

115 McCORMICK, Barnes. Aerodynamics, Aeronautics and Flight Mechanics. Canada: Jhon Wiley &
Sons Ltda. 1995 p. 102

116 |bid p. 100

117 1bid p. 100
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Donde la gréafica 8.13 muestra el incremento en el coeficiente de lift 2D que da
cada flap a diferentes grados de deflexion.

Gréfica 8.13. Angulo de deflexion contra AG ..

BT man
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Fuente: Autora

Se ve que el incremento maximo se presenta a los 40° de deflexién punto después
del cual el coeficiente de lift disminuye.

Una vez conocido el incremento del Ci del perfil se calcul6 el incremento en el ala
del coeficiente de lift maximo del ala por flaps, eso se realiz6 con la ecuacion 8.10.

Ecuacion 8.10. Incremento de sustentacion del ala 118

)
(ACha0) rraps = ACinas <%) [(1 - 0.08cos?A, 4 )cos/*A, 4]

Donde
(ACL,,) f1aps Delta del coeficiente de lift maximo por flaps ]
Sw /S Area del ala con flaps sobre area alar -

118 ROSKAM, Jany LAN, Edward. Airplane Aerodynamics and performance. Estados Unidos: Design,
analysis and research corporation, 1997 .p 128
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Por lo que finalmente el resultado de la ecuacion 8.10 se muestra en el grafico 8.14
mostrando el incremento del coeficiente de lift a diferentes angulos de deflexion.

AL man

Grafica 8.14. AC;, por flaps a diferentes angulos de deflexién
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Fuente: Autora

Finalmente sumando el incremento del coeficiente de lift méximo por flaps al
maximo coeficiente de lift limpio del ala se obtiene el gréfico 8.15 que muestra el
coeficiente de lift maximo por flaps para diferentes angulos de deflexion. Se ve que
no vale la pena desplegar los flaps a &ngulos por encima de los 40°.

Gréfica 8.15. Coeficiente de sustentacion maximo para diferentes angulos de deflexién
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Fuente: Autora
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8.2.3 Variaciéon de Cppor flaps

Una vez determinado el incremento del coeficiente de lift por flaps se procede a
determinar el incremento que tendra el drag, dado que se presentara un incremento
de drag parasito por la nueva geometria y areas expuestas asi como un incremento
en el drag inducido por el aumento de coeficiente de lift.

Los resultados de dichos incrementos se muestran en la grafica 8.16 y sus valores
se encuentran en la tabla 8.9.

8.2.3.1 Incremento del drag inducido por flaps

El incremento del drag inducido se calcul6 con la ecuacién 8.11.

Ecuacion 8.11. Delta de drag inducido **°

2
ACp, = k* (AC, ) COSA4

Donde
ACp, Delta de coeficiente de drag inducido -
kg 0.14 para flaps de toda la envergadura -

0.28 para media envergadura

Dado que los flaps se extienden el total de la envergadura se utiliz6 un kf de 0.28, y
se calculé de manera individual para cada tipo de flap haciendo posteriormente una
suma.

119 RAYMER, Daniel. Aircraft design: A conceptual Approach.4ed. Virginia: American Institute of
Aeronautics and Astronautics, 2006. p. 354
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8.2.3.2 Incremento del drag parésito por flaps

El incremento del drag parasito se calculé utilizando la ecuacion 8.12.

Ecuacién 8.12. Delta de drag parasito con flaps 12°

C Sl d
ACDOﬂaP - Fflap ( f/C> ( e /Sref> (6flap B 10)

Donde
F flap 0,0074 para slot y double slot flaps 2 -

Por lo que finalmente la variacion del drag por la utilizacion de flaps quedo como se
muestra en la grafica 8.16, graficandose individualmente el incremento y la suma de
los dos.

Gréfica 8.16. Variacion de drag por utilizacion de flaps
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ACDi flap
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Fuente: Autora

120 RAYMER, Daniel. Aircraft design: A conceptual Approach.4ed. Virginia: American Institute of
Aeronautics and Astronautics, 2006. p. 336
121 |bid. p. 336
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Tabla 8.9. Variacién de drag por utilizacion de flaps

of ACDpi flaps ACbo flaps ACpb flaps

5° 0.00051863 -0.00830108 -0.007782447
10° 0.00207451 0 0.002074515
15° 0.00456336 0.00830108 0.012864432
20° 0.00774807 0.01660215 0.02435022

25° 0.01182645 0.02490323 0.036729678
30° 0.0162381 0.0332043 0.049442405
35° 0.02053301 0.04150538 0.062038389
40° 0.02357106 0.04980646 0.073377512
45° 0.02240724 0.05810753 0.080514767

Fuente: Autora
8.2.4 Variacion de Cwpor flaps

De igual manera con el incremento del lift se presenta un incremento en el
coeficiente de momentos, el cual es calculado con la ecuacion 8.13.

Ecuacion 8.13. Variacion de CM por flaps 122

X X c'
ACy s = AC, [ Tcef - ( ;,”) (;)l

Donde
ACy ¢ Incremento del coeficiente de momento por flaps -
X D
ref Posicion deseada para el momento de cabeceo, 0.25 12 -
c
X . ., .
— Localizacion del centro de presiones -
c

La localizacion del centro de presiones se termina con el grafico 8.17.

122 HOAK, Donald; ANDERSON, R. y GOSS, Charles. USAF Stability and control DATCOM, (Design
Reference) Long Beach. Finck p 6.1.2.1-4
123 |pid, p 6.1.2.1-15
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Gréfica 8.17. Localizacion empirica del c.p. para flaps
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Fuente: HOAK, Donald; ANDERSON, R. y GOSS, Charles. USAF Stability and control DATCOM,
(Design Reference) Long Beach. Finck p 6.1.2.1-4

Se conoce que c’/c 1.127, Xref/c se desea en el 0.25, Cwm del perfil es de -0.03 y por
el gréfico 8.17 se determin6 que Xcp/c’ queda en 0,425,

Por lo que el resultado de la ecuacion 8.13 se resume en la tabla 8.10 siendo
ilustrado en el grafico 8.18.

Tabla 8.10. Recopilacion de Ci, Cm y ACpo fiaps
Of ACLmax CiLmax ACmt Cmt  ACpoflaps

5° 0.1627 15127 -0.0372 -0.0672 -0.00962
10° 0.3253 1.6753 -0.0745 -0.1045 0
15° 0.4825 1.8325 -0.1105 -0.1405 0.00962
20° 0.6287 1.9787 -0.1440 -0.1740 0.01924
25° 0.7768 2.1268 -0.1779 -0.2079 0.02886
30° 0.9102 2.2602 -0.2084 -0.2384 0.03848
35° 1.0235 2.3735 -0.2344 -0.2644 0.0481
40° 1.0966 2.4466 -0.2511 -0.2811 0.05772
45° 1.0692 24192  -0.2448 -0.2748 0.06734

Fuente: Autora
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Gréfica 8.18. Angulo de deflexion de flaps versus CM y CLmax
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8.3 Angulos de incidencia y twist geométrico

El &ngulo de incidencia es aquel &ngulo de ataque entre el perfil y el eje longitudinal
de la aeronave y se establece de manera tal que en crucero el ala este produciendo
el coeficiente que la aeronave necesita sin necesidad de variar el &ngulo de ataque
de la aeronave.

El angulo de twist geométrico es una variacion del angulo geométrico desde el perfil
de raiz hasta el perfil de punta a lo largo de la envergadura buscando una
distribucion casi eliptica y que la raiz del ala entre en perdida antes que la punta de
manera tal que el piloto casi siempre conserve control sobre la aeronave.
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8.3.1 Angulo de incidencia para la fase de crucero

El &ngulo de incidencia durante la fase de crucero se determind con la ecuacion
8.14, la cual se evalla con base en el peso de inicio de crucero y el peso al final de
dicha fase.

Ecuacion 8.14. Angulo de incidencia para la fase de crucero 124

1\(W + W)
a:. = C_La W-I_QZL

a, Angulo de incidencia para la fase de crucero Grados

a;,  Angulo de ataque de zero-lift Grados
p Densidad a altitud crucero slug/ft®
74 Peso al inicio de crucero Ib
W, Peso al final de crucero Ib

Primero se determiné el peso al comienzo de la fase de crucero, W1, utilizando las
fracciones parciales de combustible de la seccién 3.2.

W; = 19000 — [(1 — 0.99 * 0.99 * 0.995 % 0.98) * 19000] = 18158.21 Ib

Posteriormente utilizando dato del consumo de combustible de los motores tomado
del anexo B se calculé el consumo de combustible durante el crucero, con ello se
determina el peso al final de la fase dado que no hay mas variaciones de pesos.

Consumo combustible = 2.768 horas * 2 * 393.5 lb/hora = 2178.416 b

W, =W, —2178.416 = 15979.794 b

Con lo que finalmente se calculé el angulo de incidencia.

1.45 = 6.8734°

_ ( 1 ) 18158.21 + 15979.794 N
¢~ \0.0786/ 0.001496 * (303,805)2 * 580

124 GUDMUNDSSON, Snorri. General aviation aircraft design: applied methods and procedures.
Estados Unidos: Elsevier,2014. p.326
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Por lo que el coeficiente de lift para la fase de crucero se determind con la ecuacion
8.15.

Ecuacion 8.15. Coeficiente de lift para fase de crucero!?®

CLcrucero = a(ac - aZL)
C...  =0.0786+ (68734 — 1.45) = 0.4262

Dicho valor se comprobo con la grafica 8.2 dando correctamente.

8.3.2 Angulo de twist

A través del teorema de linea de sustentacion se determiné el angulo de twist
geomeétrico necesario para obtener el coeficiente de lift de crucero. Se utilizé el

codigo de matlab del anexo C, cuyos resultados se muestran en las graficas 8.19 y
8.20.

Grafica 8.19. Distribucion de lift para angulos de twist geométrico de -3° y -3.1°.
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125 GUDMUNDSSON, Snorri. General aviation aircraft design: applied methods and procedures.
Estados Unidos: Elsevier,2014. p.326
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Grafica 8.20. Distribucion de lift para angulos de twist geométrico de -3.15° y -3.2°.
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Se determiné que el &ngulo de twist geométrico necesario es de -3.15° por lo que

ala tendra washout.
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9. DIMENSIONAMIENTO DEL TREN DE ATERRIZAJE

El tren de aterrizaje es aquel sistema de la aeronave encargado de permitir el facil
rodaje de la aeronave mientras se encuentra en tierra.

Dado durante los requisitos se pidié que la aeronave de carga Grizzly pudiera operar
desde terrenos no preparados se hace necesario la utilizacion de un tren de
aterrizaje fuerte capaz de soportar las cargas impuestas.

Se desea la aeronave sea capaz de aterrizar con el peso maximo al despegue
previendo posibles situaciones adversas.

9.1 POSICION LONGITUDINAL DEL TREN DE ATERRIZAJE

Al utilizarse un tren de aterrizaje con tren de nariz en lugar del tren convencional, la
ubicacion longitudinal se realiza de manera tal que el tren principal quede por detras
del centro de gravedad mas atrasado para evitar que la aeronave se fuera a levantar
y apoyar sobre la estructura de la cola.

Currey sugiere utilizar un angulo entre el c.g. mas atrasado y el tren principal de al
menos 15°, y que del tren principal a la estructura més atrasada del fuselaje exista
al entre 12 y 15° minimo para evitar que la aeronave durante la fase de rotaciéon
golpee la estructura'?®, pero este valor puede variar en funciéon de la configuracion
de la aeronave, por lo que finalmente se propone la disposicion que se ve en el
grafico 9.1.

Gréfica 9.1. Posicion longitudinal del tren de aterrizaje

C.G. trasero
d'.
C.G.
delantero
17.20° H
2018+ _f)
A

X2 X1

FM FMN
| X3 -

Fuente: Autora

126 CURREY, Norman, Aircraft Landing Gear Design: Principles and Practices. Ohio: AIAA, 1988.
p.26
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La bibliografia recomienda una distribucion de carga de manera tal que el tren
principal cargue aproximadamente del 85 al 95% del peso maximo, mientras el tren
de nariz cargue aproximadamente del 5 al 15% *?’. Tomando un valor medio de
10% para el tren de nariz se determind Xs utilizando la ecuacion 9.1.

Ecuacion 9.1. Fuerza sobre el tren de nariz 128

WTO XZ
F. =
Donde
Fy  Fuerzaen el tren de nariz Ib
X, Distancia entre el c.g. mas atrasado y el tren principal ft
X; Distancia entre el tren principal y el tren de nariz ft

_ 19000 * 2.488298 ft
3 0.1 * 19000

= 24.88298 ft

Con 24.88 ft el tren de nariz quedaria 1.22 ft por delante del radomo del radar, por
lo que no se puede dejar el tren en dicha posicion, se debi6é cambiar la ubicacion de
manera que se pudiera anclar al frame del fuselaje tal cual se ven en el grafico 9.1
y de esta manera calcular la cantidad de carga que debe soportar cada tren.

Utilizando las distancias y proporciones del grafico 9.1 como guia, queda de la
siguiente manera.

p _ 19000 2488298 ft
N 19.736266 ft

= 239547 lb

El tren de nariz estaria soportando 12.6% del peso maximo lo cual esta dentro de
los rangos recomendados por Raymer.

Con la ecuacion 9.2 se determind la carga que el tren principal deberia soportar.

127 RAYMER, Daniel. Aircraft design: A conceptual Approach.4ed. Virginia: American Institute of
Aeronautics and Astronautics, 2006. p. 266
128 ANDERSON, Jhon. Aircraft performance and design. Maryland: McGraw-Hill, 1999. p 446
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Ecuacién 9.2.Carga sobre el tren principal 2°

Wro Xy
F., =
M X3
Donde
Fy Fuerza sobre el tren principal Ib
X, Distancia entre el c.g. mas atrasado y el tren de nariz ft

p _ 19000+ 17248597 ft
M= 19.736266 ft

= 16605,13407 Ib

Con lo que esas 16605 Ib equivalen al 87.4% del peso maximo, viéndose que la
distribucion propuesta en el gréfico 9.1 da porcentajes de carga dentro de lo

recomendado en la bibliografia.

9.2 DETERMINACION DEL DIAMETRO DE LAS RUEDAS DEL TREN DE

ATERRIZAJE

Una vez determinada la posiciéon longitudinal del tren se procedié a determinar el
diametro y el ancho que podrian tener las llantas del tren de aterrizaje con las

ecuaciones 9.3 y 9.4 respectivamente.

Ecuacion 9.3. Determinacién de didmetro de las ruedas de tren 130

. Fyun 5
Diametro = A (T)

Ecuacién 9.4. Determinacion de ancho ruedas de tren 31

Ancho = A (FMT'N)B

129 ANDERSON, Jhon. Aircraft performance and design. Maryland: McGraw-Hill, 1999. P 446

130 |id. p 447
131 |bid. p. 447
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Donde A y B son constantes determinadas estadisticamente, dichos valores se
recogen en la tabla 9.1.

Tabla 9.1. Diametro y ancho de ruedas de tren de aterrizaje para aeronaves de transporte

Diametro Ancho

Aeronave
A B A B

Transporte /

Bombarderos 163 0315 01043 0.8

Fuente: RAYMER, Daniel. Aircraft design: A conceptual Approach.4ed. p. 266

9.2.1 Dimensiones tren principal

Se conoce que el tren principal soporta 16605 Ib, por lo que cada llanta estara
soportando 8302.5 Ib, utilizando las ecuaciones 9.3y 9.4.

(16605.13407)0-315

Diametro = 1.63 =2797in

)0'48 = 7.93in

Ancho = 01043 (12222

9.2.2 Dimensiones tren de nariz

De igual manera se utilizaron las ecuaciones 9.3 y 9.4 para el dimensionamiento del
tren de nariz.

Diametro = 1.63 (2395.47)%315> = 18.91 in
Ancho = 0.1043(2395.47)%48 = 436 in

Una vez determinado un posible valor de diametro y el ancho tanto para el tren de
nariz como para el tren principal se debié recurrir a los catdlogos comerciales para
definir las llantas que se utilizaran en la aeronave Grizzly.
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9.2.3 Seleccién de llantas comerciales

Dado que la aeronave es de tren fijo y conociendo la carga que tiene que soportar
cada llanta se procedi6 a seleccionar las llantas que soportaran ambas condiciones
a traves del catalogo comercial de llantas para aviacion de Michelin.

La tabla 9.2 muestre las llantas seleccionadas.

Tabla 9.2. Seleccion de llantas comerciales

Descripcion Aplicacion Dimensiones
M N D , Carga )
Tren i3 o
(Diametro  (Ancho (zgrg?;ro Tipo Ve(l:}m:)ad maxima Dla(riT;e)ztro A?i:::;o
in) ) i ' ()
Nariz 132 27.5 8.9 -125 Vi 275 4300 27.70 9.0
Principal 30 8.8 -16 VI 250 10200 30.30 8.90

133

9.3 DETERMINACION DE LA POSICION LATERAL DEL TREN DE
ATERRIZAJE

Para facilitar el rodaje en tierra y evitar que la aeronave evitar que la aeronave sufra
un volcamiento por giros a alta velocidad se debe realizar un posicionamiento lateral
de manera tal que el taxeo se pueda realizar facilmente pero que no exista riesgo
de volcamiento. Se utilizé la gréfica 9.2 como guia.

Grafica 9.2. Determinacion posicion lateral del tren de aterrizaje

je——H
~——D ~|
/____,_Eb.-—-‘i CG. \l
k\“;ﬁL e f ]
X \\\ //\: - :
[y ¥, AT
g T "t Y6 i}

~ Static Ground Line

Fuente: Modificado por la autora 134 135

132 MICHELLIN. Aircraft tire data. Estados Unidos: Michellin. p. 39

133 |bid. p. 41

134 CURREY, Norman, Aircraft Landing Gear Design: Principles and Practices. Ohio: AIAA, 1988. p.86
135 RAYMER, Daniel. Aircraft design: A conceptual Approach.4ed. p. 265
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Currey da por referencia que el Overturn Angle debe ser inferior a 63° 136, mas alla
de este valor se presentan problemas durante el taxeo y la carrera de despegue, de
manera contraria si es mucho menor que este valor lo mas probable es que la
aeronave se voltee en un giro.

Asumiendo una trocha (2*Y) de 16 ft se calculd el Overturn Angle a través de la
ecuacion 9.5.

Ecuacioén 9.5. Relacion geometria de overturn angle

H
Overturn Angle = Tan™? ( )
verturn Angte = 1an -\ Static Ground Line

9.535516 ft

- )=5ao

Overturn Angle = Tan™?! (

Finalmente el tren de aterrizaje qued6 como se muestra en el gréafico 9.3.

Grafica 9.3. Determinacion posicion lateral del tren de aterrizaje

T S

ft

Fuente: Autora

136 CURREY, Norman, Aircraft Landing Gear Design: Principles and Practices.Ohio: AIAA, 1988.
p. 37cia
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10.ESTABILIDAD ESTATICA

La estabilidad estética positiva se entiende como la tendencia que tiene la aeronave
a retornar a su posicion de equilibrio luego de ser perturbada y sacada de su actitud
normal de vuelo.

Dado que se trata de una aeronave de cargay transporte se desea tener un margen
estatico de minimo 10 % para cualquier condicion de c.g. de manera tal que la
aeronave siempre sea controlable sin importar la configuracion en la que se
encuentre.

10.1 POSICION MAXIMA DEL NEUTRAL POINT

Dado que se conoce la posicion mas atrasada del centro de gravedad y se conoce
el margen estatico se calculd la posicion del punto neutro con la ecuaciéon 10.1.

Ecuacion 10.1. Posicién maxima del punto neutro 137

Donde

SM Margen estatico -
)fnp Punto neutro en porcentaje de MAC -
Xeg. Posicién del centro de gravedad en porcentaje de MAC -

Gracias al numeral 6.4 se conoce que el X, ;, corre desde el 78,65% hasta el 85,05%

por lo que el punto neutro en porcentaje de MAC quedo determinado de la siguiente
manera.

Xop=SM+X., =0.1+0,7865 = 0.8865

-g-aft

Xpp=SM+X.,  =01+0,8505=0.9505

Por lo que la posicion del punto neutro se determiné con la ecuacion 10.2.

Ecuacion 10.2. Posicién punto neutro

Xnp = (Xyp * MAC) + Distancia al datum line

137 RAYMER, Daniel. Aircraft design: A conceptual Approach.4ed. Virginia: American Institute of
Aeronautics and Astronautics, 2006. p. 473
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Xnp = (0.8865 = 7.8841) + 10.802265 = 17.79151965 ft

10.2 ¢, DEL ESTABILIZADOR HORIZONTAL

Se necesita conocer la pendiente de lift el estabilizador horizontal, la cual se realiza
con la ecuacién 10.3 con los datos propios del estabilizador horizontal.

Ecuacion 10.3. Pendiente de lift del estabilizador horizontal 138

ay * cos/
aur = G A
Qg * COS Qg * COS
\/ 1+ (*5ar )+ %ar
ayr Pendiente de lift del estabilizador horizontal Grados/CL
ao Pendiente de lift del perfil del estabilizador horizontal Grados/CL
A Angulo en c/4 Grados

Tanto para el estabilizador horizontal como para el vertical se desea utilizar un perfil
Naca 0012-64 dado que son los que presentan la misma pendiente de lift que los
de 9% de espesor y al mas grueso dara mejores resultados estructurales.

Para determinar la pendiente de lift del perfil se utilizé6 de nuevo la ecuacion 8.2.

_12-(-08) _

= o1
“=1 (=g 0

Con lo cual se pudo proceder a determinar la pendiente de lift del estabilizador
horizontal

El primer punto es determinar la pendiente de lift del perfil.

0.1 *cos1.83774

ayr =
\/1 n (0.1 * COS 1.83774)2 0.1 * cos1.83774
T*55 T*55

138 ANDERSON, Jhon. Aircraft performance and design. Maryland: McGraw-Hill, 1999. p. 91
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a,HT == 0.09937

10.3 POSICION DEL CENTRO AERODINAMICO

Se conoce que el a.c. queda en el 26% del perfil, y con la ecuacién 10.4 se
determind la posicion del a.c. del ala.

Ecuacion 10.4. Posicion del centro aerodinamico del alal3®

Xa.c. wings = Yuac * tanf g wing T 0'26Cwing

Donde
Xa.c.wings ~ Posicion del centro aerodinamico del ala ft
Yvac Posicion del MAC ft
/}LE wing Angulo del estabilizador horizontal en el borde de ataque °
Cwing MAC del ala ft

Xarc. wings = 17.006 * tan(3.21) + 0,26(7.8841) = 3.003 ft
10.4 Cpy, ¥ Cm, DEL FUSELAJE

Ahora se debe determinar el coeficiente de momento cero y el coeficiente de
momento alpha del fuselaje. Para ello se debe medir la altura de cada seccion del
fuselaje, lo cual se muestra en el grafico 10.1.

Gréfica 10.1. Dimensiones de los segmentos de la aeronave — Vista lateral

W [ft)
|
|
|
|

=] ra
|

0 2 4 &6 B 10 12 14 16 1B 20 22 24 26 28 30 32 34 36 38 40 42 44 45 48 50 52

X (ft)

Fuente: Autora

135 BRANDT, Steve, RANDALL Stiles, BERTIN, Jhon y WHITFORD, Ray. Introduction to
Aeronautics A Design Perspective. Virginia: AIAA, 2004.p. 302
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La tabla 10.1 recoge las dimensiones de la altura de cada seccion del fuselaje y su
posicion, adicionalmente la suma entre el angulo de cero lift de las alas y el angulo

de incidencia del fuselaje, el cual se dejé en 0°.

Estacion

© 0 N O 0o~ WDN PP

N NN NNRNRERRRRR R P B
g 5 W N RFP O © 0 N O U0 M WN R O

El coeficiente de momento cero del fuselaje se calcula con la ecuacion 10.5.

Ax [ft]

0
0.01968498
0.07545909
0.21653478
0.31824051
0.81364584
1.15485216

2.4606225
0.84317331
1.56167508

1.2467154

3.0183636
2.38188258
3.43502901
1.80773733
4.39303137
2.68371894
2.57873238
1.19422212
3.85497525
6.43698846

2.3621976
3.18568593
1.92584721
1.74540156

49.71441699

wf [ft]

0
0.12795237
0.5905494
1.03674228
1.4435652
2.37860175
3.40222071
5.41993116
5.92517898
7.45404576
8.06099931
8.49078804
8.82215187
8.86808349
8.80902855
8.66467203
8.57608962
8.19879417
7.96257441
6.56822166
4.02885924
3.03148692
2.18831361
1.52230512
0.60039189

alw + if
-1.45
-1.45
-1.45
-1.45
-1.45
-1.45
-1.45
-1.45
-1.45
-1.45
-1.45
-1.45
-1.45
-1.45
-1.45
-1.45
-1.45
-1.45
-1.45
-1.45
-1.45
-1.45
-1.45
-1.45
-1.45

Fuente: Autora
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Tabla 10.1. Dimensiones de segmentos de la aeronave
(Wfr2)* [aOw + it]*Ax

0
-0.0004673
-0.03815856
-0.33747164
-0.96160402
-6.67493251
-19.382927
-104.809472
-42.9227758
-125.818004
-117.466247
-315.526294
-268.805042
-391.703956
-203.403941
-478.229722
-286.209243
-251.347311
-109.789327
-241.148851
-151.500798
-31.4771659
-22.1202526
-6.47132553
-0.91229017

-3177.057579



Ecuacion 10.5. Coeficiente de momento cero de fuselaje 14°

ky—ky
2 .
Cin s = 36,5*5*52) sz(a0w+lf)Ax
xX=
Donde
oy Coeficiente de momento cero del fuselaje il
k, —kq Sale de la grafica 10.2 -

wf(aow +if)Ax  Sale de la tabla 10.1 -

El factor k2-k1 sale de la gréafica 10.2.

1%réfica 10.2. k2 — k1 4

0.9 -
ka—ky 0.8 -
0.7

0.6 ] . SE——
0 10 20

{r I nay

NELSON, Robert. Flight stability and automatic control. Estados Unidos: McGraw-Hill, 1989 p. 54

, . l . .,
El término —— se obtiene de la ecuacién 10.6.

max
Ecuacién 10.6. Relacion de la longitud del fuselaje al diametro maximo 142

lp longitud fuselaje

dmax diametro maximo

lp 49.71441699
dpmax 8530158

= 5.828076923

Por lo que finalmente el coeficiente de momento cero del fuselaje queda de la
siguiente manera.

0.864092057

C =
Mof  36.5 % 580 x 7.8841

% (=3177.057579) = —0.01644796

140 NELSON, Robert. Flight stability and automatic control. Estados Unidos: McGraw-Hill, 1989.
p. 53

141 1bid, p. 54

142 1bid, p. 54
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Ahora para determinar el C,, se realiza la medicion del ancho del fuselaje y su

ubicacion a lo largo del fuselaje. Dichos valores se listan en la tabla 10.2 y se ilustran
en la gréfica 10.3.

Gréfica 10.3. Dimensiones de segmentos de la aeronave — Vista Superior

L

% : Cuerda
= - raiz
1
o d
0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20 22 24 26 2B 30 32 34 36 38 40 42 44 45 48 50 52
¥ (ft)
Fuente: Autora
Tabla 10.2. Dimensionamiento superior y downwash del fuselaje

A i W oode 20D Xi{jIZ/;S ~ deplda [dem;\s]Ax
1 0.01968492 0.17716482 14.0583566 1.53097778 1.10478143 0.0006826
2 0.07545886  0.8202075 13.8779109 1.51132696 1.10584789 0.05613751
3 0.21653413 1.49605848 13.5924787 1.48024293 1.10768742 0.53683487
4 0.31823955 2.14238199 13.0248951 1.41843215 1.11202535 1.62428658
5 0.81364339 3.17584344 11.9520637 1.30159908 1.12360184 9.22071737
6 1.15484868 4.50457959 9.97700403 1.08651188 1.16113332 27.2091954
7 2.46061508 6.29591277 8.48750721 0.92430327 1.20528532 117.557665
8 0.84317077 6.81756474 7.26703845 0.79139225 1.2514356 49.0436276
9 1.56167037 7.84774536 5.95142562 0.64811988 1.31305952 126.288437
10 1.24671164 8.13317757 3.90090687 0.42481507 1.45964217 120.374065
11 3.0183545 8.41860978 1.22046876  0.13291102 1.95295195 417.775111
12 0.38057628 8.530158 0.19356897 0.00650377 0.00650377 0.180103
13 2.68371894 8.530158 1.9028814 0.06393535 0.06393535 12.4851062
14 2.57873238 8.530158  4.36678473 0.14672061 0.14672061 27.5303381
15  1.19422212 8.530158 6.24341949 0.20977409 0.20977409 18.2285077
16  3.85497525 8.530158 8.87792598 0.29829149 0.29829149 83.6713164
17 6.43698846 8.29721907 14.0616374 0.4724602 0.4724602 209.369336
18 2.3621976  7.71323133 18.2053257 0.61168494 0.61168494 85.964022
19 3.18568593 6.04656969 20.6987565 0.6954623 0.6954623 81.001801
20 1.92584721 3.86481774 23.4382495 0.78750716 0.78750716 22.6534512
21  1.74540156 1.22703042 25.4034667 0.85353694 0.85353694 2.24299519

z 1413.0137

Fuente: Autora
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La tasa de cambio del downwash con respecto al angulo de ataque se calcul6 con
la ecuacion 10.7.

Ecuacion 10.7. Tasa de cambio del downwash con respecto al angulo de ataque®*?

de _ ZCLaW
da, TAR,

de : .
T Tasa de cambio del downwash con respecto al angulo de ataque -
w

de  2+4,5037

= = 0.27
da,, m*10.5 0.2730

de .
El d—" se calcula de maneras diferentes para la parte por el frente del ala y por

Ay

detras de la misma, upwash y downwash respectivamente. La primera se calcula
con base a la curva (a) de la grafica 10.4.

Gréfica 10.4. Variacion del angulo local del flujo a lo largo del fuselaje

.
C Cc
Fuente: NELSON, Robert. Flight stability and automatic control. Estados Unidos:
McGraw-Hill, 1989. p.55

El cambio de flujo local con respecto al angulo de ataque se calculo con base a la
ecuaciéon 10.8.

143 NELSON, Robert. Flight stability and automatic control. Estados Unidos: McGraw-Hill, 1989. p.
48
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Ecuaciéon 10.8. Cambio de flujo local con respecto al &ngulo de ataque 44

de,  x; [ de

da, E da,,

Donde

de

# Cambio de flujo local con respecto al angulo de ataque

w
» Distancia desde el final de la cuerda de raiz hasta el centroide de ft
L la seccion.
I Distancia desde el final de la cuerda de raiz hasta a.c del HT ft
h (21.6374 ft)

Por lo que el Cing s S€ calcula con la ecuacion 10.9.

Ecuacion 10.9. Coeficiente de momento alpha del fuselaje 145

x=1

c B 1 Z ) de A
mar = 365542 " day,

x=0
Donde

de

w? —— Ax Sale de la tabla 10.2
I da,,

Con lo que el coeficiente de momento alpha del fuselaje queda:

1413.0137

c, = = 0.485060625 rad~?
mas = 365 (580)(7.8841) ra

180
= 0.00846590 * -

Una vez caracterizado el fuselaje se pasé a terminar de dimensionar el ala.

144 NELSON, Robert. Flight stability and automatic control. Estados Unidos: McGraw-Hill, 1989. p.55
145 1bid, p.49
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105 Cpgy, ¥ Cm, DEL ALA

Se conoce el coeficiente de momento del perfil y en general del ala, pero se debe
calcular los efectos que sobre ella tiene el centro de gravedad, lo cual se hace con
la ecuacion 10.10.

Ecuacion 10.10. Cy,, , del ala 146

Cmow = Cimgew T [Clgw|ol] (x% —%)
Donde
Cing Coeficiente de momento cero del ala -
% Posicion del c.g. en términos del MAC -
% Posicion del a.c. en términos del MAC -

4,5037 rad~1|1,45|

C T80/

Mow

= —0,03 +

(0,7865 — 0,26)

Cmy,, = —0,03+0,011638001 = —0,01836

0

Posteriormente se calcul6 el coeficiente de momento alpha del ala con la ecuacion
10.11.

Ecuacion 10.11. Cy,_, del ala'¥’

_ xcg Xa
Cmaw — “Llgw -
Cc Cc

Donde

Cm,, Coeficiente de momento alpha del ala

Cm,,, = 45037 rad=(0,7865 — 0,26) = 2.3711rad™!

146 NELSON, Robert. Flight stability and automatic control. Estados Unidos: McGraw-Hill, 1989. p. 46
147 1bid. p.48
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10.6  UPWASH Y DOWNWASH

Ya determinado la tasa de cambio del downwash con el angulo de ataque se debe
calcular las derivadas del dngulo de ataque para upwash y downwash, con las
ecuaciones 101.12 y 10.13 respectivamente

Ecuacion 10.12. Derivadas del angulo de ataque para upwash 148

oay, de

da +6a

Donde
da,  Derivadas del angulo de ataque para upwash -

Ja

—% =1+0.2730 =1.273
da

Ecuacion 10.13. Derivadas del angulo de ataque para downwash 14°

dap " de
da Jda

Donde

da, Derivadas del &ngulo de ataque para downwash -

aah
—=1-0,2730 = 0,727
Jda

148 RAYMER, Daniel. Aircraft design: A conceptual Approach.4ed. Virginia: American Institute of
Aeronautics and Astronautics, 2006. p. 481
149 1bid. p. 481
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10.7 DETERMINACION DEL AREA DEL ESTABILIZADOR HORIZONTAL

Ya habiendo caracterizados los coeficientes de momento tanto del ala como del
fuselaje y el comportamiento del downwash junto con las derivadas del angulo de
ataque se puede calcular el area del estabilizador horizontal necesaria para
compensar la aeronave.

La distancia desde la nariz de la aeronave al borde de ataque de la cuerda de raiz
es de 14.102068 ft. Por lo que se puede calcular la posicién del centro aerodinamico
del grupo conformado por el ala y el fuselaje utilizando la ecuaciéon 10.14.

Ecuacion 10.14. Posicién del a.c. del grupo ala - fuselaje!®°

loc. wing\’
lwf lo,oos +0,111 (%) l

A.C.wing + fuselaje Xa-c-wing - S
W~Lg wing

Donde

Xac. wing + fuselaje  P0sicién del a.c. del grupo ala - fuselaje

Xa-C-wing Posicion del a.c. del ala

14,102068)2]

48,644232 % 8,5301582 /0,005 + 0,111 (m
=3,003 — '

Xa-C- wing + fuselaje 580 % 0,0786

=1,89

La posicion del a.c. del grupo ala - fuselaje con respecto al MAC se calcula con la
ecuacion 10.15.

Ecuacion 10.15. Posicién del a.c. del grupo ala - fuselaje en términos de MAC1°1

S Xa-c- wing + fuselaje - Y(tan ALE)

A.C.ywing + fuselaje c

Donde

Xac. wing + fuselaje  POSICION del a.c. del grupo ala — fuselaje en términos de MAC

150 BRANDT, Steve, RANDALL Stiles, BERTIN, Jhon y WHITFORD, Ray. Introduction to Aeronautics
A Design Perspective. Virginia: AIAA, 2004.p., 205
151 |bid.p.211
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_ 189 ft— 17,006(tan 3,21)

Xa-c- wing + fuselaje 7 8841 ft = 0,1187

Ya determinada la posicion del centro aerodinamico en términos de MAC nos
podemos devolver y modificar la ecuacién 10.16 que calcula en punto neutro en
términos de MAC para calcular el &rea del estabilizador horizontal.

Ecuacién 10.16. Punto neutro en términos de estabilizador horizontal 152

Xpp. =X 4y Chota (1-%)

A.C.irri ,
wing + fuselaje CLa da

Utilizando la ecuacion 6.1 y despejando en términos de coeficiente de volumen,
ecuacion 10.17, la podemos reemplazar en la ecuacion 10.16 para finalmente
obtener la ecuacion 10.18 con la cual podemos calcular el Area necesaria para el
estabilizador horizontal

Ecuacion 10.17. Coeficiente de volumen para el estabilizador horizontal 53

Por lo que finalmente el area necesaria para compensar la aeronave en la condicion
mas desfavorable de centro de gravedad fue determinada por la ecuacién 10.18.

Ecuacion 10.18. Area necesaria para compensar la aeronave 154

Xn-P- - Xa-c- wing + fuselaje

Sur =

152 BRANDT, Steve, RANDALL Stiles, BERTIN, Jhon y WHITFORD, Ray. Introduction to Aeronautics
A Design Perspective. Virginia: AIAA, 2004.p.206

153 RAYMER, Daniel. Aircraft design: A conceptual Approach.4ed. Virginia: American Institute of
Aeronautics and Astronautics, 2006. p. 121

154 BRANDT, Steve, RANDALL Stiles, BERTIN, Jhon y WHITFORD, Ray. Introduction to
Aeronautics A Design Perspective. Virginia: AIAA, 2004.p.212
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Sur = 285  0.09937

0.8865 —0,1187

= 134.034

78841 580 0.0786 (1 ~ 0-2730)

Dio un area inferior a la que se tenia por aproximadamente 24 ft2.

Lo que utilizando la ecuacion 10.17 da el siguiente coeficiente de volumen:

10.7.1 DIMENSIONAMIENTO DEL ESTABILIZADOR HORIZONTAL

Una vez conocida el area minina necesaria se decide redondear el area obtenida a
137 ft? para poder realizar un wingtip y que el area perdida por redondeos no vaya

Ecuacién 10.17. Coeficiente de volumen

_ 134.034 28,5

= = 0.8351
7.8841 = 580

a ser inferior al area minima calculada por estabilidad y control.

Se procedié a determinar la geometria del estabilizador horizontal respetando la
relacion de aspecto, taperado y angulos para no variar la pendiente de lift, utilizando

las ecuaciones 6.2 a 6.6.

Retomando ecuaciones:

Ecuacion 6.2.
Ecuacion 6.3.
Ecuacion 6.4.
Ecuacion 6.5.
Ecuacion 6.6.

Envergadura.

Envergadura de estabilizador horizontal

Cuerda de raiz estabilizador horizontal

Cuerda de punta estabilizador horizontal

Cuerda media aerodinamica estabilizador horizontal

Ubicacion de MAC estabilizador horizontal

bne = V137 * 5.5 = 27.44995446 ft

Cuerda de raiz y de punta.
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2 %137
27.44995446 (1 + 0.7)

Cryp = = 5.8871648013 ft

Ctps = 5.8871648013 * 0.7 = 4.110153609 ft

MAC y posicion.

Coe = = (5.8871648013) "+ 07 _ 50056035653 ft
LA 1+07 7 !
o _ 2744995446 [14+207)] _ - oooo, o
e 6 1407 | 4

Por lo que el estabilizador horizontal queda como se ve en el grafico 10.5.

Gréafica 10.5. Dimensionamiento del estabilizador horizontal

\ 11.85391 °
¢ 1.471791 ft T
4.110153609
5.8871648013 fit
fit
Y \ 554629 °
- 13.72497723 ft -

Fuente: Autora
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10.8 DIMENSIONAMIENTO ESTABILIZADOR VERTICAL PARA SPIN

El momento de posicién el estabilizador vertical se dejé por enfrente del
estabilizador horizontal de manera tal que en caso de pérdida este estabilizador le
haga la menor cantidad de sombra posible.

El grafico 10.6. muestra las distancias desde el centro de gravedad mas atrasado al
a.c. de los estabilizadores tanto horizontales como verticales y las areas.

Desde el estabilizador horizontal se hacen dos proyecciones, la primera desde el
borde de ataque con un &ngulo de 60° y otra desde el borde de salida con un angulo
de 30° 155, Se ve que el estabilizador horizontal solamente le hace sombra a 3.95 ft2
del estabilizador vertical, y debajo del estabilizador horizontal hay 5.31 ft? que sirven
para ayudar a recuperar la aeronave en caso de spin.

Se debe calcular el poder de amortiguacién del empenaje vertical, con ello se mira
si el estabilizador es capaz de recuperar el control de la aeronave en un spin.

Grafica 10.6. Poder de amortiguacion del empenaje vertical

SR
105 1355814
ft2
L1
20759928 ff ——

L3 9545901
%y,

=F
52115007

vl YCg

- 74 350261 fi —————
L

Fuente: Autora

155 RAYMER, Daniel. Aircraft design: A conceptual Approach.4ed. Virginia: American Institute of
Aeronautics and Astronautics, 2006. p.512.
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La tasa de amortiguacion de la cola (TDR) para el c.g. mas atrasado se calcul6 con
la ecuacion 10.19.

Ecuacién 10.19. Tail damping ratiol56

TDR = ——
Sw(z)
Donde:

TDR Tail damping ratio, tasa de amortiguacion de la cola.

Sr Sale del grafico 10.6.

) . 2
— (5.3115007 ft? + 144107/ ) (24.850261 %12 m/ft)

. 2
_ 78 ft x 1210
(580 fe2 « 144117/ ) . i

TDR = 0.003718107

Luego se calcul6 el coeficiente de volumen del rudder libre con la ecuacién 10.20,
el cual sale del area del grafico 10.6.

Ecuacién 10.20. Unshielded rudder volumen coefficient15”

S L
URVC = 2L

su(3)

Donde

URVC Coeficiente de volumen del rudder libre

156 RAYMER, Daniel. Aircraft design: A conceptual Approach.4ed. Virginia: American Institute of
Aeronautics and Astronautics, 2006. p.513
157 1bid., p. 513
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. 2 y
(105.1355814 » 14410/, ) (20.759928 « 127/, )

URVC = :
78 ft=12M/

2

in2
(580 ft2 « 144107/ ;)
URVC = 0.096490145

El poder de amortiguacion del estabilizador se calcula con la ecuacion 10.21 y debe
ser superior al necesario por la grafica 10.7.

Ecuacion 10.21. Poder de amortiguacion del estabilizador 158

TDPF = (TDR)(URVC)
Donde

TDPF Poder de amortiguacion del estabilizador (tail-damping power factor)

TDPF = 0.003718107 * 0.096490145 = 0.000358760683555515

Luego se calculé el parametro de densidad relativa de la aeronave con la
ecuacion 10.22.

Ecuacién 10.22. Parametro de densidad relativa 15°

pgb
Donde
u Parametro de densidad relativa
19000
580

U = 5.487369719

- 0,0023769 = 32,2 x 78

158 RAYMER, Daniel. Aircraft design: A conceptual Approach.4ed. Virginia: American Institute of
Aeronautics and Astronautics, 2006, p. 513
159 1bid., p. 513
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Se calculo el criterio de recuperacion de spin con la ecuacion con la ecuacion 10.23.

Ecuacién 10.23. Spin recovery criterion 16°

Ly—1
Spin recovery criterion = xx—Wyy
b2 % /g
Donde
Ixx Momento de inercia en el eje xx slug — ft?
lyy Momento de inercia en el eje yy slug — ft?

Los momentos de inercia de la aeronave en los ejes xx y yy se calculan con las
ecuaciones 10.24 y 10.25 respectivamente.

Ecuacién 10.24. Momento de inercia sobre el eje xx 161
b*WR2
= I9

Ixx

Ecuacion 10.25. Momento de inercia sobre el gje yy 162

Longitud Fuselage?WR}
yy = 4g

Donde

Rxy Ry Son valores adimensionales del radio de giro tomados de la tabla
10.3.163

160 RAYMER, Daniel. Aircraft design: A conceptual Approach.4ed. Virginia: American Institute of
Aeronautics and Astronautics, 2006. p. 512

161 |bid. p. 502

162 |bid. p. 502

163 |bid. p. 502
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Tabla 10.3. Valores tomados para Ry y Ry

Aeronave R, R,
Bimotor turboprop 0.22 0.34
Jet de transporte con dos motores en las alas 0.25 0.38
Tomado 0.235 0.36

Fuente: RAYMER, Daniel. Aircraft design: A conceptual Approach.4ed. p. 502

Por lo que finalmente los momentos de inercia quedan de la siguiente manera.

_ (78)2(19000)(0,235)?

— _ 2
Lix 11322 = 49563.57997 slug — ft

_ (48.644232 ft)(19000)(0,36)?
yy 4 %322

= 45238.21306 slug — ft?
De manera tal que el criterio de recuperacion del spin quedo:

49563.57997 — 45238.21306

Spin recovery criterion = 19000) = 0.0012048

(78 (332

La grafica 10.7 muestra el valor de TDPF que debe poseer la aeronave para poderse
recuperar de un spin.
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Gréfica 10.7. Valor de TDPF para recuperarse de un spin

TDPF
(X107%
| - }J.;'};
28 T ——  Rudder alone =30
recovery
24 + === Rudderand

clevator

NACA TN1042

0 —

(X10™%)

—-240 =200 —160 —120 80 —40 40 80 120 160

Body heavy Spin recovery [lx—Iy ] Wing heavy

criterion h“&‘/g_‘

RAYMER, Daniel. Aircraft design: A conceptual Approach.4ed. Virginia: American Institute of
Aeronautics and Astronautics, 2006, p.512

Se ve que se necesita un TDPF de entorno a 2x10*“ para poder recuperar la
aeronave, y analiticamente se obtuvo que la aeronave tiene un TDPF de 3.58x10%,
por lo que el empenaje es capaz de recuperar la aeronave de un spin.
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11. DETERMINACION DE LA RESISTENCIA PARASITA

La resistencia parasita depende de la forma de la aeronave y la manera en la que
los diferentes componentes interacttan con el flujo del aire y entre ellos. Por lo que
se calculo la resistencia parasita para todos los componentes.

11.1 RESISTENCIA PARASITA DEL FUSELAJE

La resistencia parasita del fuselaje depende de la longitud del mismo, primero se
calculo en nimero de Reynolds con la ecuacion 8.1.

Ecuacion 8.1. Niumero de reynolds para fuselaje

pVl  (0.0023769)(303.805 )(48.644232)
u o 3.7373E — 7

R = = 93989473.76

Posteriormente se calcul6 el coeficiente de forma con la ecuacion 11.1.

Ecuacién 11.1. Coeficiente de forma para flujo turbulento 164

o 0.455
7™ (logR)258(1 + 0.144 + M2)065

Donde
Cr Coeficiente de forma -

M NUmero de MACH en crucero -

0.455

Cr = —0.00213138
= (log 93989473.76)258(1 + 0.144 * 0.27936932)065

El factor de forma se calculd con la ecuaciéon 11.2.

164 RAYMER, Daniel. Aircraft design: A conceptual Approach.4ed. Virginia: American Institute of
Aeronautics and Astronautics, 2006. p 329
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Ecuacion 11.2. Factor de forma 16°

f3 400
Donde
FF Factor de forma -
f Sale de la ecuacion 11.3.

El termino f se calcula con la ecuaciéon 11.3.

Ecuacion 11.3. f para factor de forma 166

l

1/4/71*14}?

_ 48.644232

/4/n «10.5

4 60 4 13.3039
13.30393 400

f=

= 13.3039

FF = (1 ) = 1.058740625

Por lo que finalmente el coeficiente de drag parasito se calcul6 con la ecuacién 11.4.

Ecuacion 11.4. Coeficiente de drag parasito segiin FF67

Cr* FF *Syet

Cpo fus = S
Donde
Cpo fus Es el coeficiente de drag parasito del fuselaje
Swet Area humeda del fuselaje medida por CAD  ft2

165 RAYMER, Daniel. Aircraft design: A conceptual Approach.4ed. Virginia: American Institute of
Aeronautics and Astronautics, 2006. p 331

166 |pid., p. 331

167 1bid., p. 331
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_0.0022417250 * 1.058740625 * 1190.387

= = (0.0048711
DO 280 0.0048
11.2 RESISTENCIA PARASITA DE LAS ALAS
Se calcul6 el nimero de reynolds de las alas.
(0.0023769)(303.805 )(7.8841)
R = = 56820993.47

3.7373E —7
Se utilizé la ecuaciéon 11.1 para determinar el coeficiente de forma de las alas.

0.455

(= — 0.0022898
= (log 56820993.47)258 (1 + 0.144 * 0.2793693 2)0-65

El factor de forma de las alas se calcul6 con la ecuacién 11.5.

Ecuacion 11.5. Coeficiente de forma para alas 168

FF=|1+ _06 (E) + 100 (£)4 [1.34M%18x(cosA,,) 28]
*/oom\c c ' m
Donde
*/m: Localizacion en el perfil del punto mayor espesor ft
Y/ c) Relacion espesor/cuerda -
A, Angulo de mayor espesor Grados
FF = [1 + m(0.165) + 100(0.165)4] [1.34(0.2793693 )%18 x (cos 1.22)%-28]

FF = 1.4081561

168 RAYMER, Daniel. Aircraft design: A conceptual Approach.4ed. Virginia: American Institute of
Aeronautics and Astronautics, 2006. p. 331
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Por lo que el coeficiente de drag parasito se determiné con la ecuaciéon 11.4.

_0.0022898 * 1.4081561 = (2 * 518.00534)

o =80 = 0.0057594

11.3 RESISTENCIA PARASITA DEL TREN DE ATERRIZAJE

Para determinar la resistencia parasita del tren de aterrizaje se midio el area frontal
tanto del tren principal como del tren de nariz en el programa Solid Edge. Ambos
trenes tienen cobertores aerodinamicos tanto para las ruedas como para el soporte.

El area medida se multiplica por un factor de componente, tabla 11.1, utilizando la
ecuacion 11.6, con lo que finalmente se obtiene el area que sera utilizada para
determinar el drag parasito.

Ecuacion 11.6. Resistencia parasita de tren de aterrizaje

s=5+P/,

Tabla 11.1. Drag de los componentes del tren 16°

D/q

Area frontal
Llanta y neumético regular 0.13

Soporte con carenado 0.05

Para el tren de nariz se midi6 el area del soporte y area del neumético dando 289.4
in? y 110.53 in? respectivamente.

Srueda = 59.04in? x 1.2 = 347.28 in?

Ssoporte = 110.53 in? x 1.2 = 132.636 in?

169 RAYMER, Daniel. Aircraft design: A conceptual Approach.4ed. Virginia: American Institute of
Aeronautics and Astronautics, 2006. p. 331

169



¥ = 71.28 in* + 65.66in* = 479.916 in?

El coeficiente de drag parasito se calculo con la ecuacion 11.7.

Ecuacion 11.7. Coeficiente de drag resultante de la sumatoria de areas entre el area alar 17°

YAreas
Do —

Swing

2
479.916 in? * 0.00694444 ft /

Cpo = i _ 0.005746
© 580 ft2

Ya teniendo el drag parasito, es necesario multiplicarlo por 1.2 para hallar el drag
por interferencial™.

Drag por interferencia = 0.005746 = 1.2 = 0.0068952

El mismo procedimiento se realizé para el tren principal.
Area del Soporte: 2 *467.03 in?=934.06 in?

Area del neumaético: 2*99.61in2= 199.22 in?
D/q de 0.05 dado que el anclaje es irregular
Spueda = 199.22 in? * 0.05 = 9.961 in?

Ssoporte = 934.06 in? x 0.05 = 46.703 in?

¥ = 56.664 in?

170 RAYMER, Daniel. Aircraft design: A conceptual Approach.4ed. Virginia: American Institute of
Aeronautics and Astronautics, 2006. p. 331
171 1bid. p. 331
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2
Shreas 56.664 in? x 0.006944447 ¢/

in?
= = =0. 7844
Cpo S 55070 0.000678

Ya teniendo el drag parasito, es necesario multiplicarlo por 1.2 para hallar el drag
por interferencia

Drag por interferencia

Drag por interferencia = 0.00067844 x 1.2 = 0.000814128

Sumando los drag del tren de aterrizaje

Cp landing gear = 0.0068952 + 0.000814128 = 0.0077093

11.4 RESISTENCIA PARASITA DEL ESTABILIZADOR HORIZONTAL

Para el estabilizador horizontal se siguié el mismo procedimiento que para las alas,
por lo que primero se calculdé su numero de reynolds con la ecuacién 8.1.

r - (0.0023769)(303.805)(5.0056035653)
B 3.7373E — 7

=9671733.433

Posteriormente se calcul6 el coeficiente de forma con la ecuacién 11.1.

0.455
Cr =
7™ (log 10463574.58)258(1 + 0.144 * 0.27936932)0-65

= 0.002986258

El factor de forma se calcul6 con la ecuacion 11.5.

FF=[14—20 (0.12) + 100(0 12)4] [1.34(0.2793693)%18x(cos 1.23)28]
0.399476 ° ' P '

FF =1.279151132
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El coeficiente de drag parasito se calcul6 con la ecuacion 11.4

~0.002986258 x 1.279151132 * 249.18

Do = 30 = 0.0016410

11.5 RESISTENCIA PARASITA DEL ESTABILIZADOR VERTICAL

Para el estabilizador vertical se siguié el mismo procedimiento que para las alas y
el estabilizador horizontal, por lo que primero se calcul6 su nimero de reynolds con
la ecuacion 8.1.

o _ (0.0023769)(303.805)(8.59865686)

3.7373E — 7 =16614163.7

Posteriormente se calculé el coeficiente de forma con la ecuacién 11.1.

0.455

Cr = = 0.00275268337
7™ (log 10463574.58)258 (1 + 0.144 * 0.27936932)065

El factor de forma se calculd con la ecuaciéon 11.5.

0.6
— 4 0.18 0.28
FF = |14 5502 (0.12) +100(0.12)*| [1.34(0.2793693) x(cos 13.43)°2°]

FF =1.269340913

El coeficiente de drag parasito se calcul6 con la ecuacion 11.4

_0.002986258 * 1.269340913 * 238.06

o =50 = 0.0015558
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11.6 RESISTENCIA PARASITA DE LOS MOTORES

Primero se calculé su numero de reynolds con la ecuacion 8.1.

pVL _ (0.0023769)(303.805 )(8.251287)

u 37373F — 7 = 15945343.66

R =

Posteriormente se calculé el coeficiente de forma con la ecuacién 11.8.

Ecuacion 11.8. Coeficiente de forma para flujo turbulento

o 0.455
77 (logR)258(1 + 0.144 + M2)065

0.455

Cr = = 0.002770312
F = (10g93989473.76)258(1 + 0.144 * 0.27936932)0-65

El factor de forma se calcul6 con la ecuacion 11.9.

Ecuacion 11.9. Factor de forma 172

FF=(1+O'fiS)

El termino f se calcul6 con la ecuaciéon 11.10.
Ecuacion 11.10. f para factor de forma 73

l

,/%*AR

f=

Resolviendo para f

172 RAYMER, Daniel. Aircraft design: A conceptual Approach.4ed. Virginia: American Institute of
Aeronautics and Astronautics, 2006. p 331
173 |bid. p 331
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8.251287

f = ———=2.256690415
/4/7: +10.5
FF = (1 + 0.35 ) = 1.1550943
- 2.256690415/

El coeficiente de drag parasito se calculd con la ecuacion 11.4

0.002770312 * 11550943 * S, ,;
Cbo = 580

El &rea humeda de los dos carenados es medida en Solid Edge dando un total de
56.38 ft.

0.0022417250 = 1.058740625  56.38
Cpo = 580

= 0.0023071

Por lo que finalmente el coeficiente de drag parasito de la aeronave se calcula en la
tabla 11.2.

Tabla 11.2. Sumatoria de coeficientes de drag parasito para los elementos principales

ITEM Coo
Fuselaje 0.0048711
Alas 0.0057594
Tren de aterrizaje 0.0077093
Estabilizador Horizontal 0.0016410
Estabilizador Vertical 0.0015558
Carenado de los dos Motores  0.0023071

Sumatoria 0.0238437
Fuente: Autora
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11.7 RESISTENCIA PARASITA EN DIFERENTES CONFIGURACIONES

Se determind que para despegue se debe utilizar una configuracion de flaps de 10°
lo que dara el coeficiente de lift sin penalidades en coeficiente de drag parasito
acorde a la tabla 11.3.

Por el grafico 3.6 se determind que para la fase de aterrizaje necesitara un
coeficiente de lift maximo de aproximadamente 2.3, el cual se obtiene al utilizar los
flaps a 35°.

De acuerdo a los valores calculados de coeficiente de lift y conociendo las
necesidades de la aeronave para las diferentes fases se tiene la tabla 11.3.
Resumiendo todos los incrementos de lift con su respectivo incremento de drag.

Tabla 11.3. Flaps, Ci, ACbi, Coo, ACpo para despegue, crucero y aterrizaje

. FASE
Item "
Crucero Despegue Aterrizaje
Flaps 0° 10° 35°
CL 0.4262 1.6753 2.3735
ACoi 0 0.00207451 0.02053301
Coo 0.0238437 0.0238437 0.0719437
ACpo 0 0 0.04150538

Fuente: Autora
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12. DETERMINACION FINAL DEL CENTRO DE GRAVEDAD

Dado que en capitulos anteriores se ha realizado el calculo de las diferentes partes
de la aeronave en este capitulo se pretende mirar la variacion con respecto a las
ultimas modificaciones.

Primero se calcul6 peso del tren de aterrizaje con la ecuacion 12.1.

Ecuacion 12.1. Peso del tren de aterrizaje 174

WTO 0,84
W, . = 62,61
Le. = 62,6 (1000)
W, . =62,61 (1900())0'84 = 742,67 lb
L. — =% 1000 I

Se ve que entre el valor calculado por Roskam y el valor obtenido por estadistica
no hay mayor diferencia, por lo que se decide conservar el valor anterior.

Luego se calcul6 el peso del estabilizador horizontal usando la ecuacion 6.15.

-0,25

m) (17600)%53%(6.6)%1°(137)%75(28.5)~19(0.3
78.79)0'1

0,704 -1,0 0,166
* 28.5) (cos 0)~1(5.5) (1 + 158

Whorizontal tail = 0'0379 (1) (1 +

Whorizontal tau = 197.33 1b = 198 Ib

Con la reduccién del peso del estabilizador horizontal las condiciones de c.g quedan
de la siguiente manera.

Tabla 12.1. Condiciones de centro de gravedad

C.G. trasero C.G. delantero

Anterior 0.78651449 0.93590532
Nuevo 0.78252821 0.9292296
Fuente: Autora

El centro de gravedad trasero practicamente no cambio de lugar por lo que los
calculos de estabilidad no se ven afectados.

174 ROSKAM, Jan. Airplane design. Part V: Component weight estimation. Otawa, Kansas:
University of Kansas, 1985. p. 81
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13. CALCULO FINAL DE PERFORMANCE

Una vez terminado el dimensionamiento de la aeronave se pudo calcular el
performance final buscando determinar si la aeronave cumple con los requisitos
pedidos. Para ello lo primero que se debi6 determinar fue el drag que tendria en las
diferentes condiciones y configuraciones.

13.1 POLAR DE DRAG

La polar de drag se utilizé para calcular la resistencia de la aeronave en sus
diferentes configuraciones. Utilizando la ecuacién de sustentacion, ecuacién 3.11.,
se determiné el coeficiente de sustentacion para nivel del mar, FL100, FL150 y
FL250, desde los 80 ft/s hasta los 400 ft/s a intervalo de 40 ft/s, obteniendo como
resultado la siguiente tabla.

Tabla 13.1. Coeficiente de lift a nivel del mar, FL100, FL150 y FL250 para diferentes velocidades

Velocidad

CL sL CL FL100 CL crucero CL Techo

(ft/seq)

80 4,306899308 5,831094193 6,842045826 9,600552345
120 1,91417747  2,591597419 3,040909256 4,266912153
160 1,076724827 1,457773548 1,710511457 2,400138086
200 0,689103889 0,932975071 1,094727332 1,536088375
240 0,478544368 0,647899355 0,760227314 1,066728038
280 0,351583617 0,476007689 0,558534353 0,783718559
320 0,269181207 0,364443387 0,427627864 0,600034522
360 0,212686386 0,287955269 0,337878806 0,47410135
400 0,172275972 0,233243768 0,273681833 0,384022094

Fuente: Autora

Posteriormente se determiné el coeficiente de drag total, haciendo uso de las

ecuaciones 13.1 junto con la ecuacién 13.2 'y 6.14

Ecuacion 13.1. Coeficiente de drag total 1"
Cp = Cpo + Cp;
Ecuacién 13.2. Coeficiente de drag inducido 7¢

Cp; = K *C.2

175 HISCOCKS, Richard D. Design of Light Aircraft. London: Richard D. Hiscocks, 1995. p 47
176 RAYMER, Daniel. Aircraft design: A conceptual Approach.4ed. Virginia: American Institute of
Aeronautics and Astronautics, 2006. p. 363
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Segun la ecuacién 3.16 de constante de drag inducido

_ 1
o mxARx*e

Teniendo en cuenta la 13.2, se procedio a sumar los coeficientes de drag segun la
fase de vuelo, ecuacion13.3., como se aprecia en la tabla 13.3.

Tabla 13.2. Flaps, C., ACoi, Cpo, ACpo para despegue, crucero y aterrizaje

. FASE
Item "
Crucero Despegue Aterrizaje
Flaps 0° 10° 35°
CL 0.4262 1.6753 2.3735
ACoi 0 0.00207451 0.02053301
Cpo 0.0238437 0.0238437 0.0719437
ACpo 0 0 0.04150538

Fuente: Autora

Las fases de despegue y aterrizaje tienen drag adicionales dada la interaccion entre
la aeronave y el suelo, efecto suelo, por lo que en esta seccidn se realiza un
dimensionamiento basico para dichas fases, en las partes correspondientes se
analiza mas a fondo.

Ecuacidn 13.3. Coeficiente de drag segun fase de vuelo

Cp = (Cpp + ACpp) + (Cp; + ACp;)

Tabla 13.3. Coeficiente de drag para despegue, crucero y aterrizaje
2

CL

— L 40.00207451
=105+ 07436 | 00020745 >

Cp = (0.0238437 + 0) + (
Despegue

CD=0.0238437+CL224.52896+0.00207451

2

L
24.5289 +0

Cp = 0.0238437 + 0 +

FASE  Crucero

CD=0.0238437+CL224.5289

C.2
Cp = (0.0238437 + 0.0332043) + (m + 0.02053301)

Aterrizaje
24.5289

C 2
Cp = 0.06534908 + (; + 0.02053301 >

Fuente: Autora
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Se grafico la polar de drag para las diferentes fases con 1 y 2 motores buscando
determinar si con la pérdida de un motor la aeronave podria cumplir los
requerimientos o no; el valor del arrastre se comparé contra el empuje
proporcionado por los motores acorde al Anexo B.

Para pasar de empuje a potencia se empled la ecuaciéon 3.33, finalmente dio como
resultado las graficas 13.1 a 13.6.

13.1.1 Polar de drag para la fase de despegue

Para la fase de despegue se necesita conocer la velocidad de despegue, para ello
se utilizé la ecuacion 13.4.

Ecuacion 13.4. Velocidad de despeguel””
Vio = 1,2Vgau

Para ello se utiliza el coeficiente de lift para despegue y su respectivo coeficiente de
drag, segun se muestra en la tabla 13.4. dando como resultado la tabla 13.5.

Tabla 13.4. Fragmento tabla 14.3

Fase de Despegue

Flaps 10°
CL 1,6753
Coo 0,0238437

Tabla 13.5. Velocidad de despegue a diferentes alturas

VLo @ sL VLo @ FL100 VLo @ FL150

153,92 ft/seg 179.03 ft/seg 193.96 ft/seg

Fuente: Autora

Las graficas 13.1 y 13.2 demuestran que el empuje de los motores es mas que
suficiente para superar el drag despegar.

177 ANDERSON, Jhon. Introduction to flight. New York: McGraw-Hill, 2005. p. 462
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Drag (Ib)

Drag (Ib)

Gréfica 13.1. Polar de drag para despegue — 1 Motor
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Fuente: Autora
Grafica 13.2. Polar de drag para despegue — 2 Motores
12000
10000 :
.
6000
4000
2000
0
70 120 170 220 270 320 370
Velocidad (ft/s)
Mivel del Mar 10000 ft Crucero
--------- T@ 5L e T@ AL00 o= T@ FLISO

Fuente: Autora
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13.1.2 Polar de drag para la fase de crucero

Por los requisitos se conoce que la velocidad de crucero debe ser de 303 ft/seg por
lo que se determind si el motor estaria en la capacidad de dar el empuje necesario
utilizando las graficas de polar de drag y de empuje disponible.

Grafica 13.3. Polar de drag para crucero — 1 Motor
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=
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Fuente: Autora
Gréfica 13.4. Polar de drag para crucero -2 Motores
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w6000
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Fuente: Autora
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La grafica 13.3 muestra que con un solo motor la aeronave no esta en capacidad
de alcanzar la velocidad del crucero, pero aun asi la velocidad es superior a la
velocidad de despegue (por ende mayor a la velocidad de pérdida), por lo que la
aeronave estaria en condicién de volar con seguridad.

La grafica 13.4 muestra que la aeronave esta en capacidad no solo de alcanzar la
velocidad de crucero a cualquier altitud sino que esta en capacidad de superarla
ampliamente, y dado que se pedia que la aeronave no operara en régimen
compresible se puede dejar ese exceso de potencia como respaldo para posibles
condiciones adversas que encontrara la aeronave.

13.1.3 Polar de drag para la fase de aterrizaje

La fase de aterrizaje es la que presenta mayor drag dado el fuerte incremento de
drag parasito e inducido por la utilizacion de los flaps.

Se calculé con la ecuacién 13.5 la velocidad de aterrizaje para las diferentes
condiciones y los resultados de colocaron en la tabla 13. .

Ecuacién 13.5. Velocidad de aterrizaje!’®

Vr = 1,3Vstau

Tabla 13.6. Velocidad de aterrizaje a nivel del mar, FL100 y FL150

VT @sL VT @ FL100 VT @ FL150

140.09 ft/seg 162.99 ft/seg 176.58 ft/seg

Fuente: Autora

La gréfica 13.5, la cual es con un motor, mostro que a nivel del mar el motor da
mayor empuje que la resistencia de la aeronave, mientras que a altitudes
densidades iguales a FL100 y FL150 la resistencia es superior al empuje del motor,
por lo que la aeronave no podria aterrizar con la configuracion normal de flaps,
teniendo que limitar el angulo de deflexion de los flaps.

La gréfica 13.6 mostro que con dos motores la aeronave es capaz de aterrizar con
seguridad en cualquier altitud densidad equivalente.

178 ANDERSON, Jhon. Introduction to flight. New York: McGraw-Hill, 2005. p. 466
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Gréfica 13.5. Polar de drag para aterrizaje - 1 Motor
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Grafica 13.6. Polar de drag para aterrizaje - 2 Motores
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13.2 PERFORMANCE AL DESPEGUE

Dado que es una aeronave de carga con capacidad para operar desde cualquier
tipo de terreno el performance al despegue y aterrizaje son parametros criticos para
esta aeronave.

El primero paso fue calcular el efecto suelo, por ello se midi6 la distancia desde el
suelo hasta el ala, tal como se ve en la gréfica 13.7.

Grafica 13.7. Distancia del suelo al ala

11.67 ft

Fuente: Autora

La distancia del suelo al ala es igual a 11.67 ft, el efecto suelo se calcul6 con la
ecuacion 13.6.

Ecuacién 13.6. Factor de efecto suelo 179

_ (16h/b)?
" 14 (16h/b)?

78 Ft

16(11,67f0)] B
1+ [ 78 ft

[16(11,67ft) 2
= 8514

179 ANDERSON, Jhon. Introduction to flight. New York: McGraw-Hill, 2005. p. 460
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La tabla 13.7 recopila el célculo de la velocidad de despegue que se habia realizado
en numerales anteriores, dicha velocidad es un 20% superior a la velocidad de
pérdida, posteriormente se le saca el 70% debido a variacion de potencia en los
motores.

Tabla 13.7. Velocidad de despegue a nivel del mar y FL100

A nivel del mar 153,92 ft/seg 107.744 ft/seg
A FL100 179.03 ft/seg 125.321 ft/seg
Fuente: Autora

Conocidas las velocidades se calcul6é la sustentacibn con la ecuacion 3.11 a
diferentes pesos y altitudes, el resultado se muestra en la gréafica 13.8.

Gréfica 13.8. Sustentacion producida durante el despegue a Vio.
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Litasl ———-LiftaFL100

Fuente: Autora

El drag de la aeronave se calcul6 con la ecuacion 13.7 y el resultado se muestra en
la gréfica 13.9.

Ecuacién 13.7. Arrastrelg0

D—1 ves| ey, + G’
—2P pot ¢ IR

180 ANDERSON, Jhon. Introduction to flight. New York: McGraw-Hill, 2005. p. 462
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Gréfica 13.9. Drag de la aeronave a nivel del mar y FL100 a diferentes velocidades.
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Fuente: Autora

Finalmente con todos los valores se calcul6 la distancia necesaria para despegar
utilizando con la ecuacién 13.8.

Ecuacion 13.8. Distancia de despegue!®!

1,44W?
Spo =
gpSCLmax{T - [D + .ur(W - L]}

Dado que se pedia que la aeronave pudiera operar en pistas tanto preparadas como
no preparadas se calculo la distancia necesaria para despegar desde concreto y
tierra firme (ur = 0.4) asi como desde pasto humedo (ur = 0.8) utilizando los
coeficientes de friccion respectivos tomados de la tabla 13.8.

181 ANDERSON, Jhon. Introduction to flight. New York: McGraw-Hill, 2005. p. 462
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Tabla 13.8. Coeficientes de friccion de diferentes superficies
ur (Valores Tipicos)

SIEETIES Sin aplicar frenos Aplicando frenos
Concreto/Asfalto Seco 0.03-0.05 0.3-0.5
Concreto/Asfalto Himedo 0.05 0.15-0.3
Concreto/Asfalto Congelado 0.02 0.06 - 0.1
Pasto Duro 0.05 0.4
Pasto Blando 0.07 0.2
Pasto Himedo 0.08 0.2
Tierra firme 0.04 0.3

Anderson, John D., Aircraft Performance and design, Pagina 358

Por lo que finalmente el grafico 13.10 muestra que al peso maximo de despegue de
19000 Ib y con los dos motores en potencia de despegue a nivel del mar y a una
densidad altitud equivalente a FL100 la aeronave es capaz de cumplir el requisito
de despegar en menos de 1300 ft.

Grafica 13.10. Distancia necesaria de pista para despegar con dos motores

Pista Preparada Pista No preparada

) ) Altitud Mejora
Tipo de pista : :
Nivel del mar FL100 Nivel del mar FL100
Preparada 900 ft 1200 ft 30.7 % 7.69 %
No Preparada 970 ft 1280 ft 25.38 % 1.53 %

Fuente: Autora
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La grafica 13.11 muestra que para despegar con un solo motor la aeronave
necesitaria mas de 3000 ft de pista.

Grafica 13.11. Distancia necesaria de pista para despegar con un solo motor

Pista Preparada Pista No preparada

SLO (ft)

Fuente: Autora

Una vez calculada la distancia en tierra para despegar se calcul6 la distancia en
vuelo para superar un obstaculo de 50 ft 182,

Para ello se calculé la velocidad de pérdida a diferentes pesos con la ecuacion 7.1
y se realiz6 la grafica 13.12.

182 ANDERSON, Jhon. Aircraft performance and design. Maryland: McGraw-Hill, 1999, p.413

188



Grafica 13.12. Velocidad de pérdida a diferentes pesos y densidades
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Fuente: Autora

Posteriormente se calculo el radio de giro de la aeronave, con la ecuacion 13.9.

Ecuacion 13.9. Radio de giro para despegue 18
R = 6.96 (Vstall)2

g

Donde
R Radio de giro ft

El resultado de la ecuacion 13.9 se muestra en la gréafica 13.13.

183 ANDERSON, Jhon. Aircraft performance and design. 42Ed. New York: McGraw-Hill, 2005. p.413
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Gréfica 13.13. Radio de giro durante el despegue
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Fuente: Autora
Luego se calcul6 el angulo para el giro con la ecuacién 13.10.

Ecuacion 13.10. Radio de giro para despegue 184

(. h
8,5 = Cos™| 1- s )
. R
Donde
Oog Radio de giro durante despegue ft
hos Es la altura del obstaculo, 50 ft185

La respuesta de la ecuacion 13.10 se muestra en la grafica 13.14.

184 ANDERSON, Jhon. Aircraft performance and design. 42 Ed. New York: McGraw-Hill, 2005, p.413
185 |bid, p.413

190



Gréfica 13.14. Radio de giro para salvar obstaculo de 50 ft.
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Fuente: Autora

Finalmente se calculé con la ecuacién la distancia que debia volar la aeronave
mientras asciende para librar el obstaculo de 50 ft.

Ecuacion 13.11. Distancia volada para salvar un obstaculo de 50 ft 186

Sa = R xSenfy
Donde
S, Distancia volada para salvar un obstaculo de 50 ft

El resultado de la ecuacion 13.11 se muestra en la grafica 13.15.

1858 ANDERSON, Jhon. Aircraft performance and design. 42Ed. New York: McGraw-Hill, 2005, p.413
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Gréfica 13.15. Distancia volada para salvar obstaculo de 50 ft.
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Fuente: Autora

Por lo que finalmente la grafica 13.16 muestra la distancia total para despegar y
librar un obstéaculo de 50 pies en pista preparada y no preparada.

Gréfica 13.16. Distancia total para despegar con dos motores operativos tanto en pista preparada
como no preparada.
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Fuente: Autora
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La gréafica 13.17 muestra la distancia total para despegar con un solo motor y librar
un obstaculo de 50 ft.

Grafica 13.17. Distancia total para despegar con un motor operativo tanto en pista
preparada como no preparada.
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Fuente: Autora

13.3 PERFORMANCE AL ATERRIZAJE

Para la fase de aterrizaje ya se habia determinado el incremento maximo del
coeficiente de lift asi como su repercusion sobre el drag, la tabla 13.9 resume dichos

valores.

Tabla 13.9. Fragmento tabla 11.3

Flaps Aterrizaje

Flaps 35°
Cu 2,3735
Coo 0,0719437

Por norma FAR 23 la velocidad de aproximacion (VT) es de 1.3 Vstai.

Con el coeficiente de lift de la tabla 13.9 se calcula la velocidad de aterrizaje con la
ecuacion 13.12.

Ecuacion 13.12. Velocidad de aterrizaje'®”

2W

V=13 |———
! pSCLmax

187 ANDERSON, Jhon. Introduction to flight. New York: McGraw-Hill, 2005. p. 466
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Posteriormente se saca el 70% de dicha velocidad debido a variacion de potencia
en los motores, los resultados se presentan en la tabla 13.10.

Tabla 13.10. Fragmento tabla 11.3
V1 0.7* Vt
ANEIRGERNETE  129.317 ft/seg 90.522 ft/seg

A FL100 150.470 ft/seg ~ 105.329 ft/seg
Fuente: Autora

La grafica 13.18 muestra el resultado de la fuerza de lift promedio generado a 0,7
V1.

Grafica 13.18. Sustentacion producida durante el aterrizaje a V.
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Fuente: Autora

El drag de la aeronave se calculé en configuracién de aterrizaje, utilizando la
ecuacion 13.13 y se mostro6 en el grafico 13.19.

Ecuacién 13.13. Arrastrels8

D=1 vas|cyo + G’
2P pot ¢ aR

188 ANDERSON, Jhon. Introduction to flight. New York: McGraw-Hill, 2005. p. 426
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Gréfica 13.19. Drag de la aeronave a nivel del mar y FL100 a diferentes velocidades.
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Fuente: Autora

Finalmente calculados todos los valores se calculé la distancia necesaria para
aterrizaje con la ecuaciéon 13.14.

Ecuacién 13.14. Distancia de aterrizaje 1°

3 1,692
gpSCLmax{Trev + [D + .ur(W - L]}

Sy

Vale la pena recordar que la aeronave tiene hélice de paso variable por lo que es
posible tener empuje reversible!®, Raymer °1 da como referencia que el empuje
reversible que se obtiene de un motor turboprop es cercano al 60% del empuje
estatico.

La grafica 13.20 muestra que tanto a nivel del mar como a FL100 aterrizando con
los dos motores la aeronave necesitaria menos de 1300 ft bien sea en pista
preparada como en no preparada.

189 ANDERSON, Jhon. Introduction to flight. New York: McGraw-Hill, 2005. p. 426
190 HARTZELL, Manual 159, Application Guide. ATA 61-02-59, p. 8
191 Raymer Daniel P., Aircraft Design: A conceptual approach, Third Edition, P.569
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Gréfica 13.20. Distancia necesaria de pista para aterrizar con dos motores

Pista Preparada Pista Mo preparada
1400 1600
1200 1a00
1200
1000
— — 1000
2 a0 g
i @ g
GO0
GO0
200 200
10 11 12 13 14 15 16 17 1B 19 20 21 22 10 11 12 13 14 15 16 17 1B 1% 20 21 22
Peso (Ib) Miles Peso (lb) Miles
———-SLasSlyur=04 SLaFL10Oy pr=04 ———-SLasSLlyur=028 SLa FL100y pr=10.8

Fuente: Autora

La gréfica 13.21 muestra que con un solo motor operativo la aeronave necesita un
poco mas de 1300 ft para aterrizar mientras que aterrizando en pista no preparada
con un solo motor la aeronave necesita mas de 1300 ft para aterrizar.

Gréfica 13.21. Distancia necesaria de pista para despegar con un solo motor
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Fuente: Autora
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El proximo paso fue calcular el radio de giro durante la aproximacion con la
ecuacion 13.15.

Ecuacién 13.15. Radio de giro durante la aproximacion 192

__
R=02+ g
Donde
R Radio de giro durante la aproximacion ft

Por lo que el resultado de la ecuacion 13.15 se muestra en la gréfica 13.22.

Gréfica 13.22. Radio de giro durante la aproximacion
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Fuente: Autora

192 ANDERSON, Jhon. Introduction to flight. New York: McGraw-Hill, 2005. p. 369

197



Una vez conocido el radio de giro se calculd la altura de aproximacion, con la

ecuacion 13.16, la norma recomienda un angulo de aproximacién de 3° %3,

Ecuacién 13.16. Altura de aproximacion 194

hs = R(1 — Cos 6,)

Donde
hf Altura de aproximacion ft
Oa Angulo de aproximacién Grados

El resultado se muestra en la gréfica 13.23.

Grafica 13.23. Radio de giro durante la aproximacion
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Fuente: Autora

193 ANDERSON, Jhon. Introduction to flight. New York: McGraw-Hill, 2005, p.369
194 1bid. p. 369
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Luego se calculd la distancia de aproximacion con la ecuacion 13.17, dando la
grafica 13.24.

Ecuacién 13.17. Distancia de aproximacion 1%

S _ hOB - hf
¢ Tan8,
Donde
Sa Distancia de aproximacion
Gréfica 13.24. Distancia volada durante la aproximacion
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Fuente: Autora

La dltima distancia fue la de aproximacion final que se calcul6 con la ecuacion 13.18.

195 ANDERSON, Jhon. Introduction to flight. New York: McGraw-Hill, 2005. p. 369
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Ecuacion 13.18. Distancia de aproximacion 19
Sf=R=xSenf,

Donde

St Distancia de aproximacion final ft

El resultado de la ecuacion 13.18 se muestra en la gréfica 13.25.

Gréfica 13.25. Distancia volada durante la aproximacion
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Fuente: Autora

Finalmente se suman las tres distancias para conocer la distancia total necesaria
para la fase de aterrizaje, contando con el empuje en reversible tanto de uno como
de dos motores, y finalmente el resultado se muestra en la gréfica 13.26.

Gréfica 13.26. Distancia total para aterrizar con dos motores operativos tanto en pista preparada
como no preparada.

196 ANDERSON, Jhon. Introduction to flight. New York: McGraw-Hill, 2005. p. 369
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Fuente: Autora

Grafica 13.27. Distancia total para aterrizar con un motor operativo tanto en pista preparada como
no preparada.
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Fuente: Autora
13.4 VELOCIDAD DE PERDIDA A DIFERENTES PESOS Y ALTITUDES

Dado que los requisitos especificaban una velocidad de pérdida con flaps de
109.707 ft/seg a nivel del mar se comprob6 si la aeronave cumplia o no con dicho

requisito.
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Usando los valores de CL max de la tabla 8.10 y la ecuacion 7.1 de velocidad de
pérdida se céalculos la Vstal a diferentes configuraciones haciendo las gréficas 13.28
a 13.30 a nivel del mar, FL100, FL150 y finalmente FL250 variando el peso.

Tabla 8.10. Recopilacién de CL, Cm y ACpo por flaps

Of ACLmax CiLmax ACmt Cmt ACpbo HETIS

5° 0.1627 15127 -0.0372 -0.0672 -0.00962
10° 0.3253 1.6753 -0.0745 -0.1045 0
15° 0.4825 1.8325 -0.1105 -0.1405 0.00962
20° 0.6287 1.9787 -0.1440 -0.1740 0.01924
25° 0.7768 2.1268 -0.1779 -0.2079 0.02886
30° 0.9102 2.2602 -0.2084 -0.2384 0.03848
35° 1.0235 2.3735 -0.2344 -0.2644 0.0481
40° 1.0966 24466 -0.2511 -0.2811 0.05772
45° 1.0692 24192  -0.2448 -0.2748 0.06734

Fuente: Autora

La grafica 13.28 muestra que la aeronave satisface el requerimiento de velocidad
de pérdida con los flaps desplegados desde los 35°, con los flaps a 30° la aeronave
lo incumple por muy poco.

Gréfica 13.28. Velocidad de pérdida a nivel del mar
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Fuente: Autora

La grafica 13.29 muestra la velocidad de pérdida a una altitud densidad equivalente
a 10.000 ft.

Grafica 13.29. Velocidad de pérdida a FL 100
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Fuente: Autora

La grafica 13.30 muestra la velocidad de pérdida sin flaps de la aeronave a crucero
y techo.

Grafica 13.30. Velocidad de pérdida a FL150 y FL 250
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Fuente: Autora

Con lo que se ve en la grafica 13.28 que la aeronave no solo cumple con el requisito
de velocidad de pérdida con flaps sino que obtiene una velocidad inferior.
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13.5 EMPUJE REQUERIDO PARA UN VUELO DE CRUCERO SIN
ACELERACION

El empuje requerido para un vuelo nivelado sin aceleracion tiene que ser igual a la
resistencia de la aeronave a las diferentes condiciones, por ello y utilizando los
resultados de polar de drag obtenidos en el numeral 13.1 se calcul6 el coeficiente
de lift para diferentes configuraciones de pesos de la aeronave, la tabla 13.11 es un
modificacion de la tabla 6.12 para incluir Wro.

Tabla 13.11. Configuracion por peso
Porcentaje  Porcentaje

e e W fuel W pid
Combustible Carga (19)] (19)]
Con. 1 1 0 2800 0 10600 440 13840
Con. 2 0,5 0,5 1400 2755,775 10600 440 15195,775
Con. 3 1 0,5 2800 2755,775 10600 440 16595,775
Con. 4 0,5 1 1400 5511,55 10600 440 17951,55
Con. 5 1 1 2800 5511,55 10600 440 19351,55

Fuente: Autora

Teniendo en cuenta los pesos de la tabla 13.11 se calcul6 el coeficiente de
sustentacion con la ecuacion 3.29, el coeficiente de arrastre con la ecuacion 3.30 y
finalmente el empuje requerido con la ecuacion 3.32.

Ecuacién 3.32. Empuje requerido 197

4
C./Cp

Tr

El punto en el cual se cruzan el empuje requerido con el empuje disponible da la
velocidad de crucero para la configuracion analizada, siendo la quinta configuracion
la mas critica dado que es aquella que tiene mayor peso.

A pesos inferiores es posible que se supere la velocidad de crucero pedida, pero
dado que dentro de los requisitos se pedia que la aeronave no operara en régimen
compresible (velocidad de crucero superior a MACH 0.3%) se debe limitar la
potencia utilizada para dichas fases.

197 ANDERSON, Jhon. Introduction to flight. New York: McGraw-Hill, 2005. p. 395
198 SADRAY, Mohammad. Aircraft design. A systems engineering Approach. United Kingdom, Jhon
Wiley & Sons Ltda. 2013, p. 265
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El grafico 13.31 muestra que la aeronave con el peso mas bajo, el cual podria ser
un vuelo de traslado dado que no lleva carga, es capaz de alcanzar la velocidad de
crucero inclusive con un solo motor.

Grafica 13.31. Empuje requerido para condicion 1 (13840Ib) - 1 Motor
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Fuente: Autora

El grafico 13.32 muestra que con los dos motores la aeronave excederia por mucho la
velocidad de crucero, por lo cual se debe restringir la velocidad a través de la potencia, lo
cual daria un amplio respaldo de potencia por si la aeronave necesita ascender o cambiar
de actitud de manera brusca.

Gréfica 13.32. Empuje requerido para condicion 1 (138401Ib) - 2 Motores
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Fuente: Autora
El grafico 13.33 muestra que a nivel del mar con un motor la aeronave casi es capaz
de alcanzar la velocidad de crucero pedida con un solo motor.

Grafica 13.33. Empuje requerido para condicion 2 (15195,775 Ib) - 1 Motor
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Fuente: Autora

Se ve en la grafica 13.34 que con los dos motores la aeronave excede la velocidad
de crucero teniendo de nuevo que restringirse la potencia utilizada.

Gréfica 13.34. Empuje requerido para condicién 2 (15195,755Ib) - 2 Motores
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Fuente: Autora

El grafico 13.35 muestra que a nivel del mar con un motor la aeronave tiene una
velocidad de crucero un poco inferior a la velocidad de crucero pedida.

Gréfica 13.35. Empuje requerido para condicién 3 (16595,775 Ib) - 1 Motor
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Fuente: Autora

El grafico 13.36 muestra que con los dos motores la aeronave es capaz alcanzar y
superar la velocidad de crucero pedida.

Grafica 13.36. Empuje requerido para condicion 3 (16595,775 Ib) - 2 Motores
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Fuente: Autora

El grafico 13.37 muestra que a nivel del mar con solo un motor la aeronave Grizzly
tiene una velocidad de crucero un poco inferior a la velocidad de crucero pedida.

Grafica 13.37. Empuje requerido para condicion 4 (17951,55 Ib) - 1 Motor
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Fuente: Autora

El grafico 13.38 muestra que con los dos motores la aeronave es capaz alcanzar y
superar la velocidad de crucero pedida.

Gréfica 13.38. Empuje requerido para condicién 4 (17951,55 Ib) - 2 Motores
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Fuente: Autora

Finalmente las graficas 13.39 y 13.49 analizan la condicion mas critica, la cual se
da al tener el peso maximo de carga y de combustible, condicidon que podria ser
cumplida si las tripulaciones cargan totalmente la aeronave excediendo el peso
maximo por norma en 351 Ib, y despegan con la aeronave cargada totalmente.
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La grafica 13.39 muestra que con un solo motor la aeronave no es capaz de alcanzar
la velocidad de crucero a nivel del mar pero aun asi su velocidad es superior a la
velocidad de pérdida, por lo cual tendrian un vuelo seguro incluso en la peor

condicion de carga posible.

A FL150 se ve que con un solo motor la aeronave esta en capacidad de alcanzar la
velocidad de crucero, y a FL250 la aeronave estaria en capacidad de superar la
velocidad maxima, por lo que se tendria que limitar la potencia para no entrar en
régimen compresible.

Gréfica 13.39. Empuje requerido para condicién 5 (19351,55Ib) - 1 Motor
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Fuente: Autora
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La grafica 13.40 presenta la resistencia contra el empuje con los dos motores
operativos, muestra que a las tres alturas analizadas la aeronave estaria en
capacidad de superar ampliamente la velocidad de crucero pedida, por lo que dé se
debe restringir la potencia utilizada, reservando dicho exceso de potencia para
poder sortear posibles situaciones adversas.

Grafica 13.40. Empuje requerido para condicion 5 (19351,55 Ib) - 2 Motores
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Fuente: Autora

El exceso de potencia del que goza la aeronave se debe al requisito de despegar a
una altitud densidad equivalente a 10000 pies, como ese requisito marca gran parte
del performance de la aeronave dado que es el que le permite operar con seguridad
no se puede reducir la potencia de los motores, por lo que las tripulaciones deben
limitar la potencia que utilizan dejando los excesos de potencia como reserva.

13.6 VELOCIDAD DE MAXIMA

Se vio en el numeral 13.5 que la aeronave estaria en capacidad de operar a
velocidades superiores a los 400 ft/seg lo cual equivale a MACH 0.367, donde la
aeronave estaria en régimen compresible, y dado que los requisitos pedian que la
aeronave no operara en dicho régimen se debio calcular con la ecuacion 7.2 cual
es la potencia necesaria para poder alcanzar la velocidad maxima pedida, la cual
era de 337.562 ft/seg.
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Ecuacion 7.2. Velocidad maxima a nivel del mar y crucero9

2
(1), (5)+ (5) |),.0, et

p Cpo

_1/2

Vm ax

La ecuacion 13.19 fue derivada de la 7.2 para poder calcular el empuje necesario
para alcanzar la velocidad maxima, se ve que se debe realizar un sondeo para
determinar el empuje disponible dado que estd presente en ambos lados de la
ecuacion y la Unica alternativa seria resolver la ecuacion por métodos numeros, lo
cual sale del alcance del presente analisis.

Ecuacién 13.19. Empuje requerido para alcanzar la velocidad maxima 200

(o oot~ (%) [()7 2o

|
(¥) /'

TA:W*

2
0.0014962 * 0.0238437 * (337.562)2 — (%) J (%) - ni’g%%gi‘% -
max . .

(s80°)

e e e e e

T, = 19000 *I
|
|

T 2
T, = 19000 * [0.1240922887 — J(—A) —3.88825x1073
max

199 ANDERSON, Jhon. Introduction to flight. 4ta ed. New York: McGraw-Hill, 2005. p. 383
200 Es la misma ecuacion 7.2 despejada por la autora.
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Finalmente el sondeo dio como resultado la grafica 13.41, con lo cual se obtiene
gue entre los dos motores se debe producir 1066 SHP para alcanzar el empuje
necesario para alcanzar la velocidad maxima.

Gréfica 13.41. Sondeo de potencia requerida para maxima velocidad

Empuje (k)

1050 1055 1060 1065 070 1075 1080 1085
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Empuje Asumido Empuje Calculado

Fuente: Autora

Con lo que se ve que la aeronave esta en capacidad de alcanzar la velocidad
maxima solicitada al maximo peso.
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13.7 TASA DE ASCENSO

La tasa de ascenso es la velocidad vertical con la que la aeronave gana altura de
forma constante y depende de la potencia requerida contra la potencia disponible.

Ecuacién 13.20. Tasa de ascenso 201

PA_PR
R/C= o

Donde
R/C Tasa de ascenso ft/min

La potencia disponible se tomd del Anexo B y la potencia requerida ya ha sido
calculada anteriormente, para el Cpo se toma el valor 0.0238437 para despegue y
crucero dado que seria el de la aeronave durante el ascenso bien sea luego de
despegar o en crucero para cambiar el nivel del vuelo.

Las graficas 13.42 y 13.43 muestran la tasa de ascenso de la aeronave despegando
desde nivel del mar y utilizando la maxima potencia tanto de los dos motores como
de uno solo en caso de fallo, mientras en la tabla 13.12 se resumen los resultados
obtenidos.

Tabla 13.12. Tasa de ascenso

Cantidad de Altitud de despegue R/Cmax Velocidad

Motores operativos (ft) (ft/min) (ft/seg)
1 0 1123.20 151.90

10000 662.83 168.78

5 0 2894.78 151.90

10000 2078.36 168.78

Fuente: Autora

Los requisitos pedian que las tasas de ascenso con un solo motor y con dos motores
fueran iguales o mayores a 500 ft/min y 1500 ft/min respectivamente, con los
resultados de la tabla 13.12 se aprecia que ese requisito fue ampliamente excedido.

201 ANDERSON, Jhon. Introduction to flight. 4ta ed. New York: McGraw-Hill, 2005. p.386
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Tasa de asenso (ft/min)

Tasa de asenso (ft/min)

Gréfica 13.42. Tasa de ascenso a maximo peso y los dos motores a maxima potencia
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Fuente: Autora

Grafica 13.43. Tasa de ascenso a maximo peso y solo un motor a maxima potencia
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Fuente: Autora
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13.8 TECHO DE SERVICIO y ABSOLUTO

El techo de servicio absoluto esta definido como la altura a la cual la R/C es igual a
cero, mientras el techo de servicio es aquella altura a la cual el R/C es de
100 ft/min 292, En los requisitos se establecié un techo de servicio de 25000 pies por
lo que se debe comprobar si la aeronave cumple el requisito.

Segun el numeral 13.7 se determind que la mejor velocidad de ascenso es de 151.9
ft por lo que utilizando el anexo B se determin6 que la potencia suministrada por
cada motor a dicha velocidad es de 521 SHP, con ello se calcul¢ la tasa de ascenso
siguiendo el mismo procedimiento del numeral anterior a los cinco pesos de la tabla
13.11, dando como resultado la gréfica 13.44 y 13.45 para la tasa de ascenso con

uno y dos motores.

La grafica 13.44 muestra que con los dos motores la aeronave supera la tasa de
ascenso de 100 ft/min, por lo cual la aeronave no solo estaria en capacidad de
alcanzar el techo solicitado de 25000 ft sino que estaria en capacidad de superarlo.

Gréfica 13.44. Tasa de ascenso con los dos motores a 5 pesos
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Fuente: Autora

202 |hid, Pagina 395

215



La grafica 13.45 muestra la tasa de ascenso con un solo motor operativo, se ve que
incluso con un solo motor operativo al maximo peso la aeronave esté en capacidad

de superar los 25000 ft de altura.

Gréfica 13.45. Tasa de ascenso con un solo motor operativo a 5 pesos
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Fuente: Autora

Se calcul6 con la ecuacion 13.20 la variacion de la tasa de ascenso en funcién de
la altura, lo cual dio como resultado la gréfica 13.46, donde se ve que la aeronave
esta en la capacidad de alcanzar un techo de servicio de 41.982 ft y un techo
absoluto de 43.520 ft, con los dos motores operativos.
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Gréfica 13.46. Techo absoluto y techo de servicio
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14. AERONAVE FINAL DE CARGA GRIZZLY

Concluido el disefio preliminar de la aeronave de carga Grizzly categoria commuter
en el presente capitulo se realizaron diferentes renders en CAD de la aeronave.

La figura 14.1 es el logo utilizado para la aeronave, las figuras 14.2 a 14.5 muestran
la vista lateral, frontal, superior y trasera respectivamente, mientras las figuras14.6
y 14.7 muestran dos vistas en perspectiva.

Figura 14.1. Logo del proyecto — Aeronave de carga Grizzly

Fuente: Autora

Figura 14.2. Vista lateral

Fuente: Autora
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Figura 14.3. Vista frontal

Fuente: Autora

Figura 14.4. Vista superior

Fuente: Autora
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Figura 14.5. Vista trasera

Fuente: Autora

Figura 14.6. Vista en perspectiva 1

Fuente: Autora
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Figura 14.7. Vista en perspectiva 2

Fuente: Autora
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15. CONCLUSIONES

Se mostro que es posible realizar el disefio conceptual y preliminar de una aeronave
de carga categoria commuter capaz de adaptarse a las necesidades del pais.

Se logré una distribucion casi eliptica al ajustar los angulos de incidencia y de twist
geométrico con el teorema de linea de sustentacion.

Se probé que lo motores Honeywell Garrett TPE 331-10J proporcionan una potencia
superior con un consumo de combustible inferior a los motores equivalentes de los
Pratt & Whitney.

El performance obtenido demostré que la configuracion desarrollada cumple con
todos los requisitos que guiaban el disefio, superando en todos los casos las
exigencias.

Para cumplir con el rango solicitado la aeronave necesita 2 horas 46 minutos, y la
aeronave tiene capacidad de vuelo de 3 horas 33 minutos, por lo cual cumple con
el rango solicitado de 540 nm y esta en capacidad de hacer un loiter de 30 minutos,
tiempo tras el cual podria intentar aterrizar o volar a un aeropuerto alterno.

La velocidad de pérdida con flaps se pedia en 109.707 ft/seg y se obtuvo una Vstai
de 107.7 ft/seg con flaps a 35° y de 106.14 ft/seg con flaps a 40° lo cual corresponde
a una mejora sobre los requisitos de 1.7% y de 3.25% respectivamente.

A peso méximo con un solo motor la aeronave estd en capacidad de volar de
manera segura dado que alcanza una velocidad cercana a los 270 ft/seg, lo cual es
un 252% superior a la velocidad de pérdida.

Se demostrd que la aeronave esta en capacidad de operar a nivel del mar y a una
densidad altitud equivalente a 6000 ft con temperatura de 40°C, densidad de FL100,
obteniéndose los siguientes resultados, en pista preparada un performance superior
al pedido en 30.7% a nivel del mar, de 7.69% a FL100 y de 25.38% a nivel del mar
y de 1.53% a FL100 para pistas no preparadas.

Para la tasa de ascenso con los dos motores operativos se pedia una tasa de
ascenso de 1500 ft/min obteniéndose un rendimiento superior en 1.92 y 1.38 veces
para despegues a nivel del mar y FL100 respectivamente.

Para un solo motor operativo se pedia 500 ft/min, obteniéndose un rendimiento
superior en 2.24 y 1.32 veces despegando a nivel del mar y a FL100
respectivamente, lo cual garantiza que a pesar de perder un motor durante la fase
de ascenso el piloto pueda volver al aeropuerto al estar en capacidad de ganar
altura de manera rapida para evitar posibles obstaculos.
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Se solicitaba un techo de servicio de 25000 ft, obteniéndose que la aeronave a carga
méxima no solo estd en capacidad de alcanzarla sino de superar dicha altitud
inclusive solo con un motor operativo, dado que a esa altitud la aeronave tiene una
tasa de ascenso 1.5 veces superior a los 100 ft/min que solicita la norma FAR23.

Se realiz6 una configuracion de flaperones tipo single slot y de flaps tipo double-slot
esto garantiza que al tener los alerones un flujo propio estén con mayor energia lo
gue otorga un mayor control de giro.

El analisis de estabilidad y control demostrdé que la aeronave es capaz de ser
controlada de manera segura sobre su eje lateral y vertical.

Se logro realizar el dimensionamiento del estabilizador horizontal de manera tal que
se obtuvo un margen estatico de 10% en la peor condicion de c.g., ello asegura el
control sobre la aeronave en todas las condiciones de peso.

Se probd analiticamente que el estabilizador vertical est4 en capacidad de recuperar
el control sobre la aeronave en caso de spin.

El desarrollo del modelo CAD en paralelo a la evolucion del disefio se mostré muy
importante dando que ayudo a la determinacion de areas de referencia, areas
humedas y a dar una idea global del desarrollo de todo el proyecto.
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16. RECOMENDACIONES

El desarrollo del presente trabajo de disefio preliminar ha mostrado que para futuras
investigaciones en el tema es relevante abordar los siguientes temas.

» Realizar la fabricacion de un modelo detallado de la aeronave de carga
Grizzly para confirmar las caracteristicas aerodinAmicas calculadas
analiticamente.

» Se recomienda determinar las cargas de vuelo actuantes sobre la aeronave.

» Desarrollar el dimensionamiento y el disefio detallado de la estructura de la
aeronave.

» Analizar, disefiar y caracterizar un sistema manipulacion para aeronaves de
carga.
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ANEXO A — LINEA BASE

La linea base fue desarrollada con el libro Jane’s All the World Aircraft, por el autor
C.G Grey, y Leonard Bridgman. Estos libros fueron publicados en diferentes afios,
afos los cuales se especifican en la casilla de referencia bibliografica.

UNIDADES

CARACTERISTICAS DE CAslgom' CAS4%0212' IAl ARAVA
MEDICION
B TG OEACIAA Pagina-afio 188-1975 76-2005 126-1975
Largo (m) 15,2 16,15 12,95
Envergadura (m) 19 20,27 20,88
Cuerda m) 2,5 2,5 2,09
%‘f;rga m) 1,25 1,25 2,09
Alto (m) 6,3 6,6 5,21
Ancho Cabina (m) 1,7 1,68 2,33
é;tb”i:]z m) 4 18 1,75
DIMENSIONES Relacion de taperado - 0,5 0,5 1
AR - 9 - 10
Wheel track (m) - - 3,99
Wheel base (m) - - 4,62
Sala (ft2) 430,56 441,3 470,2
Perfil Critico - - - 63215a417
HT (ft2) 79,22 - -
Airfol Raiz 653-218 - -
Punta - - -
WE (Ib) 8609 10031 8816
WTO (Ib) 13889 17857 15000
Wol (Ib) 4410 6504 5184
WIS (Ib/ft2) 32,25798959  40,4645366  31,90131859
(us gal) 554 539 440
W fuel
(Ib) 3601 3503,5 2860
MOTOR (PeSSLS: PeSSLAN  paw ptéa-34
# motores - 2 2 2
PLANTA MOTRIZ Potencia c/u (hp) 776 925 750
P total (hp) 1552 1850 1500
hp/wto (hp/lb) 0,111743106 0,103600829 0,1
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UNIDADES

CARACTERISTICAS DE CAslgom' CAS4%0212' IAl ARAVA
MEDICION
VNE (knots) 240 - 215
Max velocidad (knots) 199 - 176
Max crucero (knots) 194 195 172
Stall velocidad (Knots) Vso 62 ) 62
VS 72 - 75
Tasa de ascenso ft/m 1800 - 1270
0 ft 1148 - 730
Performance Despegue(50 ft)
50 ft 1588 1925 1180
o 0 ft 679 - 390
Aterrizaje (50 ft)
50 ft 1263 1730 930
Techo (ft) 26700 26000 24000
Range max fuel (nm) 949 800 700
Range max payload (nm) 258 - 175
. Short SC. 7 DHC-6 300
Caracteristicas Umgg(ijceisér?e Short 330 S UL U=
B'?slfii;er’g]fi'é‘a Pagina-afio 284-1982  235-1975 45-1982
Largo (m) 17,69 12,21 15,77
Envergadura (m) 22,76 19,79 19,81
ng'lfga m) 1,85 1,08
%‘ﬁrga m) . 1,78 1,98
Alto (m) 4,95 4.6 5,66
Ancho Cabina (m) - - -
Cabing (m) : : :
DIMENSIONES Relacion de taperado - - - 1
AR - - - 10
Wheel track (m) - - -
Wheel base (m) - - -
S ala (ft2) (ft2) 453 373 420
Perfil Critico - - - -
HT (ft2) (ft2) 83,6 - 100
Airfoil Raiz ) ) )
Punta - - -
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Unidades de Short SC. 7 DHC-6 300
Caracteristicas medicion Short 330 LA LN
WE (Ib) 14700 7314 7320
WTO (Ib) 22900 12500 12500
Wpl (Ib) 7500 4600 4280
WIS (Ib/ft2) 33,51206434 29,76190476
(us gal) 50,55187638 - 381
W fuel
(Ib) 576 - 2476,5
MOTOR 3744 pt6a-27
# motores - - 2 652
PLANTA Potencia c/u (hp) 2 - 2
MOTRIZ P total (hp) 1198 - 1304
hp/wto (hp/Ib) 2396 - 0,10432
VNE (knots) 0,104628821 - -
Max velocidad (knots) - - -
Max crucero (knots) 190 - 182
) Vso 160 60 58
Stall velocidad (Knots)
VS 73 - 74
Tasa de ascenso ft/m - 1640 1600
Performance 0ft 1180 850 700
Despegue(50 ft)
50 ft - 1260 1200
o 0ft 3800 695 515
Aterrizaje (50 ft)
50 ft - 2040 1050
Techo (ft) 3380 - 26700
Range max fuel (nm) - 162 700
Range max payload (nm) 758 - -

Caracteristicas

Referencia

Unidades de
medicion

PZL M-28

Dornier
Do228

Dornier Do-
128-2

S Péagina-afio 411-2005 99-1982 97-1985
Bibliogréfica
Largo (m) 13,1 16,56 11,41
Envergadura (m) 22,06 16,97 15,55
Cuerda
Raiz (m) 2,2 1,9
DIMENSIONES Cuerda (m) 1,1 1,9
punta
Alto (m) 4,9 4,86 3,9
Ancho Cabina (m) - - -
Altura m) i ) )
Cabina
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Caracteristicas Umgz?fisér?e PZL M-28 %oorg%r DorlnzigrzDo-
Relacion de taperado - 0,5 - 1
AR - 12,3 - 8,33
Wheel track (m) - - -
Wheel base (m) - - -
S ala (ft2) (ft2) 4275 3444 312,2
Perfil Critico - - -
HT (ft2) (ft2) 95,26 - 82,3
Airfol Raiz - - 23018
Punta - - 23018
WE (Ib) 9039 6495 5172
WTO (Ib) 16534 12566 8470
Whpl (Ib) 4409 4993 1775
wW/s (Ib/ft2) 38,67602339 36,48664344 27,13004484
W fuel (us gal) 602 - 235
(Ib) 3913 - 1527,5
MOTOR pt6a-65b tpe331-5
# motores - 1100 2 2
PLANTA Potencia c/u (hp) 2 715 380
MOTRIZ P total (hp) 2200 1430 760
hp/wto (hp/Ib) 0,133059151 0,113799141 0,089728453
VNE (knots) - -
Max velocidad (knots) 191 175
Max crucero (knots) 146 233 147
) Vso - - 35
Stall velocidad (Knots)
VS 67 - 56,5
Tasa de ascenso ft/m 2165 2050 1025
Performance 0ft 835 1362 920
Despegue(50 ft)
50 ft 1065 1725 1835
o 0 ft 855 - 748
Aterrizaje (50 ft)
50 ft 1835 - 1280
Techo (ft) 25000 29600 25200
Range max fuel (nm) 809 621 1551
Range max payload (nm) 432 - 346
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Unidades de

EMB 110

Caracteristicas medicién Bandeirante Metroliner GAF Nomad
Ref.eren,c.ia Pé4gina-afio
Bibliografica
15-75
Largo (m) 14,23 18,09 12,56
Envergadura (m) 15,32 17,37 16,46
c;gga (m) 2,32 - 1,81
%‘ﬁg"" (m) 1,35 . 1,81
Alto (m) 4,13 5,08 5,562
Ancho Cabina (m) 1,7 - -
Cabing (m) : : :
PIVISNEI OSSN Relacion de taperado - 0,581896552 - 1
AR - 8,1 - 9,11
Wheel track (m) 4,94 - 3,23
Wheel base (m) 4,56 - 3,65
S ala (ft2) (ft2) 312 309,3 324
Perfil Critico - - - NACA 23018
HT (ft2) (ft2) 58,4 - 78
Airfoil Raiz - - -
Punta - - -
WE (Ib) 7451 8736 2019
WTO (Ib) 12345 15998 8500
wpl (Ib) 3834
WIS (Ib/ft2) 39,56730769 51,72324604  26,2345679
W fuel (us gal) 454
(Ib) 2951 0 1819
MOTOR PAWPTEA TPESSL i,
# motores - 2 2 2
PLANTA Potencia c/u (hp) 680 1100 400
MOTRIZ P total (hp) 1360 2200 800
hp/wto (hp/Ib) 0,110166059 0,13751719  0,094117647
VNE (knots) 300 - -
Max velocidad (knots) 234 - -
Max crucero (knots) 228 - 168
Stall velocidad (Knots) Vso 715 - 47
Performance VS - 65
Tasa de ascenso ft/m 1700 - 1410
Despegue(50 ft) 0ft 1245 - 720
50 ft 1770 - 1350
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EMB 110
Bandeirante

Unidades de

Caracteristicas s Metroliner GAF Nomad
medicion

Aterrizaje (50 ft)

50 ft 2230 - 1295
Techo (ft) 26250 - 22500
Range max fuel (nm) 1197 - 855
Range max payload (nm) - - -
Caracteristicas Umgg?ceig:e Le.tl_b;éi?:t\/p Harbin Y-11
B?&Ei;erg‘f:i'?a Pagina-afio 58-1985 55-1982
Largo (m) 14,467 12,017
Envergadura (m) 19,478 17
Cuerda m) 2,534 :
Cuerda m) i i
punta
Alto (m) 5,829
Ancho Cabina (m) - 0,988
Cabina (m) : 122
DIMENSIONES Relacion de - ] ]
taperado
AR - 8,5
Wheel track (m) - -
Wheel base (m) - -
S ala (ft2) (ft2) 378,67 365,97
Perfil Critico - - -
HT (ft2) (ft2) 69 -
Aitfo Raiz 63a418 -
Punta 63a412 -
WE (Ib) 8378 4519
WTO (Ib) 12786 7715
Wol (Ib) 2888 1918
WIS (Ib/ft2) 33,76554784 21,08096292
W fuel (us gal) 340 140
(Ib) 2210 860
MOTOR - -
PLANTA MOTRIZ # motores - 2 2
Potencia c/u (hp) 730 285
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Unidades de Let L-410uvp

Caracteristicas medicién Turbolet Harbin Y-11
P total (hp) 1460 570
hp/wto (hp/Ib) 0,114187392 0,073882048

VNE (knots) 194 -
Max velocidad (knots) 119
Max crucero (knots) 197 102
Stall velocidad Vso 61 -
(Knots) VS 78 57
Tasa de ascenso ft/m 1535 807
Performance Despegue(s0 ) 0 ft 1312 -
50 ft 1706 -
Aterrizaje (50 ft) ot 1000 )
50 ft 2657 -
Techo (ft) 19700 13125
Range max fuel (nm) - 537
Range max payload (nm) - -
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ANEXO B — DATOS DE MOTOR

TPE331-10 TURBOPROP
ENGINE

Specifications -
(Sea level-standard day)
Power output: shp 940
shp (thermo) 1,000
eshp 044
eshp (thermo) 1,045
ESFC: 0.534
RPM: gas gen 41,730
shaft output 2,000
(cw from raar)
1,601
{cow from raar)
Weight: 385 Ib
Pressure ratio: 10.55
Alrflow: 7.7 Ib/sec
Fuel: Jet A, Jet B, Jet A-1,
JP-8, JP-1, JP-4,
JP-5, JPB+100
Qill; Mil-L-235998
Mil-L-7808
Type |Type 1l
Electrical: 24 vdc,16.2 amp
{max)
(Demonstrated)

Start capability: ~ SL-30,000 ft
MNo minimum O.AT.
to + 55°C
(Demonstrated)
Operational limits: SL-45,000 ft
Mo minimum  O.AT
to + 55°C
Compressor bleed: high pressure
10% (max)

*Available in cw and cow

Aircraft Accessonies  Tachometer
Starter Generator
or Starter

Generator

Prop Pitch
Propeller Control

Basic Engine Includes
= Control System

- Single Red Line fAuto-Start Controller
- Hydromechanical Fuel Control

= Propeller Governor

* Fuel Pump

= Fuel Shutoff Valve,

= Fuel Anti-ice Heating System

+ Dual Continuous Ignition System

= Lubrication System

* Propeller-Fitch Control

= Oil Temperature-Sensing Bulb

= MNegative-Torque-Sensing (NTS) Systemn

+ Beta-Pressure Sensing Switch

= Fire-Shield Adapter

= Propeller Flange

» Torque and Temperature Limiting

+ Fuel Purge System

* Air Speed and Ambient Pressure Ratio
Transducer

Optional Accessories/Features
= Water Methanol Augmentation Manifold

+ Aluminum Gearbox

Honeywell
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Raotation Maximum

Nominal Tyoe of AMD Dirive Faging Toraue Cwerhung
Use Drive Modifications Drive {Ib=in} Moment
{One Each) Pad and {lkz=in}
rpm  |Conti nnulevarlﬂad| Static
Alrgrafl AMDZODOT | FHetation and rpm | COW 250 ave 1,850 123
Access0TY Type XI-B 3,859
{Modified)
Starter or AND20002 |Bpm, Ta, Ty, and CCW 300 600 (2,200 500
Starter- Type XN | Stud Pattern 10,BRT

Generatar {Modified) | Rotated 30 Degrees
or Allernator

Tachometer- | AND20005 | Shorter Studs oW ) — 50 25
Generalor Thyl"pa ¥W-B | and Thread 4,187

(Medifies) | Lengths
Propeller AMND20010 | Rpm, Stud Length, ow 125 188 8225 125
Giavernor Type XX=A | and Negative= 3,754

{frl?:o.ail'lauj Torgque=System

Supply Port

Propeler Mounting Pad Provided Mone 30
Pitch Gontrol

COW = Counterclockwise  CW = Clockwise  Te= Contineous forgue Ty = Tarque averlad T, = Static torque

ACCESSORY CASE

Honeywell
1944 East Sky Harbor Circle
Phoenix, AZ 85034

200-601-309 Honeywell

602-365-3099 ME 1-0346-000-001
Agril 2006
www.no I'IEWEH.CDI'I"I @ 2006 Honeywell International Inc.

236



Potencia (SHP)

1200 630

1100

1000

900
<
S
)

800 g
=]
v
<
o
(9]

700

600

1 e T E I E

400

0 25 50 75 100 125 150 175 200 225 250
Velocidad (knots)

P @ SL —— P @ FL100 P @ FL150 P @ FL200
P @ FL250 P@FL300 -------- C@esL  -------- C @ 10000 ft
-------- C @ 15000 ft -------- C @ 20000 ft -------- C @ 25000 ft -------- C @ 30000 ft

Honeywell
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ANEXO C - CODIGO DE MATLAB PARA DETERMINACION DE LA
DISTRIBUCION DE LIFT

clc
clear
N = 9; % (number of segments - 1)
S = 53.88376; % m"2
AR = 10.5; % Aspect ratio
lambda = 0.1; % Taper ratio
alpha twist = 0.1; % Twist angle (degq)
iw=20.1; $ wing setting angle (deq)
a 2d = 4,5037 ; % lift curve slope (1/rad)
alpha 0 = -1.45; % zero-lift angle of attack (deg)
b = sgrt (AR*S); % wing span (m)
MAC = S/b; % Mean Aerodynamic Chord (m)
Croot = (1.5* (1+lambda) *MAC) / (1+lambda+lambda”~2); % root chord (m)
theta = pi/ (2*N) :pi/ (2*N) :pi/2;
alpha=i wt+alpha twist:-alpha twist/(N-1):1i w; % segment's angle of attack
z = (b/2)*cos (theta) ;
c = Croot * (1 - (l-lambda)*cos(theta)); % Mean Aerodynamics Chord at
each segment (m)
mu =c * az2d/ (4 * Db);
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 1 = 1:N

suml (i) = 0;
sum2 (1) = 0;
for 3 =1 : N
suml (1) = suml (i) + (2*j-1) * A(J)*sin((2*j-1)*theta(i));
sum2 (1) = 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('Lift distribution')
xlabel ('Semi-span location (m)")
ylabel ('Lift coefficient')

CL wing = pi * AR * A(1)
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