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Resumen

UNAM Aero Design es el equipo representativo de la Universidad Nacional Auténoma de México,
esta integrado por un grupo multidisciplinario de profesionistas en desarrollo provenientes de
diversas carreras y facultades; dedicados al diseno y manufactura de aeronaves no tripuladas
operadas a radio control, estas aeronaves participan en las competencias disenadas por SAE
AeroDesign. A lo largo de su historia UNAM Aero Design ha hecho uso de perfiles simétricos
con un angulo de ataque determinado, con el fin de que el estabilizador horizontal sea capaz de
producir la fuerza de sustentacion necesaria para contrarrestar el momento de cabece6 del ala
y asi alcanzar la estabilidad longitudinal.

Sin embargo, como parte del plan de innovaciéon propuesto por el subsistema de estabilidad y
control para la temporada 2022, “Ambys” fue la primer aeronave en la que se implementé el
uso de perfiles aerodindmicos con camber negativo en el estabilizador horizontal. Los perfiles
con camber negativo tienen una distribucion de presiones que genera una fuerza de sustentacién
negativa. A pesar de la implementacion, se desconocian todos los efectos que se producian sobre
la aerodinamica de la aeronave.

En el presente trabajo se muestran las ecuaciones y los métodos que se siguen para dimensionar
el estabilizador horizontal. Dichas ecuaciones se pueden modificar para que sean ttiles en las
aeronaves disenadas por UNAM Aero Design. Al aplicar los métodos se obtuvieron valores de
dimensionamiento, con estos se procede a verificar que la aeronave cumpla con los criterios de
estabilidad longitudinal. En el proceso del andlisis se detectaron errores en la definicion del
concepto de brazo 6ptimo. Durante el desarrollo del trabajo se muestra la metodologia para
corregir el error antes mencionado. Una vez que se llevaron a cabo las correcciones necesarias
se recurrio a SolidWorks y Ansys para realizar los andlisis pertinentes y asi cumplir con los
objetivos de la presente tesis.



Nomenclatura

Simbolos

Simbolo Nombre

ac
AR
ARy,
AR,
Aw

Centro aerodinamico

Relacion de aspecto

Relacién de aspecto del estabilizador horizontal
Relacién de aspecto del estabilizador vertical
Area del ala

Envergadura del ala

Envergadura del estabilizador horizontal
Envergadura del estabilizador vertical
Cuerda del perfil aerodinamico

Cuerda en la punta del estabilizador horizontal
Cuerda en la raiz del estabilizador horizontal
Cuerda en la punta del estabilizador vertical
Cuerda en la raiz del estabilizador vertical
Centro de presién

Cuerda aerodindmica media

Cuerda en la punta de ala (tip chord)
Cuerda en la raiz de ala (root chord)
Coeficiente de arrastre

Coeficiente de arrastre minimo

Centro de gravedad

Coeficiente de sustentacién

Coeficiente de sustentacién maximo
Coeficiente de sustentacion ideal

Coeficiente de sustentacién con dngulo de ataque cero
Eficiencia aerodindmica ( relacién sustentacién-arrastre)

Derivada de la estabilidad lateral (pendiente)
Eficiencia aerodindmica maxima
Coeficiente de momento

Derivada de la estabilidad longitudinal (pendiente)

Derivada de la estabilidad direccional (pendiente)
Coeficiente adimensional que relaciona el angulo de ataque con la fuerza

Fuerza de arrastre

Angulo de incidencia del estabilizador horizontal
Angulo de incidencia del estabilizador vertical
Brazo del estabilizador horizontal

Brazo del estabilizador vertical

Fuerza de sustentacién

Unidades

5 EEEE

BEEES

EEEEE

==EBEE

,_‘.—.*..ﬁ.—..—.
= —_ =
m‘»-ﬂ—‘—“—“—“—'
a9

[a—

S




Fuerza de sustentacién generada por el estabilizador horizontal
Momento de cabeceo

Cuerda aerodinamica media del ala

Cuerda aerodinamica media del estabilizador horizontal
Cuerda aerodinamica media del estabilizador vertical

Cuerda geométrica media del ala

Fuerza resultante generada por el ala

Area de vista de planta del estabilizador horizontal

Area de vista de planta del estabilizador vertical

Velocidad del aire
Velocidad de flujo libre

Simbolos griegos

Simbolo
Qo

g
Qo
acy,

i

Nombre

Angulo de ataque

Angulo de entrada en perdida

Angulo de sustentacién cero

Angulo de ataque asociado al coeficiente de sustentacién ideal
Angulo de ataque correspondiente a la méxima eficiencia aerodindmica
Angulo de diedro del estabilizador horizontal

Angulo de diedro del estabilizador vertical

Angulo de barrido del estabilizador horizontal

Angulo de barrido del estabilizador vertical

Relacién cénica (Taper ratio)

Relacion cénica del estabilizador horizontal

Relacion cénica del estabilizador vertical

Densidad del aire

Unidades



1 | Marco teérico
1. Antecedentes

1.1. Teoria de vuelo de una aeronave

El desarrollo de la aerondutica' se remonta a la prehistoria. Surgié a partir de observar a las aves
y del deseo que genera en la humanidad el poder surcar los cielos. Sin embargo, es imprescindible
comprender los conceptos que intervienen para que una aeronave pueda volar. Para el desarro-
llo de la presente seccién se consulté y extrajo informacién de: Sadraey (2012), Gudmundsson
(2013), Administration and Administration (2009) y Engineer (2021). A continuacién, se des-
cribiran las fuerzas que actiian durante la fase de vuelo crucero, mismas que se muestran en la
figura 1.1:

Arrastre

Figura 1.1: Fuerzas que actian en una aeronave durante el vuelo

Empuje

El empuje es necesario para que una aeronave se mueva. Se trata de la fuerza producida por el
motor del avién. Si la aeronave se encuentra en fase de vuelo crucero, la potencia del motor y el
empuje se reduce por lo que la aeronave se ralentiza. Si el empuje es menor que el arrastre, la
aeronave desacelera hasta que su velocidad aerodindmica sea insuficiente para sostenerla en el
aire. Si se aumenta la potencia del motor, el empuje se vuelve mayor que el arrastre y la velocidad
aerodinamica aumenta. Para mantener una velocidad aerodinamica constante, el empuje y el
arrastre deben permanecer iguales.

Fuerza de sustentacién

Cuando un fluido pasa por un perfil aerodindmico ejerce una fuerza sobre él, como se muestra
en la figura 1.2. Dicha fuerza tiene dos componentes, la perpendicular al flujo es la fuerza de
sustentacion y la paralela al flujo es la fuerza de arrastre.

! Aerondutica: Ciencia o arte de la navegacién aérea, https://dle.rae.es/aeron%C3%Alutico
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Sustentacion Resultante

N\

V — Arrastre
0

—

Figura 1.2: Fuerzas generadas por la interaccion de un perfil aerodindmico con un fluido

Debido a la interaccion del fluido con el perfil aerodinamico se generan dos tipos de esfuerzos
que actian en su superficie: el esfuerzo cortante y el esfuerzo normal o presion. Las fuerzas de
friccién son producto de las interacciones de la viscosidad del fluido y estas fuerzas son las que
generan el esfuerzo cortante. El esfuerzo normal se debe a la manera en la que se distribuye la
presion alrededor del perfil.

Vo ||
\/ —
\\___ ___>

Figura 1.3: Esfuerzo cortante Figura 1.4: Esfuerzo normal o distribucion de
presiones

La fuerza de sustentacién es la componente en direccién vertical de la fuerza resultante. Para
cuerpos aerodinamicos los esfuerzos cortantes actuaran principalmente en la misma direccion que
el flujo. Por lo tanto, haran una gran contribucién a la fuerza de arrastre, pero no contribuiran
de manera significativa a la fuerza de sustentacion. Entonces se puede decir que la sustentacion
que actiia sobre un perfil aerodindmico es causada por la forma en la que se distribuye la presién
a su alrededor.

La forma en la que se distribuye toma el nombre de gradiente de presion. Dicho gradiente se
caracteriza porque encima del perfil aerodinamico la presion es baja y por debajo la presion
es alta. La presién baja en el extradds (parte superior del perfil) es mayor en magnitud que la
presién alta en el intradds (parte inferior del perfil). En consecuencia, la presién de succion o
vacio es la que méas contribuye a la fuerza de sustentacion total.

VO.% .
T ) —

e

Figura 1.5: Fuerza de sustentacion
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Para explicar de donde viene dicha distribucion de presiones existe el principio de Bernoulli,
este se enfoca en la velocidad del fluido. Fuera de la delgada capa limite que rodea al perfil
aerodinamico, el flujo que va por encima del punto de estancamiento viaja mas rapido que el
flujo que va por debajo. Dicha diferencia de velocidades es causada por la geometria del perfil
aerodinamico, esta hace que el flujo se comprima por encima del perfil aerodindmico pero no
por debajo. Debido a la conservacion de la masa esto da como resultado un aumento de la
velocidad por encima del perfil y, respetando la ley de conservacién de la energia, se tiene que
un aumento en la velocidad provoca una disminucién en la presiéon y viceversa.

|
l
- T
|
|
|

Figura 1.6: Sustentacién con el principio de Bernoulli

Fuerza de arrastre

El arrastre es la fuerza que se opone al movimiento de un avién en el aire, es la componente
de la fuerza resultante en direccion del flujo. Es causada por los esfuerzos cortantes generados
en la superficie del perfil debido a la interrupcién del flujo de aire por el ala, el fuselaje y otros
objetos sobresalientes. Hay dos tipos, arrastre pardsito y arrastre inducido.

Arrastre parasito

Se llama parasito porque no esta asociado con alguna superficie que produzca sustentacion; éste
incluye el desplazamiento de aire por la aeronave, la turbulencia generada o un obstaculo para
que el aire se mueva sobre la superficie de la aeronave. Existen tres tipos de arrastre parasito,
descritos en la tabla 1.1

Tipo de o
p Descripcion

arrastre
Este tipo de arrastre se debe a
que el flujo de aire tiene que
separarse para moverse alrededor
de la aeronave y reincorporarse —~ =

Arrastre de , M ) P :
forma después de pasar por ésta. La —
rapidez y la suavidad con la que @B @ e
. . —
el flujo se vuelve a unir es
representativa del arrastre que Figura 1.7: Arrastre de forma,
crea. Administration and Administration
(2009)
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Proviene de la intersecciéon de las
corrientes de aire, turbulencia o
restriccién del flujo de aire
uniforme. Por ejemplo, la
interseccion del ala y el fuselaje
en la raiz del ala tiene un arrastre
de interferencia significativo, el
arrastre de interferencia mas
grande se observa cuando dos
superficies se encuentran en
angulos perpendiculares.

Arrastre de
interferencia

Figura 1.8: Raiz de ala que causa
arrastre de interferencia,
(https://n9.cl/brjao, knots2u)

Es la resistencia aerodinamica
debida al contacto del aire con la
superficie de una aeronave. Sin
importar lo aparentemente lisa
que sea una superficie tiene
Arrastre de | asperezas e irregularidades

superficie cuando se observa bajo un
microscopio. Cada capa de
moléculas sobre la superficie se
mueve un poco mas rapido hasta
que las moléculas se mueven a la
velocidad de flujo libre

Figura 1.9: Arrastre de superficie

Tabla 1.1: Tipos de arrastre parasito

Arrastre inducido

Este tipo de arrastre es el resultado de la interaccién de una superficie aerodinamica que desa-
rrolla sustentacion. Es bien sabido que ningtn sistema puede ser 100 % eficiente, esto significa
que cualquiera que sea la naturaleza del sistema, el trabajo requerido se obtiene a expensas de
cierto trabajo adicional que se disipa o se pierde en el sistema. Un perfil aerodindmico produ-
ce la fuerza de sustentacion haciendo uso de la energia de la corriente de aire libre. Como se
explico anteriormente, se forma un gradiente de presiéon alrededor del ala. En la vecindad de
las puntas, las presiones tienden a igualarse, dando como resultado un flujo lateral hacia afuera
desde el intradés hacia el extradds. Este flujo lateral imparte una velocidad de rotacién al aire
en las puntas creando vortices que se arrastran detras del perfil aerodinamico, dichos vortices se
muestran en la figura 1.10. Los vortices circulan en sentido contrario a las manecillas del reloj
en la punta derecha y en el sentido de las manecillas del reloj en la punta izquierda. Cuanto
mayor sea el tamano y la fuerza de los vortices sobre el perfil aerodindmico, mayor sera el efecto
de arrastre inducido.
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Figura 1.10: Vortice de punta de ala

Peso

Es la combinacion del propio peso de la aeronave y la carga. El peso genera que la aeronave
vaya hacia abajo debido a la fuerza de la gravedad, éste actiia a través de su centro de gravedad
(CG). El CG puede considerarse como un punto en el que se concentra todo el peso de la
aeronave. En fase de wvuelo crucero, cuando la fuerza de sustentaciéon es igual a la fuerza del
peso, la aeronave esta en un estado de equilibrio y no gana ni pierde altitud. La ubicacion del
CG esta determinada por el disefio de cada aeronave, dicha posicién es de gran importancia en
una aeronave, ya que su posicion influye mucho sobre la estabilidad.

1.2. Perfiles aerodinamicos

Con el fin de terminar de redondear los aspectos que intervienen para que una aeronave vuele,
es inevitable hablar sobre los perfiles aerodinamicos. En esta seccién se consultd y se obtuvo
informacién de: Sadraey (2012) y Gudmundsson (2013).

Definicién y parametros geométricos

La definicién de un perfil aerodindmico surge a partir de considerar un ala en perspectiva, como
la mostrada en la figura 1.11. La envergadura del ala se extiende a lo largo de la direccién y,
la velocidad del flujo libre (V) es codireccional con el eje x y el perfil aerodindmico se genera
cuando alguna seccién del ala es cortada por un plano paralelo al plano zz Los pardmetros
geométricos de los perfiles aerodinamicos se muestran en la figura 1.12 y la descripciéon de cada
uno en la tabla 1.2.

Figura 1.11: Definicién de un perfil aerodinamico
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Figura 1.12: Pardmetros geométricos de un perfil aerodinamico, Sadraey (2012)

Espesor (Thickness)

Es la distancia entre las superficies superior e inferior,
medido perpendicularmente a la linea de cuerda.

Linea media de
curvatura (Mean
camber line)

Es el lugar geométrico de los puntos a mitad de camino entre
las superficies superior e inferior

Curvatura (Camber)

Es la distancia maxima entre la linea media de camber y la
linea de cuerda, medida perpendicularmente a la linea de
cuerda.

Borde de ataque
(Leading edge)

Es el punto en el que se tiene la primera interaccién con la
corriente de aire

Borde de salida
(Trailing edge)

Es el punto en el que se tiene la tltima interaccién con la
corriente de aire, ademas el intradés y el extradds se unen

Cuerda (Chord)

Es la linea recta imaginaria que conecta los bordes de ataque
y salida

Radio del borde de
ataque (Leading edge
radius)

Usualmente la forma del perfil aerodinamico en el borde de
ataque es circular, dicho radio de borde de ataque es
aproximadamente 0.02 de la cuerda (c)

Posicion x del maximo
espesor (x-location of
maximum thickness)

Es el punto en la direccion “x” en el que se encuentra el
maximo espesor del perfil. Sirve para alinear perfiles en alas
que no tienen seccién transversal constante

Posicién x de la
maéxima curvatura
(x-location of
maximum camber)

Es el punto en la direcciéon “x” en el que se encuentra la
maxima curvatura del perfil

Tabla 1.2: Descripcion de los parametros geométricos de un perfil aerodindamico

Un pardmetro geométrico muy importante en un perfil aerodindmico es la curvatura (camber),
debido a que tiene un efecto trascendental en como se distribuyen los esfuerzos normal y cortante

15



alrededor del perfil. En la figura 1.13 se muestran los diferentes tipos de camber. El primero es
un perfil simétrico o también conocido como perfil con camber cero, cuando este tipo de perfil
interactiia con un fluido no experimenta una fuerza, a menos que tengan un angulo de ataque
o twist. Posteriormente, se muestra el perfil con camber positivo, este tipo de perfil tienen una
distribucion del esfuerzo de presion similar a la mostrada en la figura 1.4. Por tdltimo, esté el
perfil con camber negativo, en dicho perfil la distribuciéon del esfuerzo de presion se invierte,
lo que provoca un efecto similar en la fuerza resultante, por ende se genera una sustentacion

negativa.
Voo
—_—

Perfil simétrico

Perfil con camber positivo

Perfil con camber negativo

Figura 1.13: Perfiles aerodinamicos con diferente curvatura

La fuerza aerodinamica generada por un perfil aerodinamico en un campo de flujo puede cal-
cularse multiplicando la presion total por el area. La presion total se determina mediante la
integracion de la presion sobre toda la superficie. La magnitud, ubicacién y direccién de la
fuerza resultante generada sobre un ala depende de diversos parametros:

= Geometria del ala
» Densidad del aire
» Angulo de ataque
= Velocidad del aire relativa al ala

El centro de presién (cp) se muestra en la figura 1.14, el cp es el punto donde se ubica la fuerza
resultante de la interaccion entre el perfil y el fluido. La posicion del centro de presién depende
de la velocidad de la aeronave y el angulo de ataque del perfil aerodinamico.
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Figura 1.14: Centro de presion

A medida que aumenta la velocidad de la aeronave, el centro de presién se mueve hacia atras.
Esto se debe a que la fuerza de sustentacion y arrastre cambian su valor de forma cuadratica
con respecto a la velocidad, es posible notarlo en las ecuaciones 1.2 y 1.3. A velocidades mas
bajas la ubicacion del cp esta cerca del borde de ataque y, a velocidades mas altas se mueve
hacia el borde de salida. A causa de que el cp no es un punto fijo es conveniente mover la fuerza
resultante a una ubicacién que tiene caracteristicas significativas en la estabilidad y el control
de la aeronave, esta es el centro aerodindmico (ac). El ac es un punto particular sobre el cual los
momentos son independientes del angulo de ataque, a causa de esta independencia es posible
facilitar los célculos del momento de cabeceo, lo que tiene gran relevancia en la estabilidad y
control.

Sin embargo, al mover la ubicacion de la fuerza resultante se debe tener en cuenta la introduccién
de un momento de cabeceo aerodinamico como se muestra en la figura 1.15. Por lo tanto, se
puede concluir que la distribuciéon de presién y esfuerzo cortante sobre un ala producen un
momento de cabeceo.

Sustentacion Resultante
N A
vV, ~ |

; ac
Arrastre

Figura 1.15: Centro aerodindmico

La teoria subsonica del perfil aerodinamico muestra que la sustentaciéon debida al dngulo de
ataque actia en un punto del perfil aerodindmico aproximadamente al 25 % de la cuerda detras
del borde de ataque. El punto por el que actiia esta sustentacion es el ac. En las pruebas de
tinel de viento, el ac generalmente estd dentro del 1 o 2% de cuerda del punto de cuarto de
cuerda hasta que el numero de Mach aumenta. El centro aerodinamico se mueve lentamente
hacia atras a medida que el nimero de Mach aumenta.
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Figura 1.16: Punto de cuarto de cuerda

Fuerzas aerodinamicas

Como ya se explicé en las secciones anteriores, existen tres fuerzas aerodindmicas (resultante,
sustentacion y arrastre) y un momento de cabeceo dados por la interaccion del perfil aerodi-
namico y el fluido. Es preciso hallar ecuaciones que describan a estas fuerzas y al momento de
cabeceo, para esto se realiza un analisis con el teorema 7 de Buckingham mostrado en la seccion
1 del anexo, obteniendo las siguientes expresiones:

1
R:§~p~V2~AW~C’R (1.1)
1 1
L:§-p-V2-AW-C’L=§-p-V2-AW-CR-Cos[a] (1.2)
1 1
1
Mzi-p-VZ-AW-MGC-C’M (1.4)
Donde:
R = Fuerza resultante generada por el ala [N]
p = Densidad del aire Lﬁ%
V = Velocidad del aire [‘;‘
Ay = Area del ala [m?]
Cr = coeficiente adimensional que relaciona el dngulo de ataque con la fuerza [1]
L = Fuerza de sustentacién [N]
Cr, = Coeficiente de sustentacién [1]
D = Fuerza de arrastre [N]
Cp = Coeficiente de arrastre [1]
M = Momento de cabeceo [N - m]
MGC = Cuerda geométrica media del ala [m]
Cy = Coeficiente de momento [1]
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Gréficas caracteristicas de un perfil aerodinamico

Para seleccionar un perfil aerodinamico no es conveniente solo fijarse en su geometria, es preciso
examinar su comportamiento bajo ciertas condiciones operativas. Esto brinda la informacion
necesaria para conocer si es capaz de cumplir con los requisitos de disefio. Para evaluar el
rendimiento y las caracteristicas de un perfil se deben observar las siguientes graficas:

1.

2.

Variacién del coeficiente de sustentacién frente al angulo de ataque (Cf vs «).

Variacion del coef. de momento de cabeceo a un cuarto de cuerda frente al angulo de
ataque (Cyy vs «).

Variacion del coeficiente de arrastre frente al coeficiente de sustentacion (Cp vs Cp).

Variacion de la relacién sustentacion-arrastre frente al angulo de ataque (% VS ).

Variacién del coeficiente de sustentacién vs al dngulo de ataque (C, vs «).

Esta grafica se muestra en la figura 1.17, este comportamiento se presenta en perfiles aerodi-
namicos con camber positivo. La grafica tiene siete puntos que son los que tienen los valores
necesarios para realizar una comparacion del rendimiento de cada uno de los perfiles. Los puntos
son los siguientes:

Angulo de entrada en perdida (a;)

Coeficiente de sustentacién maximo (Cp, )

Angulo de sustentacién cero (aq)

Coeficiente de sustentaciéon ideal (C7,)

Angulo de ataque asociado al coeficiente de sustentacién ideal (aCLZ_)
Coeficiente de sustentacién con angulo de ataque cero (Cp,)

Pendiente de la curva de sustentacion

G

G

max

\ 0 o¢ o o (deg)

Figura 1.17: Variacion del coef. de sustentacién vs angulo de ataque (Cp vs «), Sadraey (2012)
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El coeficiente de sustentacion ideal (Cp,) es en el cual el coeficiente de arrastre no cambia signi-

ficativamente con ligeras variaciones del dangulo de ataque. El coeficiente de sustentacion ideal

suele corresponder al coeficiente de arrastre minimo. La pendiente de la curva de sustentacion es

otra caracteristica de rendimiento importante de un perfil aerodinamico. La unidades de la pen-

diente pueden ser |——| o |——|. La funcién principal de un perfil aerodindmico es producir
grado radian

sustentacién, cuanto mayor sea la pendiente mejor sera el perfil aerodinamico.

Variacion del coeficiente de momento de cabeceo a un cuarto de cuerda vs el angulo
de ataque (Cy vs a).

La figura 1.18 muestra las variaciones tipicas del coeficiente de momento de cabeceo a un cuarto
de cuerda frente al angulo de ataque de un perfil aerodinamico, esta grafica es representativa de
un perfil de camber positivo. La pendiente de este grafico suele ser negativa y esta en la region
de C) negativo. La pendiente negativa es deseable, ya que estabiliza el vuelo si el angulo de
ataque es perturbado por una rafaga.

Figura 1.18: Variacién del coef. de momento de cabeceo a un cuarto de cuerda vs angulo de
ataque (Cyy vs «), Sadraey (2012)

Variacién del coef. de arrastre vs al coeficiente de sustentaciéon (Cp vs Cp).

La figura 1.19 muestra las variaciones tipicas del coeficiente de arrastre en funciéon del coeficiente
de sustentacién para un perfil aerodinamico de camber positivo. El punto mas bajo de este
grafico se denomina coeficiente de arrastre minimo (Cp,,,, ), lo ideal es un perfil con Cp, . lo
mas cercano a cero posible. Una linea trazada a través del origen y tangente a la grafica ubica
un punto que denota la pendiente minima. Este punto también es de gran importancia dado
que indica la situacién de vuelo donde se genera la méxima relacién <&: se espera que S

/ . Cp Cp max
sea lo méas alta posible.

dmin

v

G, (CJC) q

min

0

Figura 1.19: Variacion del coef. de arrastre vs coef. de sustentacién (Cp vs Cp), Sadraey (2012)
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Variacién de la relaciéon sustentaciéon-arrastre vs al angulo de ataque ((% VS ).

La figura 1.20 muestra las variaciones de la relacién sustentacion-arrastre frente al angulo de
ataque. Este grafico tiene un punto en el que el valor de la relacién sustentacion-arrastre es el
mas alto. El angulo de ataque correspondiente a este punto es un candidato éptimo para un
vuelo en fase crucero («).

0 o o

YL vs o), Sadraey

Figura 1.20: Variacion de la rel. sustentacién-arrastre vs dngulo de ataque ( o

(2012)

Criterios de selecciéon de un perfil aerodindmico

La selecciéon de un perfil aerodinamico comienza con la declaracién clara de los requisitos de
vuelo. Los siguientes son los criterios para seleccionar un perfil aerodinamico:

1. El mayor coeficiente de sustentaciéon méaxima (Cp, . ).

2. El coeficiente de arrastre minimo mas bajo (Cp,,,.)-

3. La mayor relacién sustentacién-arrastre (% ).
max

4. La superficie acrodindmica con el coeficiente de momento de cabeceo (C)r) mas bajo.
5. La calidad adecuada en la region de pérdida, la variacion debe ser suave, no brusca.

6. Debe ser estructuralmente reforzable. No debe ser tan delgado, debe ser posible colocar
vigas en su interior.

Estos criterios se utilizaran més adelante para seleccionar el perfil adecuado de acuerdo a los
requerimientos.

Clasificacién de los perfiles aerodinamicos

Durante las décadas de 1930 y 1940 la NACA (National Advisory Committee for Aeronautics
airfoils) llevé a cabo numerosas mediciones de los coeficientes de sustentacién, arrastre y mo-
mento en los perfiles aerodinamicos que ellos mismos estandarizaron. Los perfiles aerodindmicos
fueron clasificados por una nomenclatura de digitos y fueron agrupados por familias.
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No es necesario conocer cada una de las familias; sin embargo, para fines de la presente tesis,
se destacara a la familia de perfiles aerodinamicos de cuatro digitos, cuyas caracteristicas se
muestran en la figura 1.21. Esta familia surgié alrededor de 1929 y fue producto del trabajo de
Eastman N. Jacobs y sus colegas en el tinel de viento de densidad variable de la NACA. Cada
uno de los digitos de la familia representa lo siguiente:

1. Primer digito: Representa el maximo camber en porcentaje de la cuerda.
2. Segundo digito: Representa la posicion del maximo camber en décimas de la cuerda.

3. Ultimos dos digitos: Representa el méximo espesor del perfil en porcentaje de la cuerda.

oo ) 2 TS 06 07 08 09 10 ‘

Xcamber

Camber: Location of y,,,, of camber:
100-¢;n,,/C 10" Xeamber/C
Thickness:
100:t/C

Figura 1.21: Perfiles aerodindmicos de cuatro digitos, Gudmundsson (2013)

1.3. Estabilidad y control

En una aeronave es primordial la estabilidad y control, sin embargo, como preaAmbulo es necesario
conocer las partes de una aeronave y la funcién de cada una. Si se desea profundizar sobre el tema
se recomienda la consulta de Administration and Administration (2009). Para esta seccién fue
necesario consultar las siguientes fuentes bibliograficas: Sadraey (2012), Gudmundsson (2013),
Administration and Administration (2009) y Caughey (2011)

National Aeronautics and Space Administration
Airplane Parts and Function @
Horizontal Stabilizer ~ Vertical Stabilizer
i Rudder
Control Pitch Control Yaw
Change Yaw
Winglet
Decrease Drag Elevator

Wing Change Pitch

Generate Lift
Flaps

Turbine Engine Increase Lift and Drag
Generate Thrust Aileron

Change Roll

Spoiler
Slats Change Lift, Drag and Roll
Increase LIift

Cockpit
Command and Control

Fuselage
Hold Things Together — Carry Payload

VYW N3S3 GOV %

Figura 1.22: Partes de una aeronave y su funcién (https://n9.cl/wbbko, NASA)
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El propésito del empenaje es proporcionar a la aeronave medios de estabilidad y control, es uno
de los componentes mas importantes de toda la aeronave. El empenaje consta de superficies
fijas como lo son el estabilizador vertical y el estabilizador horizontal; y de superficies méviles
las cuales incluyen el timén, el elevador y una o mas pestafias de compensacién. El empenaje
cumple las siguientes funciones:

1. Compensacion longitudinal y direccional
2. Estabilidad longitudinal y direccional
3. Control longitudinal y direccional

Con el fin de entender cémo es que una aeronave se comporta durante el vuelo, se establece un
sistema de referencia, el origen de los ejes de dicho sistema de referencia es el CG. Los ejes son
los siguientes:

= Fje longitudinal: Se extiende a todo lo largo de la aeronave
» Fje lateral: Se extiende a todo lo ancho de la aeronave

= Fje vertical: Se extiende a todo lo alto de la aeronave

Eje Lateral

Figura 1.23: Sistema de referencia de una aeronave

Durante el vuelo una aeronave puede realizar movimientos alrededor de los ejes que se muestran
en la figura 1.23. Dichos movimientos son los siguientes:

s Movimiento de cabeceo: Se efecttia alrededor del eje lateral
» Movimiento de alabeo: Se efecttia alrededor del eje longitudinal

» Movimiento de guinada: Se efectiia alrededor del eje vertical
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Movimiento
de guifiada

Eje Longitudinal

Figura 1.24: Movimientos alrededor de los ejes del sistema de referencia

Usando la regla de la mano derecha, un dngulo de alabeo positivo es aquel en el que el ala
derecha se mueve hacia abajo y la izquierda hacia arriba. De manera similar, un angulo de
cabeceo positivo es cuando la nariz de la aeronave tiende a ir hacia abajo y negativo si tiende a
ir hacia arriba. Un angulo de guinada positivo es aquel que mueve la nariz de la aeronave hacia
la izquierda y el negativo hacia la derecha.

Al poderse mover en tres dimensiones una aeronave se hace susceptible a desestabilizarse. La
estabilidad se define como la tendencia de una aeronave a oponerse a una perturbacion, por
ejemplo, cuando hay una rafaga y debe volver a su estado inicial estable. Existen dos tipos de
estabilidad: estdtica y dindmica.

Estabilidad estatica

La estabilidad estatica se refiere a la tendencia inicial de una aeronave, sin la asistencia del
piloto, a desarrollar fuerzas y/o momentos que se oponen a una perturbacién instantanea de
una variable de movimiento desde una condicién de vuelo en estado estable. Si una aeronave
debe volar en linea recta y estable a lo largo de cualquier trayectoria de vuelo, las fuerzas que
actian sobre ella deben estar en equilibrio estatico. Existen tres tipos de estabilidad estatica,
cada uno de estos tipos tiene una diferencia sustancial que se explica a continuacién:

» Fstabilidad estdtica positiva: Es la tendencia inicial de la aeronave a volver al estado
original de equilibrio después de ser perturbada.

» Fstabilidad estatica neutra: Es la tendencia inicial de la aeronave a permanecer en una
nueva condicion después de que se haya alterado su equilibrio.

= FEstabilidad estatica negativa: Es la tendencia inicial de la aeronave a continuar alejandose
del estado original de equilibrio después de haber sido perturbada.
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Positive static stability Neutral static stability Negative static stability

Applied Applied I Applied
Force Force 7 Force

Figura 1.25: Tipos de estabilidad estética, Administration and Administration (2009)

Estabilidad dinamica

La estabilidad dindmica se define como la tendencia de una aeronave, sin la ayuda del piloto,
a volver a la condicion inicial de compensacion de estado estable después de que una perturba-
cién altere los valores de compensaciéon. La estabilidad dindmica se refiere a la respuesta de la
aeronave a lo largo del tiempo cuando se ve perturbada, en particular, la velocidad a la que el
movimiento se amortigua.

Cualquier fuerza que actie a cierta distancia del CG produce un momento de torsién alrededor
de este. En vuelo una aeronave gira sobre su centro de gravedad durante las maniobras, pero
cuando la aeronave no estd maniobrando, se requiere que la rotacién sobre el CG sea cero.
Cuando no hay rotacién sobre el centro de gravedad se dice que la aeronave estd compensada
(trimmed condition). Este tipo de estabilidad tiene tres subtipos:

» Fstabilidad dinamica positiva: El movimiento de la aeronave disminuye en amplitud y la
aeronave regresa al estado de equilibrio.

» Fstabilidad dinamica neutra: Una vez desplazado, la aeronave ni disminuye ni aumenta en
amplitud.

= Fstabilidad dinamica negativa: El movimiento de la aeronave aumenta y se vuelve mas
divergente.
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Figura 1.26: Tipos de estabilidad dindmica, Administration and Administration (2009)
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Cuando un avién es dindmicamente estable definitivamente tiene estabilidad estética. Sin embar-
go, si una aeronave es estaticamente estable no hay garantia de que tenga estabilidad dinamica.
La estabilidad en una aeronave afecta significativamente a dos areas:

= Maniobrabilidad: Es la cualidad de una aeronave que le permite maniobrar con facilidad
y resistir las tensiones impuestas por las maniobras.

s Controlabilidad: Es la calidad de la respuesta de la aeronave a la aplicacién de control del
piloto al maniobrar la aeronave, independientemente de sus caracteristicas de estabilidad.

Cuando una aeronave se encuentra volando tiene seis grados de libertad debido a que puede
realizar un movimiento lineal y otro rotacional alrededor de cada uno de los ejes mostrados
en la figura 1.23. La estabilidad se mide alrededor de cada eje, por ende existen tres tipos de
estabilidad:

1. Estabilidad longitudinal (cabeceo).
2. Estabilidad lateral (alabeo).

3. Estabilidad direccional (guinada).

Estabilidad longitudinal (cabeceo)

La estabilidad longitudinal es la cualidad que hace que una aeronave sea estable sobre su eje
lateral. Es decir, la estabilidad de cualquier movimiento de rotaciéon sobre el eje lateral y cual-
quier movimiento lineal a lo largo del plano formado por los ejes longitudinal y vertical, es decir,
adelante y atras, arriba y abajo.

Implica el movimiento de cabeceo a medida que la nariz de la aeronave se mueve hacia arriba y
hacia abajo en vuelo. Una aeronave inestable longitudinalmente tiene tendencia a un descenso
o ascenso muy pronunciado, o incluso a entrar en pérdida. Asi, una aeronave con inestabilidad
longitudinal se vuelve dificil y a veces peligroso de volar. La estabilidad longitudinal es la mas
afectada por ciertas variables en diversas condiciones de vuelo.

Para entender de mejor manera la estabilidad longitudinal es necesario ver la figura 1.27. En la
izquierda se muestra una aeronave con un alto angulo de ataque y a la derecha el caso contrario.
El estabilizador horizontal genera una fuerza de sustentacion (L), que apunta hacia arriba y,
por lo tanto, tiende a reducir el angulo de ataque al bajar la nariz, el momento resultante tiene
un valor negativo. La imagen de la derecha muestra lo contrario debido a que a bajos angulos de
ataque el estabilizador horizontal esta generando sustentacién en direccion negativa, provocando
una tendencia a aumentar el angulo de ataque. Esto significa que en algin lugar entre los dos
extremos hay un angulo de ataque para el cual el estabilizador horizontal no tiene tendencia a
aumentar o disminuir el angulo de ataque.
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Figura 1.27: Estabilidad longitudinal, Gudmundsson (2013)

Dado que la estabilidad longitudinal se refiere a un movimiento de cabeceo, la caracteristica
dindmica pertinente es la variacion del momento de cabeceo con respecto al angulo de ataque.
Las condiciones de la figura 1.27 se grafican en la figura 1.28. La condicién de la izquierda
consiste en a > 0y Cy; < 0, para la derecha es lo contrario a < 0y Cy; > 0.

Pitching Moment Coefficient versus Angle-of-attack
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Figura 1.28: Coeficiente de momento (C;) contra el dngulo de ataque («), Gudmundsson
(2013)

La figura 1.28 muestra que para que la aeronave sea estable la curva del momento de cabeceo
debe tener necesariamente una pendiente negativa, esta pendiente se denota con el simbolo
Chre. La derivada primaria de la estabilidad que determina la estabilidad estatica es C)y,. La
derivada C)y, es la tasa de cambio del coeficiente del momento de cabeceo (C)s) con respecto
al cambio en el dngulo de ataque («).

ey

= — 1.
CMa 8@ ( 5)

a=ag

Esta derivada de la estabilidad es la que mas influye en el disenio del estabilizador horizontal.
Una aeronave estaticamente estable sobre el eje lateral requiere que Cj;, sea negativo. Otro
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pardametro muy importante que se puede emplear para determinar la estabilidad estatica longi-
tudinal de la aeronave es el centro aerodindmico ac (punto neutral de la aeronave). Si el ac de la
aeronave estd detras del centro de gravedad de la aeronave, se dice que la aeronave tiene esta-
bilidad estatica longitudinal. En esta situacién se evaliia el margen estatico que es la distancia
adimensional entre el ac de la aeronave y el CG, este debe ser positivo.

Estabilidad direccional (guinada)

La estabilidad sobre el eje vertical de la aeronave se denomina estabilidad direccional o de
guinada. Se define como la estabilidad de cualquier movimiento de rotacion sobre el eje vertical
y cualquier movimiento lineal a lo largo del plano formado por los ejes longitudinal y lateral. La
estabilidad direccional es la capacidad de la aeronave para que actiie como veleta, para esto el
area del estabilizador vertical es el principal contribuyente, apuntando la nariz de la aeronave
hacia el viento relativo.

Para entender mejor este tipo de estabilidad es necesario imaginarse parado detras de una veleta
real con el viento soplando directamente a la cara. Si la veleta se gira para que su punta quede
a la derecha y la cola a la izquierda, entonces la cola de la veleta generara sustentacion que
apunte a la derecha. A su vez, genera un momento cuya tendencia es girar la punta hacia la
izquierda y alinear la cola con el viento.

Yawing Moment Coefficient versus Angle-of-yaw
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Figura 1.29: Coeficiente de momento de guinada (C,,) vs angulo de guinada (f3),
Gudmundsson (2013)

En la figura 1.29 se puede observar la variacién del coeficiente de momento de guinada (C,,)
con respecto al angulo de deslizamiento lateral (). La derivada primaria de estabilidad que
determina la estabilidad direccional estatica es C,z. La derivada C,z es la tasa de cambio del
coeficiente del momento de guinada (C,,) con respecto al cambio en el dngulo de deslizamiento
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lateral (). Esta derivada de la estabilidad es la que més influye en el disefio de un estabilizador
vertical.

oC,
86 B=po

Chus = (1.6)

Estabilidad lateral (alabeo)

La estabilidad lateral es la cualidad que hace que una aeronave sea estable sobre su eje longitu-
dinal. La estabilidad lateral se define como la estabilidad de cualquier movimiento de rotaciéon
sobre el eje longitudinal y cualquier movimiento lineal a lo largo del plano formado por los ejes
vertical y lateral. Esto ayuda a estabilizar el efecto de alabeo, este ocurre cuando un ala esta
mas baja que el ala del lado opuesto.

Rolling Moment Coefficient versus Angle-of-yaw

L

C,> 0 then the left wing 4, ; ]
wants to rotate clockwi -
"

Unstable PR
‘—,—’ Slope, Cp>0
" .
-

-~ NOSE POINTS LEFT/WIND FROM RIGHT

1.5 9

-

NOSE POINTS RIGHT/WIND FROM LEFT
-30 -25 -20 -15 -10 5=

Rolling Moment Coefficient, C,

wants to rotate counter-

- 1.0 4
If C, < 0 then the right wing
clockwise 15 J

20 4

Angle-of-yaw, B, degrees

Figura 1.30: Coeficiente de momento de alabeo (C}) vs angulo de guiniada (), Gudmundsson
(2013)

En la parte superior izquierda de la figura 1.30 la nariz de la aeronave apunta a la derecha de
la direccién del viento. Se puede ver en la vista superior de la esquina inferior izquierda que el
ala izquierda conduce a la derecha. Esto provoca una carga asimétrica en el ala que genera mas
sustentacion en el ala izquierda que en la derecha. La diferencia crea un momento de alabeo
que tiende a levantar el ala izquierda y volver a nivelarla. El momento es positivo porque, de
acuerdo con la regla de la mano derecha, el vector de momento resultante apunta hacia adelante.
Lo contrario se cumple si la punta se gira hacia la izquierda, de modo que el ala derecha genera
mas sustentacién que la izquierda; por tanto se crea un momento negativo. Se traza una linea
entre esas dos condiciones y se puede ver que el momento de alabeo debe tener una pendiente
negativa para ser estable.

oC;

Clﬁ - % B=Bo

(1.7)
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1.4. Tipos de configuraciones del empenaje de una aeronave

“La eleccion de la configuracion del empenaje es el resultado de un proceso de seleccion, no el re-
sultado de un cdlculo matemdtico. La decision para la seleccion de la configuracion del empenaje
debe tomarse en funcion del razonamiento, la logica y la evaluacion de varias configuraciones
frente a los requisitos de diserio.” Sadraey (2012).

Las fuentes de consulta de esta seccion son las siguientes: Sadraey (2012), Gudmundsson (2013),
Administration and Administration (2009), Purekar et al. (2009), Jenkins and DeAngelis (1997),
Etkin and Reid (1959) y Anderson and Bowden (2005). Sin embargo, todas las imagenes de
esta seccién fueron obtenidas de Sadraey (2012). A continuacién, se muestran los tipos de
configuracion que existen.

22082

Figura 1.31: Estabilizador Figura 1.32: Estabilizador Figura 1.33: Canard y un
horizontal en popa y un horizontal y dos estabilizadores estabilizador vertical en popa
estabilizador vertical en popa verticales en popa
Figura 1.34: Canard y Figura 1.35: Triplano Figura 1.36: Ala delta con un
estabilizador vertical de dos estabilizador vertical
alas

Sadraey (2012) reporta que cerca del 85% de las aeronaves disenadas usan la configuracion
de estabilizador horizontal en popa, ya sea con uno o dos estabilizadores verticales, esta con-
figuracion cuentan con subconfiguraciones. A continuacion, en la tabla 1.3 se muestran dichas
subconfiguraciones con una serie de ventajas y desventajas, las cuales pueden servir como criterio
de decision para realizar la eleccion adecuada.
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Configuraciéon

Descripcion

Ventajas

Desventajas

D

Figura 1.37:
Conf. “T

invertida”

Se compone de
un
estabilizador
horizontal y un
estabilizador
vertical
ubicado en la
parte superior
de la popa del
fuselaje.

Tiene bajo peso estructural y
es dificil que entre en
pérdida. Existen muchos
trenes de aterrizajes y alas
compatibles. Es la mas
simple y mas conveniente
para cumplir con todas las
funciones (estabilidad,
control y compensacion).
Ademas, el estabilizador
vertical tiene una eficiencia
alta.

Se utiliza en aeronaves de
gran tamano y tiene
limitaciones en el
movimiento de alabeo. Las
superficies de control se ven
afectadas por el flujo que
despliega el fuselaje. No se
pueden usar motores traseros
en la aeronave y depende de
la configuracion geométrica
del motor (interferencias).

4

Figura 1.38:
Conf. “T7

El
estabilizador
vertical esta en
la popa del
fuselaje y el
estabilizador
horizontal en
la punta del
estabilizador
vertical.

Reduce la fatiga y mantiene
lejos del suelo al
estabilizador horizontal. Al
ubicarse lejos del flujo
desplegado por el fuselaje es
mas efectivo, y reduce el
ruido y las vibraciones.
Permite poner motores en la
parte trasera de la aeronave
y reduce el area en el timon.

El momento generado por el
estabilizador horizontal debe
ser transferido al fuselaje a
través del estabilizador
vertical. Hay mayor riesgo de
entrar en pérdida.

D

Figura 1.39:
Conf.

Cruciforme

El
estabilizador
horizontal se

encuentra
montado a la
altura media
del
estabilizador
vertical

Se desapega de los problemas
estructurales que podria
tener una T, aunado a esto
tiene un menor peso.
Permite poner los motores en
la parte trasera y tiene un
menor efecto en el angulo de
ataque maximo alcanzable.

A altos angulos de ataque,
con baja velocidad, se puede
sufrir de pérdidas profundas.

No es tan eficiente para
vuelos en donde se utilizan
angulos de ataque muy
bajos. Cuenta con una mayor
cantidad de juntas y es
vulnerable a los aterrizajes.

13

Figura 1.40:
Conf. “Twin
vertical tail”

Cuenta con
dos
estabilizadores
verticales y
dos
horizontales a
los extremos
del fuselaje.

Reduce la altura del
estabilizador vertical por lo
que provoca momentos mas
pequenos. Tiene un mayor
control en el movimiento de
guinada y buen control aun
con angulos de ataque altos.

El diseno es complejo puesto
que los timones deben de
moverse simultaneamente,
por lo que requiere mayor
cantidad de servomotores

para el control de las

superficies. El disenio y
manufactura es mas
complejo y costoso.
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Figura 1.41:
Conf. “H”

Esta
configuracion
tiene un
estabilizador
horizontal y
dos verticales
que se
encuentran en
las puntas del
horizontal.

Se reduce la altura del
estabilizador vertical. Los
estabilizadores verticales no
se ven afectados por el flujo
turbulento del fuselaje.
Proporcionan una muy alta
maniobrabilidad. Tiene una
resistencia estructural
aceptable. Si un estabilizador
vertical falla el otro sigue
funcionando.

Diseno complejo debido a
que los timones deben de
moverse simultaneamente.
Requiere mas servomotores
para el control de las
superficies. Al tener mas
superficies genera mas
arrastre, igualmente el diseno
y manufactura es méas
complejo y costoso.

X

Figura 1.42:
Conf. “V7”

En esta
configuracion
solamente hay
dos superficies
de control, las

cudles se
encuentran en
una posicion
semi-inclinada.

Mas liviana que cualquier
configuraciéon. Menor uso de
material y costos para poder
manufacturar. Reduce el area
total del empenaje y tiene un

excelente control. Efecto

similar de arrastre a la
configuracion convencional.

No es compatible con muchas
configuraciones de alas y
trenes de aterrizaje. Tiene
deficiencias para mantener la
estabilidad longitudinal y
direccional. Necesita un
sistema de control
especializado. Es minima la
reduccion en el arrastre
general de la aeronave.

%

Figura 1.43:
Conf. “Y”

Tiene las
superficies de
la “V”, y posee
una superficie
extra en la
parte inferior.

El estabilizador vertical
queda fuera del area de
turbulencia dejada por alas.
Resuelve problemas de la
configuracion “V” para
realizar maniobras de giro al
agregar el estabilizador
vertical.

Limita las operaciones de
aterrizaje y despegue.
Requiere mayor cantidad de
material para manufacturar
en comparacion de la
configuracion en “V”. Es una
de las configuraciones méas
pesadas.

e

Figura 1.44:
Conf. “Boom
mounted” o
“Montada en
brazo”

Cuenta con
dos booms o
brazos que
parten de la
parte trasera
del fuselaje, en
estos se
posicionan el
estabilizador
horizontal y
vertical.

Tiene una gran variedad de
subconfiguraciones. Permite
el facil acceso a la parte
trasera del fuselaje, aumenta
la capacidad de carga y el
control que se tiene sobre la
aeronave. Permite la
existencia de un angulo de
ataque muy grande sin ser
afectado por la turbulencia
del fuselaje.

El material de los booms
debe ser resistente. Tiende a
vibrar si los booms no estan
sujetos firmemente. Disenar
y manufacturar la pieza de
union entre los booms y los

estabilizadores no es tarea

sencilla.

Tabla 1.3: Ventajas y desventajas de las configuraciones de empenaje

32




1.5. Configuraciones de empenaje utilizadas por UNAM AeroDesign

UNAM Aero Design es una agrupacion estudiantil transdiciplinaria, la cual se dedica a disenar
y manufacturar aviones no tripulados para representar a la Universidad Nacional Autéonoma de
México en las competencias organizadas por SAE International (Society of Automotive Engi-
neers). Para esta seccién se consultaron las siguientes fuentes: Design (2016), Design (2017),
Design (2020) y Design (2021).

La primer competencia de SAE Aero Design se desarroll6 en el ano 1986 en Kansas City,
y fue hasta 1995 que surgieron las dos sedes que actualmente se tienen en Estados Unidos:
Fast y West. Debido al gran alcance que la competencia ha tenido en todos los continentes
actualmente se cuenta con la participacion de las mejores universidades del mundo, por lo que
se ha oficializado otra sede internacional llamada Aero Design Brasil, ubicada en Sao Paulo. Sin
embargo, existen otras sedes no oficiales como SAE Aero Design México. Las competencias se
rigen por un reglamento emitido por SAE2, el cual dicta los requerimientos, especificaciones y
restricciones. Existen tres categorias en las que se puede competir, clase reqular, clase avanzada
y clase micro.

Inicialmente solo existia la categoria regular; en el afio 2005 se crearon las tres categorias que
existen. La primer participacion por parte de la Universidad Nacional Auténoma de México (sin
equipo oficial) se dio en el afio de 1997 en la sede West, obteniendo el lugar 11 de 19 equipos
que participaron.

En los anos 2001, 2003 y 2007 la UNAM volvié a competir en la categoria regular. Pero fue
hasta el ano 2015 que UNAM Aero Design nacié como una idea. No obstante, se constituyo
formalmente al ano siguiente contando con 15 miembros. A lo largo de 7 afios la agrupacion ha
realizado varios disenios de aeronaves no tripuladas, las cuales han competido en las sedes de
Meéxico y Estados Unidos. En México se compite en la categoria reqular y en Estados Unidos se
compite en la categoria avanzada.

Esta aeronave compitié en la categoria regular en la competencia SAE Aero Design West 2016.
Conté con un ala alta de tipo rectangular, el perfil utilizado en toda la seccién transversal del
ala es el 51223. En cuanto al empenaje, se tenia una configuracién de tipo “T invertida” o
Temp. 2016 Mark convencional y se contd con el uso del perfil simétri?o E475

2Reglamento de SAE 2022: https://n9.cl/4zyag
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Temp. 2017
Leviatan

Temp. 2018

Temp. 2019

Temp. 2019

Temp. 2020

La configuracién de esta aeronave fue ala alta de tipo rectangular; en dicha ala se implementé
el uso del perfil FX-74-CL5140. Para el empenaje se tenia una configuracién de tipo “T
invertida” o convencional y se contd con el uso del perfil simétrico E475

~

Dicha aeronave fue realizada para la categoria regular. Conté con una ala alta de tipo
trapezoidal; los perfiles aerodindmicos utilizados fueron el FX-74-CL5140 en la raiz y el perfil
S-1223RTL en la punta. El empenaje poseyd una configuracién de tipo “T invertida” o
convencional y se conté con el uso del perfil NACA 0018 en el estabilizador vertical y horizontal

,’k

==

“Canek” fue creado para competir en la categoria regular, tuvo una ala alta de tipo eliptico; el
perfil aerodinamico utilizado fue el FX-74. El empenaje de esta aeronave contd con una
configuraciéon de tipo “T invertida” o convencional y con el uso del perfil simétrico NACA
630015 en el estabilizador horizontal y vertical

Para la categoria avanzada, “Muyal” contd con un ala alta de tipo eliptico; el perfil que se usé
fue el E216. El empenaje de esta aeronave contd con una configuracién de tipo “T invertida” o
convencional y con el uso del perfil NACA 0011 en el estabilizador vertical y horizontal

Esta aeronave se diseiié para la categoria regular. La configuracion fue ala baja de tipo eliptica;
en dicha ala se implementaron los perfiles FX 63-137 y S1210. El empenaje tenia una
configuracién de tipo “H", haciendo uso de esta configuracidén por primera vez. Se usé el perfil
NACA 0012 para el estabilizador vertical y horizontal
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Temp. 2020

Temp. 2021
Mobula - --- - - L

Temp. 2022

Temp. 2022

“Titan" fue la aeronave disenada para la categoria avanzada. Conté con una ala alta de tipo
eliptico; el perfil utilizado en el ala fue el S1210. El empenaje tenia una configuracién de tipo
“H", utilizada por primera vez. Se usé el perfil simétrico NACA 0012 para el estabilizador
vertical y horizontal

"Mobula” fue creado para la competencia avanzada. La configuracién fue ala integrada de tipo
eliptica; en dicha ala se implementaron los perfiles GOE 383 y FX 73-CL2-152. Para el
empenaje tenia una configuracién de tipo “U”, siendo ésta la primera vez en ser utilizada. Se
usé el perfil NACA 0009 para el estabilizador vertical y horizontal

“Ambys" fue la aeronave disefiada para la categoria regular. Conté con una ala alta de tipo
eliptico; los perfiles utilizados fueron el AH 79100-B en la raiz y el perfil USNPS4 en la punta.
Para el empenaje se tenia una configuracién de tipo “H", se usé el perfil SA7024 con camber
negativo para el estabilizador horizontal, siendo la primera vez que se implementé un perfil con
camber negativo. El perfil usado para el estabilizador vertical fue el perfil simétrico NACA 0009

“Ingens” fue disefiado para la categoria avanzada. La configuracién de esta aeronave fue ala
integrada de tipo eliptica; en dicha ala se implementé el uso de los perfiles GOE 383 y FX
73-CL2-152. Para el empenaje se tiene una configuracién de tipo “H", se usé el perfil PSU
94-097 con camber negativo para el estabilizador horizontal. El perfil usado para el
estabilizador vertical fue el perfil NACA 0009
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2. Identificaciéon del problema

A lo largo de su historia UNAM Aero Design ha hecho uso de perfiles simétricos con un angulo de
ataque determinado, con el fin de que el estabilizador horizontal sea capaz de producir la fuerza
de sustentacién necesaria para alcanzar la estabilidad longitudinal de las aeronaves creadas. Sin
embargo, como parte del plan de innovacién propuesto por el subsistema de estabilidad y control
para la temporada 2022 en la categoria regular, “Ambys” fue la primer aeronave en la que se
implementd el uso de perfiles aerodinamicos con camber negativo en el estabilizador horizontal.

Como se mencioné previamente, los perfiles con camber negativo tienen una distribucion de
presiones que genera una fuerza de sustentacion negativa. A pesar de la implementacion, al dia
de hoy para el equipo, son desconocidos todos los efectos que dicho perfil en el estabilizador
horizontal tiene sobre la aerodinamica de la aeronave. Esto abre un area de oportunidad para la
investigacion, comprensioén y analisis de los efectos que esta innovacion tiene sobre las aeronaves.

3. Objetivos

El propésito del presente trabajo es mostrar los efectos aerodinamicos generados por el uso de
un perfil con camber negativo en el estabilizador horizontal de una aeronave. Todo esto con el fin
de poder proporcionar a los miembros del equipo de UNAM Aero Design, actuales y de futuras
generaciones, una fuente de consulta que les permita conocer de una manera mas sencilla la
teoria de vuelo de una aeronave y conceptos sobre estabilidad y control; ademas, de ayudar a
mejorar la metodologia de disefio de un estabilizador horizontal y, por tanto, tomar la mejor
decision.

La forma en la que se analizaran los efectos sera a partir de la comparacién entre un estabiliza-
dor horizontal con perfil simétrico y otro con perfil de camber negativo; dichos estabilizadores
seran disenados para el ala de la aeronave “Ingens”. Para que dicha comparacién sea justa los
parametros geométricos seran idénticos en ambos casos.

Con el fin de cumplir los objetivos planteados, se proponen las siguientes metas:
= Comprender la metodologia involucrada en el disefio de un estabilizador horizontal

= Adaptar los cdlculos matematicos que contienen las fuentes bibliograficas para que sean
utiles a las aeronaves disenadas por UNAM Aero Design

= Elaborar un programa de cémputo para llevar a cabo de manera mas simple los calculos
para dimensionar el empenaje

= Presentar una metodologia para realizar una adecuada seleccion de perfiles aerodindamicos
= Validar la estabilidad longitudinal y direccional para ambos disefios de empenajes

= Simular el comportamiento de la aeronave con ambas propuestas
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= Realizar una analisis de los efectos que produce el uso de perfiles aerodindamicos con
camber negativo en estabilizador horizontal, con base en los resultados arrojados por las
simulaciones

2 | Metodologia

1. Diseno conceptual de la aeronave

Para disenar la aecronave es necesario conocer bien los requerimientos marcados por el reglamento
de SAE Aero Design 2022. La clase avanzada tiene como objetivo disefiar un conjunto de
sistemas que puedan ayudar en la lucha contra incendios forestales mediante el suministro de
agua y repuestos para un vehiculo terrestre.

La aeronave de cada equipo debe tener al menos dos contenedores de almacenamiento: un
contenedor de almacenamiento principal para contener toda el agua transportada como carga
util estatica por la aeronave principal y un contenedor de almacenamiento de destino para
contener toda el agua entregada por el vehiculo de transporte terrestre (GTV: Ground Transport
Vehicle). Ademads, se debe llevar de forma segura a tierra al GTV, a través de una aeronave
guiada de forma auténoma y propulsada (PADA: Powered Autonomous Delivery Aircraft).

Las aeronaves de la clase avanzada estan limitadas a una envergadura méaxima de 120 pulgadas
(120 [in] = 3.048 [m]). La aeronave principal sera propulsada por uno o mas motores eléctricos,
los cuales utilizan un limitador de potencia de 750 [W]. Si se quiere indagar més sobre las
restricciones impuestas por SAE se recomienda la lectura del reglamento.

Una vez que se tuvieron bien claros los requerimientos, restricciones y objetivos se dio paso a
la etapa de disefio conceptual de la aeronave. En dicha etapa se realizaron propuestas de las
configuraciones posibles, se analizaron las ventajas, desventajas y factibilidad de cada una de
ellas, con el fin de cumplir con los objetivos planteados.

Por motivos de confidencialidad, el proceso de disefio conceptual se ha reservado tinicamente
para la revision técnica por parte del sinodo, por lo que no formara parte de este documento. Sin
embargo, al concluirlo se determiné que la configuracion éptima era una aeronave de ala inte-
grada tipo eliptica y la configuraciéon de empenaje seria “boom mounted” con subconfiguracién
tipo “H”

2. Dimensionamiento del empenaje

Previo al dimensionamiento del empenaje es necesario disenar el ala, en el presente trabajo
no se abordara dicho proceso de disenio ya que no es el objetivo principal. Sin embargo, si
se quiere conocer mas sobre el procedimiento se recomienda la consulta del capitulo nimero
cinco de Sadraey (2012). A continuacién se muestran las caracteristicas del ala disenada por los
miembros de UNAM Aero Design.
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Parametro Valor Descripciéon del parametro
. Distancia entre las dos puntas de las alas de una
Envergadura (Wing span) | 3 [m]
aeronave
. 1.31 .
Area m?] Superficie acotada por los bordes del ala.
Cuerda aerodinamica Es una cuerda de ala promedio en la que actia el
media (Mean Aerodinamic | 0.51 [m] centro de presién. Su ubicacién depende de la
Chord) geometria y angulos del ala
f . Es una cuerda del ala promedio en la que actia el
Cuerda geométrica media Ly L s
. 0.44 [m] | centro de presién. Su ubicacion depende tinicamente
(Mean Geometric Chord) ,
de la geometria
Relaciéon de aspecto 6.88 [1] Es la proporcion que existe entre la envergadura y la
(Aspect Ratio) ' MAC. AR = 3% = %
Relacién conica (Taper Es la proporcion entre la cuerda de punta y la de raiz.
. 0.88 [1] C
Ratio) A=t

Tabla 2.1: Descripcion de los parametros del ala de “Ingens”

[Main wing

Symetric

@ Right Side.

Left Side Insert before section 1 Insert after section 1 | Delete section 1

yo

1 0.000
2 0.147
3 0.306
4 0.511
5 0.844
6 1.122

T 1.500

<hord ()

0.780
0.780
0.619
0.413
0.363
0.305

0.219

offset ()
0.000
0.000
0.161
0.285
0.285
0.286

0.295

dihedral(®) twist(")

0.0 1.50G0E 383 ATRFOIL_S1-2 15Cosine 4Uniform
0.0 1.50GOE 383 AIRFOIL_S1-2 15Cosine €Uniform
0.0 0.84GOE 383 ATRFOIL-0.5632 FX-73-( 15Cosine €Uniform
0.0 0.00FX 73-CL2-152_S4 15Cosine 8Uniform
0.0 0.00FX 73-CL2-152_S5 15Cosine 9Uniform
0.0| -0.15FX 73-CL2-152_S6 15Cosine 13Uniform

-3.00FX 73-CL2-152_87

foil X-panels X-dist Y-panels Y-dist

Figura 2.1: Ala de “Ingens”

Para poder dimensionar el empenaje se siguieron las guias, férmulas y consejos de Sadraey
(2012) y Gudmundsson (2013). Sadraey (2012) indica que hay pardmetros que deben ser de-
terminados durante el proceso de diseno. El primero es el tipo de configuracion de empenaje;
esto se determind durante la etapa de disenio conceptual. El resto de parametros se describen a

continuacion:
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Para el Estabilizador Horizontal (EH)

Parametro Descripcion del parametro
Area de vista de planta del Es la proyeccién del estabilizador con un dngulo de ataque
EH (Sh) cero sobre una superficie horizontal.

Brazo del EH (1)

Es la distancia entre el centro aerodindmico del EH y el
centro de gravedad de la aeronave.

Seccién aerodindmica del

Es la geometria del perfil acrodindmico seleccionado para el

EH EH.
Relacién de aspecto del EH Es la proporcién que existe entre la envergadura y la MAC
(ARy) del EH.

Relacion cénica del EH ()

Es la proporcién entre la cuerda de punta y la de raiz del EH.

Cuerda en la punta del EH

Si el EH tiene una diferencia en las cuerdas de la punta y la

(Ch,,) raiz, entonces es que surge este tipo de cuerda.
Cuerda en la raiz del EH Si el EH tiene una diferencia en las cuerdas de la punta y la
(Chyoor) raiz, entonces es que surge este tipo de cuerda.

Cuerda aerodinamica media
del EH (M AC), 6 Cy)

Es una cuerda del ala promedio en la que actia el centro de
presion del EH.

Envergadura del EH (by,)

Distancia entre las dos puntas del EH.

Angulo de barrido del EH
(An)

Es el angulo entre el borde de ataque del EH y un eje
paralelo al eje lateral de la aeronave.

Angulo de diedro del EH
(I'n)

Es el angulo que se forma entre el plano de la linea de cuerda
y el plano formado por los ejes lateral y longitudinal.

Angulo de incidencia del
EH (i5)

Es el angulo entre la linea central del fuselaje y la linea de la
cuerda del EH en su raiz.

Tabla 2.2: Parametros a determinar para el estabilizador horizontal

Para el Estabilizador Vertical

(EV)
Parametro Descripcién del parametro
Area de vista de planta del Es la proyeccién del estabilizador con un dngulo de ataque
EV (S,) cero sobre una superficie horizontal.

Brazo del EV (I,)

Es la distancia entre el centro aerodindmico del EV y el
centro de gravedad de la aeronave.

Seccién aerodinamica del

Es la geometria del perfil aerodinamico seleccionado para el

EV EV.
Relacién de aspecto del EV Es la proporcién que existe entre la envergadura y la MAC
(AR,) del EV.

Relacion cénica del EV (A,)

Es la proporcién entre la cuerda de punta y la de raiz del EV.

Cuerda en la punta del EV
(Coy)

Vtip

Si el EV tiene una diferencia en las cuerdas de la punta y la
raiz, entonces es que surge este tipo de cuerda.

Cuerda en la raiz del EV
(Coroot)

Vroot

Si el EV tiene una diferencia en las cuerdas de la punta y la
raiz, entonces es que surge este tipo de cuerda.

Cuerda aerodindmica media
del EV (MAC, 6 C,)

Es una cuerda del ala promedio en la que actia el centro de
presién del EV.

Envergadura del EV (b,)

Distancia entre las dos puntas del EV.

Angulo de barrido del EV
(Av)

Es el angulo entre el borde de ataque del EV y un eje
paralelo al eje lateral de la aeronave.

Angulo de diedro del EV
(T)

Es el dngulo que se forma entre el plano de la linea de cuerda
v el plano formado por los ejes lateral y longitudinal.

Angulo de incidencia del

EV (i,)

Es el angulo entre la linea central del fuselaje y la linea de la
cuerda del EV en su raiz.

Tabla 2.3: Pardmetros a determinar para el estabilizador vertical
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Es necesario resaltar que la mayoria de los parametros son obtenidos mediante calculos técni-
cos, mientras que otros se deciden a través de un enfoque de seleccién de ingenieria. Previo a
comenzar a dimensionar el empenaje es preciso que se conozcan cuales son los requerimientos
de compensacion (trim condition), mismos que son requisitos inevitables para un vuelo seguro.
La compensacién ocurre cuando la aeronave no rotara alrededor de su centro de gravedad (CG).
Esto es equivalente a lo siguiente:

YF=0 (2.
2

)
SM =0 (2.2)

N =

Esta condicion se debe cumplir alrededor de los 3 ejes (lateral, vertical y longitudinal). A
continuacion, se detallaran cada uno de los tipos de compensacion.

2.1. Compensacion lateral

Esta compensacion ocurre cuando la suma de todas las fuerzas en la direccién del eje lateral,
como las fuerzas laterales y la suma de todos los momentos, incluido el momento de guinada
sobre el eje vertical, es cero, asi se dice que la aeronave tiene compensaciéon lateral.

SF, =0 (2.3)

SNeg =0 (2.4)

En la figura 2.2 se muestra la vista frontal de una aeronave donde el estabilizador vertical esta
generando un momento de balanceo para anular el momento de balanceo creado por la rotaciéon
de la hélice del motor.

ac;

A

LV
RN —
TS
E

X

L

Figura 2.2: Aeronave en condicién de compensacién lateral, Sadraey (2012)

2.2. Compensacion direccional

Esta compensacion ocurre cuando la suma de todas las fuerzas en la direccion del eje vertical,
como la fuerza de sustentacién y el peso es cero. Ademas, la suma de todos los momentos,
incluido el momento de alabeo sobre el eje longitudinal debe ser cero, asi se dice que la aeronave
tiene compensacion direccional.

SF, =0 (2.5)
SLeg =0 (2.6)

40



El principal encargado de mantener la compensacion direccional es el estabilizador vertical. En
la figura 2.3 se muestra la vista superior de un aviéon donde la cola vertical genera un momento
de guinada para anular el momento de guinada creado por el empuje asimétrico del motor
derecho.

y 4

Figura 2.3: Aeronave en condiciéon de compensacién direccional, Sadraey (2012)

2.3. Compensacion longitudinal

Este tipo de compensacion se presenta cuando la suma de todas las fuerzas en la direccion del eje
longitudinal, como el arrastre, el empuje y la suma de todos los momentos, incluido el momento
de cabeceo sobre el eje lateral, es cero.

YF, =0 (2.7)

SMeg =0 (2.8)

El principal responsable de la compensacion longitudinal es el estabilizador horizontal, objeto de
estudio en esta tesis. Es preciso hacer un andlisis mas profundo; es necesario considerar la vista
lateral de una aeronave. En la figura 2.4 se muestra una aeronave que se encuentra compensada
longitudinalmente, esta tiene el centro de gravedad (CG) por detrds del centro aerodindmico
del ala (acy ).

M Ly acy,

Figura 2.4: Aeronave con el CG detras del centro aerodindmico, Sadraey (2012)

Otro caso de compensacion longitudinal ocurre cuando la aeronave tiene el centro de gravedad
por delante del centro aerodindmico del ala, como en la figura 2.5.
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Figura 2.5: Aeronave con el CG delante del centro aerodindmico, Sadraey (2012)

Ahora es preciso pensar en todos los momentos que se deben tomar en cuenta para que se pueda
alcanzar la compensacion longitudinal. Es necesario recordar que en la seccién 1.2 se explicé que
cuando un ala interacttia con un fluido se introduce un momento de cabeceo aerodinamico (M, ;)
debido a que la fuerza resultante se traslada del centro de presiones hacia el centro aerodinamico
del ala. Ademas, se debe considerar el momento generado por la fuerza de sustentacién del ala
(Myg,,), este se debe a que existe una distancia entre el punto donde se aplica la fuerza (ac)
y el centro de gravedad (CG). Este par de momentos deben equilibrarse con la sustentacién
generada por el estabilizador horizontal. Para poder realizar la suma de momentos, es necesario
conocer los pardametros geométricos que serviran de apoyo para calcular las magnitudes de los
momentos. Dichos factores se muestran en la figura 2.6:

LWf Lh H.Ch
A L —
acy g - g
P /
DIV S — S S — i
(=]
wa \
h,C :
i t vy w
b i >
- >« I >
Reference ! hC

line

Figura 2.6: Pardmetros geométricos para la suma de momentos al rededor del CG, Sadraey
(2012)

Se deben comprender las definiciones de cada uno de los pardmetros geométricos, las distancias
se miden respecto a la linea de referencia. A continuacién, se explica cuales son los puntos
asociados a su definicién:

= h, - C: Es la distancia entre la linea de referencia y el centro aerodindmico del ala.
» h-C: Es la distancia entre la linea de referencia y el centro de gravedad.

= [: Es la distancia entre el centro aerodindmico del ala y el centro aerodinamico del estabi-
lizador horizontal.
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= [;: Es el brazo 6ptimo, es decir, la distancia entre el centro de gravedad y el centro
aerodinamico del estabilizador horizontal.

Para realizar la suma de momentos alrededor del CG es preciso hacer algunas consideraciones,
tales como que la linea de empuje del motor esta alineada con el centro de gravedad, esto significa
que el motor no afecta la compensacion longitudinal, y el momento de cabeceo aerodinamico
del estabilizador horizontal se desprecia debido a que su magnitud no es grande. Al realizar la
suma de momentos se obtiene la expresion:
ZMCG =0— M

Owf

+ Mg, + Mg, =0 (2.9)

Con el fin de hacer mas sencillos los calculos es imprescindible hacer la ecuacién adimensional.
Para que los parametros no tengan dimensiones, es usual medir las distancias como un factor
de la cuerda aerodindmica media (M AC o C). Entonces se puede comenzar a desarrollar la

ecuacion 2.9
Mowf+wa-(h€—h0€)+Lh-lh:O (2.10)

En las ecuaciones 1.2 y 1.4 se expresa la definiciéon de fuerza de sustentacion y momento de
cabeceo aerodinamico. Dichas definiciones se deben adaptar para poder ser substituidas en la

ecuacion 2.10. 1

Mo, =5 p- v:.S.C-Cu,, (2.11)
1
wa:§~p-v2~S.Cwa (2.12)
1
Lhzi-p-Vz-Sh~CLh (2.13)
Donde:
M,,, = Momento de cabeceo del ala y fuselaje [N - m]
Ch,,,, = Coeficiente de momento aerodinamico del ala y fuselaje 1]
c = Cuerda aerodindmica media [m]
S — Area del ala y fuselaje [m?]
L,; = Fuerza de sustentacion del ala y fuselaje [N]
Cr,, = Coeficiente de sustentacion del ala y fuselaje [1]
L, = Fuerza de sustentacién del estabilizador horizontal [N]
Cr, = Coeficiente de sustentacién del estabilizador horizontal [1]
S, = Area del estabilizador horizontal [m?]

Entonces ahora es posible sustituir la ecuaciones 2.11, 2.12 y 2.13 en la ecuacion 2.10 teniendo
lo siguiente:

1 _ 1 1
5 P V2 8-C-Cuy b5 p- V> S-Crpp (WO = hC) = 5 p- V8- Oy -1y = 0 (2.14)
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Para simplificar la ecuacién 2.14, se divide entre 1 - p- V2. S - C, obteniendo:

Sh lh
—g‘CLh'ﬁ

De la figura 2.6 se puede notar que existen las siguientes relaciones entre las distancias:

Ctyy,, + Cry - (= o) =0 (2.15)

_ — Iy 1
l+h,C =1+ hC ===+h,—h 2.16
+ ht — c- T + ( )
Substituyendo la ecuacién 2.16 en la ecuacion 2.15:
Sh l
CMowf +CL,; -(h—ho)—g-CLh-(E—l—ho—h): (2.17)
Sh I S Sh
CMowf —I—Cwa-(h—ho)—g-CLh~ﬁ+§-CLh h g'CLh hoe =0 (2.18)
Sh [ Sy
C’Mowf—l—Cwa-(h—ho)—? C’Lh-6+ 5 -Cp, - (h—h,) =0 (2.19)
Ahora se agrupan términos:
S, S, l
O, + (Cu,, + Fh .Cp,) - (h—h,) — g’l Cp, 5 =0 (2.20)

Para simplificar la ecuacion 2.20 se debe saber que la sustentacion total de la aeronave es la
suma de la sustentacion del ala y el fuselaje mas la sustentacion del estabilizador horizontal:

1 S
+op V2.8, O — Cp=Cp,, + 2. Cp, (2.21)

1 ) _1 2
5pVSCL—§pVSCwa 2 S

Substituyendo la ecuacién 2.21 en la ecuaciéon 2.20:

S !
. N 2.22
o Cry =0 (2.22)

Cir,,,, + Cr - (h— hy) ~

En la ecuacion 2.22 es posible agrupar términos. La agrupaciéon de estos términos genera un pa-
rametro adimensional, el cual se llama coeficiente de volumen. Debido a que tanto el numerador
como el denominador tienen la unidad de volumen, de forma maés sencilla este parametro es la
relacion entre la geometria del estabilizador horizontal y la geometria de las alas, este se denota
con el simbolo V.

Vi =2 L (2.23)

Por tanto, la ecuacién 2.22 se convierte en lo siguiente:
Ci,,, +Cr - (h—=ho) = Vi - Cp,, =0 (2.24)

Esta ecuacién de compensacion longitudinal esta formada completamente de términos adimen-
sionales y es una herramienta critica en el disenio del estabilizador horizontal. El coeficiente de
volumen del estabilizador horizontal es una indicacién de la calidad de manejo en la estabilidad
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longitudinal y el control longitudinal, a medida que el coeficiente de volumen (V) aumenta
la aeronave tiende a ser mas estable y menos controlable longitudinalmente. Los aviones de
combate que son muy maniobrables tienden a tener un coeficiente de volumen muy bajo, alre-
dedor de 0.2. Los aviones de transporte que deben ser muy seguros y estables tienden a tener
un coeficiente de volumen alto, alrededor de 1.1. La bibliografia recomienda que para aeronaves
como las disenadas por UNAM Aero Design se utilice un Vg ~ 0.5.

Una vez que se ha definido y comprendido los efectos del coeficiente de volumen se debe continuar
con la solucion de la ecuacion 2.24. Para esto es necesario saber como obtener los valores de
cada uno de los términos de dicha ecuacion, el coeficiente de momento aerodinamico del ala se
calcula como:

AR - cos*(N)
= . .01- 2.2
Cbtess “* AR +2 - cos(A) +0.01- o (225)

Donde:

C,; = Coeficiente de momento de cabeceo aerodindmico del perfil seleccionado [1]
AR = Relacion de aspecto del ala [1]

A = Angulo de barrido del ala [Deg]
oy = Angulo de torsién (twist) del ala [Deg]

El siguiente término que se debe determinar es el coeficiente de sustentacion de fase de vuelo
crucero de la aeronave, el cual esta determinado por la siguiente ecuacion:

2-W
o — = Wavg 2.26
L p- ‘/02 . S ( )
Donde:

V. = Velocidad de vuelo crucero [%}
Wawg = Peso promedio de la aeronave [N]
p = Densidad del fluido {%]
S = Area del ala [m?]

La razén por la que se selecciona la velocidad crucero se debe a que la aeronave pasa la mayor
parte del tiempo de su misiéon de vuelo en vuelo de crucero. Ahora bien, dado al efecto del ala y
el fuselaje en el estabilizador horizontal, es decir, el flujo perturbado que llega al estabilizador
horizontal gracias al efecto de los vortices desprendidos por la punta del ala, se agrega un nuevo
parametro a la ecuacion. Este nuevo parametro es conocido como la eficiencia del empenaje
(). Se trata de la relacion entre la presién dindmica en el estabilizador horizontal y la presién
dindmica de la aeronave, misma que se define de la siguiente manera:

@ 05-p-V?
=== -——"++5
qg 05-p-V

= (127 (2.27)
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Donde:

Vi, = Velocidad del aire efectiva en la regién del estabilizador horizontal {%}

V' = Velocidad del aire en la aeronave {%}

El valor de n, toma valores diferentes de acuerdo al tipo de configuraciéon de empenaje, sin
embargo, usualmente su valor ronda entre 0.85 y 0.95. Ahora se anade a la ecuacion 2.24 este
nuevo parametro:

Coty,, +Co- (h— )=y Via - Cr, =0 2:29

La ecuacion 2.28 es la mas importante en el diseno del estabilizador horizontal debido a que
contiene todos los requerimientos de compensacion longitudinal. Uno de los parametros que se
debe obtener es el brazo del estabilizador, puesto que al multiplicar la fuerza de sustentacion
del estabilizador por el brazo se obtiene el valor del momento de cabeceo del estabilizador sobre
el centro de gravedad. Para determinarlo es imperioso comprender la relaciéon que existe entre
el brazo y el area del estabilizador, si el brazo aumenta entonces el area debe reducirse, y si
el brazo se reduce entonces el area debe aumentar. La relacién que conservan es inversamente
proporcional, por eso surge la pregunta: ;Cual es el valor del brazo 6éptimo?

Para calcular el valor del brazo 6ptimo existen varios métodos, los cuales se basan en el hecho
de que el arrastre parasito de la aeronave es una funcion del area mojada de la aeronave.
Por lo tanto, si se minimiza el area mojada total se minimizara el arrastre parasito. En el
presente trabajo se abordara el método llamado “optimizacion del tamano inicial del empenaje
considerando solo el estabilizador horizontal”, explicado en Gudmundsson (2013).

2.4. Optimizacion del tamano inicial del empenaje considerando solo
el estabilizador horizontal

Con el fin de obtener un valor del brazo 6ptimo es preciso revisar de manera adecuada los
requerimientos de la aeronave, sin embargo, siempre es necesario buscar que tenga bajo peso
y bajo arrastre. Al combinar estos se puede traducir en el requerimiento de un drea mojada
(wetted area ') baja. A medida que aumenta el brazo del estabilizador, aumenta el 4rea mojada
del fuselaje pero disminuye el drea mojada del estabilizador. Ademas, a medida que se reduce
el brazo, se reduce el area mojada del fuselaje pero aumenta el area mojada del estabilizador
horizontal.

Para que el método funcione se debe de suponer un volumen del estabilizador horizontal fijo.
Ademas, se utiliza una geometria simplificada mostrada en la figura 2.7; en dicha geometria se
considera que el area de color morado es la que genera arrastre parasito y el drea de color gris es
la que tiene arrastre inducido, por tanto, la que se busca optimizar es el area morada. También

! Area mojada (wetted area): Es el 4rea que se encuentra en contacto con el flujo de aire externo, por lo tanto
se relaciona con el arrastre de la aeronave

46



supone que el fuselaje detras del cuarto de cuerda de las alas se puede aproximar mediante un
cono y que el estabilizador horizontal es de cuerda constante.

Figura 2.7: Geometria simplificada del método “optimizacion del tamano inicial del empenaje
considerando solo el estabilizador horizontal”, Gudmundsson (2013)

La formulacion de este método permite determinar: el brazo 6ptimo del estabilizador horizontal,
el area del estabilizador horizontal, la envergadura del estabilizador horizontal y la cuerda
promedio del estabilizador con base en un volumen de estabilizador horizontal deseado. El area
mojada de la parte que no genera sustentacion en la aeronave es la suma del area mojada de la
parte trasera del fuselaje (Syet,,,) mds el d&rea mojada del estabilizador horizontal (S, )-

SwetTot - Swetfus + Sweth (229>

El método supone que la porcion del fuselaje que genera arrastre parasito tiene geometria conica,
la cual se puede estimar de la siguiente manera:

_R1+R2
2

Para calcular el drea mojada del estabilizador horizontal es aproximadamente el doble de su
area de planta.

Swetfus =27 A=m- (Rl + Rz) -1 (230)

Sweth ~2- Sh (231)

Es necesario recordar la definicion del coeficiente de volumen en la ecuacion 2.23. Esta se utiliza
de la siguiente manera:

— Sy, 1 C-S-Vy
=5 = = — 2.32
Vi Bl — Sh I (2.32)
Entonces el area mojada total del avion se expresa en la siguiente ecuacion:
C-S-Vy
Swetrey =T (R1+ Ro) -1 +2. — =1 (2.33)

[
Para minimizar la expresion del area mojada se recurre al criterio de la primera derivada, la
expresion 2.33 se deriva para obtener una funcion de la superficie del drea mojada con respecto
al brazo [, se iguala cero y se despeja el brazo éptimo:

OS et d c-S-Vy
Pwetror _ (. Q.2 2.34
al di (m- (R1+ Rg) - 1+ l ) (2.34)
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%:W.(Rl_FRQ)_Q.&;‘/H:O (2.35)
ol [
C-S-Vy 2.-C-S-Vy
7T-(R1+R2)—2-l21_]:0—>l0pt:\lw (236)
lopt = w-(gﬁg)g (2.37)

Una vez que se conoce la expresién del brazo éptimo ([, ), se puede obtener el area del estabi-
lizador horizontal usando la expresion 2.32. También se puede obtener la relaciéon de aspecto,
la envergadura y la cuerda promedio del estabilizador horizontal con las siguientes expresiones:

2
ARy, = = - ARy (2.38)
by = /AR, - S (2.39)
bn,
— 2.4
Ch AR, (2.40)

Sin embargo, estas formulas no son tutiles para “Ingens” debido a que no cuenta con la misma
geometria utilizada en el método. Uno de los objetivos de esta tesis es adaptar el método
utilizado para que sean aplicables a las aeronaves disenadas por UNAM Aero Design. Con el
fin de poder adaptar el método es necesario entender su esencia, dicha esencia es minimizar el
area mojada. La configuracion de “Ingens” es de tipo fuselaje integrado, por lo que este también
genera sustentacion y el arrastre que de él emane no se puede considerar como arrastre parasito.
No obstante, los booms que son los encargados de unir el fuselaje con el empenaje si generan
arrastre parasito, en consecuencia es necesario considerar su area mojada:

SwetTot = welpooms + Sweth (241>

Los booms son tubos de fibra de vidrio, los cuales para calcular su drea mojada basta con tener
el dato del radio o diametro exterior del tubo. Con este dato se puede calcular el perimetro de
la circunferencia para posteriormente multiplicarla por el brazo y asi obtener su area mojada:

Sw =2-7-r-1-2 (2.42)

elbooms

Dado esto, la ecuacion que define al area mojada total de la aeronave es:

l (2.43)

Nuevamente se aplica el criterio de la primera derivada para obtener la expresion que minimiza
el area mojada, y con ello se obtiene el brazo 6ptimo:

OSuarr _ Ly gy O SV

oL dl l ) (244)
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S et C-S-Vyg
Dwetror _g.opop_g. 22 TH 2.4
5l Ter 2 0 (2.45)

C-S-Vy 2.-C-S-Vy
4'7T'T—2'l2:0—>lopt:\/7 (246>

lopt = ) &2Vt (2.47)

Es necesario realizar una comparacion entre las ecuaciones que definen al brazo éptimo. Dichas
expresiones tienen como diferencia los pardametros geométricos de lo que se encarga de unir al
estabilizador horizontal con las alas y el fuselaje. En la ecuacién 2.37 se utiliza el radio promedio
de la seccién conica que plantea el método, mientras que en la ecuacion 2.47 se usa el radio
exterior de los booms, ademéas aparece un factor de cuatro debido a que durante la obtencién
de esta expresion se consideraron ambos booms, y en la definiciéon del método solo existe un
brazo que une al estabilizador horizontal con las alas. Ya que se tienen todas las ecuaciones
del método se puede realizar un cédigo en el programa Mathematica, mismo que entregara los
valores de las dimensiones del estabilizador horizontal. Dicho cédigo se muestra en la seccion 2
del anexo. Sin embargo, los resultados son los siguientes:

lopt = 1.6839 [m]

S, = 0.1587 [m2]

by = 0.8532 [m]
C = 0.1860 [m]
ARy, = 4.5867 [1]

Estos valores seran implementados en las propuestas de estabilizador horizontal que se van a
diseniar usando perfiles aerodinamicos con camber negativo y sin camber. Previo a poder realizar
los andlisis en XFLR5 se debe seleccionar el perfil que mejor se adapte a los criterios de diseno.

2.5. Seleccion de perfiles aerodinamicos

La seleccién de perfiles aerodinamicos para un estabilizador horizontal es una tarea que no se
puede realizar descuidadamente. Por eso se planteara una metodologia que servira para tomar
la decisién 6ptima. El proceso a seguir serd proponer tres perfiles simétricos y tres perfiles con
camber negativo, posteriormente se obtendran sus curvas caracteristicas y de estas se recabaran
los datos de cada perfil que se evaluaran con la finalidad de ser comparados. En la evaluacion
se les asignara una calificacion que sera multiplicada por la ponderacién de cada uno de los
criterios para obtener una puntuacion.

Para iniciar con la metodologia es preciso recordar los criterios que se mencionaron en secciones
anteriores. A cada uno de los criterios se les debe dar un factor de importancia o ponderacion.

La ponderaciéon se obtiene mediante una matriz de comparacion de pares y se muestra en la
tabla 2.4
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Ponderacién
Coeficiente de sustentaciéon maxima (Cf, . ) mas alto | A 13%
Coeficiente de arrastre minimo (Cp,,,,) més bajo B 27 %
Relacién sustentacién-arrastre (%mm) mas alta C 33%
Coeficiente de momento de cabeceo (Cj) més bajo D 7%
La calidad adecuada en la regién de pérdida E 7%
Debe ser estructuralmente reforzable F 13%

100 %

Tabla 2.4: Matriz de comparacion de pares

Una vez que se tiene la ponderacién de cada uno de los criterios de seleccion el siguiente paso es
proponer los perfiles que serdn sometidos a evaluacién. La bibliografia recomienda NACA 0012
y NACA 0009, aunado a esto se propone el uso de NACA 0018. Las graficas caracteristicas de
estos perfiles se muestran en la seccién 3 del anexo, de estas se obtuvieron los datos que se
muestran en las tablas 2.5, 2.6 y 2.7.

Dichas curvas se obtuvieron con el programa XFLRS5, este utiliza el método XFOIL. Este método
se remonta a 1986 cuando fue escrito por el Dr. Mark Drella, profesor de Aerodinamica en el
MIT. XFOIL emplea un método de paneles de orden superior, el cual consiste en la idealizacién
del fluido en ciertas zonas donde los efectos de compresibilidad y viscosidad son despreciables,
ademas se vale de un método de interacciéon viscoso o no viscoso totalmente acoplado para
evaluar el arrastre, la transicion de la capa limite y la separacion. El andlisis viscoso se puede
usar para predecir Cr, Cp y C) hasta un poco mas alla de Cp,_, v utiliza la correccion de
compresibilidad de Karman-Tsien a velocidades subsonicas elevadas.

Perfil NACA 0009

Figura 2.8: Perfil aerodindmico NACA 0009

Criterios de seleccién Valor
Coeficiente de sustentaciéon maxima (Cp,, ) 1.02
Coeficiente de arrastre minimo (Cp, . ) 0.005
Relacién sustentacion-arrastre (%mam) 53.57
Coeficiente de momento de cabeceo (Cyy) -0.039

Tabla 2.5: Valores de los criterios que se evaluaran del perfil NACA 0009
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Perfil NACA 0012
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Figura 2.9: Perfil aerodindmico NACA 0012
Criterios de seleccién Valor
Coeficiente de sustentaciéon maxima (Cp,, ) 1.22
Coeficiente de arrastre minimo (Cp, ) 0.006
Relacion sustentacién-arrastre (%mam) 61.65
Coeficiente de momento de cabeceo (Cyy) -0.035

Tabla 2.6: Valores de los criterios que se evaluaran del perfil NACA 0012
Perfil NACA 0018

*-sca

5
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18.00

Figura 2.10: Perfil aerodinamico NACA 0018

Criterios de seleccién Valor
Coeficiente de sustentaciéon maxima (Cp,, ) 1.27
Coeficiente de arrastre minimo (Cp, . ) 0.008
Relacién sustentacion-arrastre (%mam) 65.39
Coeficiente de momento de cabeceo (Cyy) -0.042

Tabla 2.7: Valores de los criterios que se evaluaran del perfil NACA 0018
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Con todos los datos que se han recabado de las graficas de los perfiles es posible realizar una
matriz de decisiéon. Para hacer dicha matriz se asigna una calificacion a cada perfil de acuerdo
con que tan bueno es para cubrir el requerimiento, si el perfil resulta ser el mejor se le otorga una
nota de 10 y el que peor cumpla un 8, la propuesta que queda en medio obtiene su calificacion al
realizar una interpolacion lineal entre los limites superior e inferior de la calificacién. Luego esta
se multiplica por el valor de la ponderacién de cada criterio y se obtiene una puntuacién, estas
se suman y el perfil con la suma maés elevada es el que mejor cumple con los requerimientos.

NACA 0009 NACA 0012 NACA 0018

Criterios Ponderacién | Calificacion | Puntuacién | Calificacién | Puntuacion | Calificacién | Puntuacién
Coeficiente de sustentacién maxima (Cp,,,,) mas alto. 13% 8 1.07 9.56 1.28 10 1.33
Coeficiente de arrastre minimo (Cp,,..) més bajo. 27 % 10 2.67 9.42 2.51 8 2.13
Relacién sustentacién-arrastre ((%m‘”) més alta. 33% 8 2.67 9.37 3.12 10 3.33
Coeficiente de momento de cabeceo (C)y) més bajo. 7% 8.86 0.59 10 0.67 8 0.53
La calidad adecuada en la regién de pérdida. 7% 8 0.53 9 0.6 10 0.67
Debe ser estructuralmente reforzable 13% 8 1.07 9 1.2 10 1.33
100 % 8.59 9.38 9.33

Tabla 2.8: Matriz de decisién

De acuerdo con los criterios seleccionados, la ponderacién y sus caracteristicas resulta mejor
evaluado el perfil NACA 0012. Este es el elegido para la propuesta de estabilizador horizontal
que se realiza con perfiles simétricos. En cuanto a los perfiles con camber negativo se utilizaran
los perfiles SA 7026, PSU 94097 y MH 18. Se proponen estos debido a que el equipo cuenta con
experiencia en su uso. De igual manera que con los perfiles simétricos, las curvas caracteristicas
de estos se encuentran en la seccién 3 del anexo. Sin embargo, los datos que se muestran en las
tablas 2.9, 2.10 y 2.11 se obtuvieron de sus curvas.

Perfil SA 7026

x-sce
= ———— sa7026 Toverse

¥
5=

//
\\ ////
Figura 2.11: Perfil aecrodindmico SA 7026
Criterios de seleccién Valor
Coeficiente de sustentaciéon maxima (Cp,, ) -1.25
Coeficiente de arrastre minimo (Cp, . ) 0.006
Relacién sustentacion-arrastre (% ) -119.91
max

Coeficiente de momento de cabeceo (Cyy) -0.029

Tabla 2.9: Valores de los criterios que se evaluaran del perfil SA 7026
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Perfil PSU 94097

25.40

2.3

Figura 2.12: Perfil aerodindmico PSU 94097

Criterios de seleccion Valor
Coeficiente de sustentaciéon maxima (Cp,, ) -1.46
Coeficiente de arrastre minimo (Cp, . ) 0.006

Relacion sustentacién-arrastre (%mam) -123.36
Coeficiente de momento de cabeceo (Cyy) -0.042

Tabla 2.10: Valores de los criterios que se evaluaran del perfil PSU 94097
Perfil MH 18

.08

6.0

Figura 2.13: Perfil aerodindmico MH 18

Criterios de seleccién Valor
Coeficiente de sustentaciéon maxima (Cp,, ) -1.12
Coeficiente de arrastre minimo (Cp, . ) 0.007
Relacién sustentacion-arrastre (%mam) -107.18
Coeficiente de momento de cabeceo (Cyy) -0.071

Tabla 2.11: Valores de los criterios que se evaluaran del perfil MH 18
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El procedimiento es el mismo que se realiz6 para perfiles simétricos. El resultado de la ma-
triz de decision es que el perfil asimétrico con camber negativo que de acuerdo a los criterios
seleccionados, la ponderacion y sus caracteristicas resulta mejor evaluado es el perfil PSU 94097.

SA 7026 PSU 94097 MH 18

Criterios Ponderacién | Calificacion | Puntuacién | Calificaciéon | Puntuacion | Calificacién | Puntuacién
Coeficiente de sustentacién maxima (Cf,,,,) mas alto. 13% 8.74 1.17 10 1.33 8 1.07
Coeficiente de arrastre minimo (Cp,,,, ) mds bajo. 27% 10 2.67 9.09 2.42 8 2.13
Relacion sustentacion-arrastre (%ma ) més alta. 33% 9.57 3.19 10 3.33 8 2.67
Coeficiente de momento de cabeceo (C);) més bajo. 7% 10 0.67 9.35 0.62 8 0.53
La calidad adecuada en la region de pérdida. 7% 8 0.53 9 0.6 10 0.67
Debe ser estructuralmente reforzable 13% 8 1.07 9 1.2 10 1.33
100 % 9.29 9.51 8.40

Tabla 2.12: Matriz de decision
3. Analisis en XFLRS5 para verificar la estabilidad

Ya que se cuenta con las dimensiones iniciales y los perfiles seleccionados, el paso siguiente es
realizar los andlisis pertinentes para verificar la estabilidad de la aeronave. El comienzo de este
proceso es obtener el centro aerodindmico del ala en el programa XFLRS5, es imprescindible
recordar la definicién del centro aerodinamico que es un punto particular sobre el cual los
momentos son independientes del angulo de ataque. XFLR5 tiene la funcion de hacer analisis
en los cuales se propone un punto y se obtiene la grafica C)y; vs « alrededor de dicho punto. El
objetivo es encontrar la curva mas horizontal posible, debido a que en el centro aerodindmico no
debe variar el coeficiente de momento si variamos el angulo de ataque. Se realizaron diferentes
iteraciones, se propusieron varios puntos y se obtuvieron sus curvas.

CM [1]
10 -8 -6 -4 -2 2 4 6 8 102 [deg]

— ac = 0.32

— ac=10.33 —0.077
—ac = 0.334

—ac = 0.335 —0.08 +
—ac = 0.336
— ac = 0.34

— ac = 0.35 —0.09 +
ac = 0.36

—0.1+

—0.11

—012 +

\\

—0.15

—0.16

—0.17

—0.18 -

Figura 2.14: Cy; vs «
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Al observar la figura 2.14 es posible notar que el punto propuesto que menor variacién tiene del
coeficiente de momento contra el dngulo de ataque es ac = 0.33 [m]. Este punto es el que tiene la
pendiente mas cercana a cero, en la figura 2.15 se muestra la ubicacién del centro aerodindmico.

Figura 2.15: Ubicacion del ac del ala

Una vez que se tiene la ubicacién del ac es factible obtener la ubicacién del CG, haciendo uso de
la definicién del margen de estabilidad estatico, este se definié como la distancia que existe entre
el CG y el ac en porcentaje de la cuerda aerodinamica media del ala. Dicho margen usualmente
debe rondar entre el 5 y el 15 %, para el presente trabajo se propone el 10 % de margen estético.

Xae — Xca

SM=—1m¢c

Xee =0.33—-10%-0.51 = 0.33 — 0.051 = 0.279 ~ 0.28 [m]

— XCG = Xac — SM - MAC (248)

La posicién del CG que tendra la aeronave es 0.28 [m]. Con dicha ubicacion el siguiente paso es
ingresar los valores obtenidos del método de optimizacién del tamaiio inicial a XFLR5 y utilizar
el perfil seleccionado mediante la matriz de decision.

3.1. Correccidn realizada al método de dimensionamiento de UNAM
Aero Design

Antes de ingresar los resultados a XFLRJ5, es necesario hacer énfasis en una correccién que
se hard al proceso de dimensionamiento del empenaje seguido por UNAM Aero Design. Dicha
correccién consiste en un error en el concepto del brazo del estabilizador, puesto que el equipo
antes de este trabajo consideraba que el brazo era la distancia entre el borde de ataque del ala
y el borde de ataque del estabilizador horizontal.

Este error de concepto tenia diversas consecuencias, una de ellas es que la curva de C); vs
a no tenia el comportamiento deseado, lo que obligaba a modificar de manera empirica las
medidas obtenidas del proceso de dimensionamiento hasta que se tuviera una curva con el
desempeno esperado. La consecuencia més grande ocurria al colocar el estabilizador horizontal
en la aeronave, debido a que este estabilizador no cumplia con los requerimientos para los que
habia sido diseniado ya que la posicion era incorrecta, esto provocaba que las aeronaves tuvieran

95



una descompensacién longitudinal y entonces tendian a cabecear. Mas adelante, se mostrara
una comparacion entre las curvas C); vs a cuando se hace la correccion del concepto de brazo
y con el error de concepto que se tenia en UNAM Aero Design.

Perfil simétrico

En la imagen 2.16 se muestra como se defini6 el estabilizador horizontal, el cual cuenta con los
valores arrojados por el método de optimizacion y el perfil NACA 0012.

= .

Symetric (@ Right Side Left Side Tnsert before section 2| Insert after section 2 Delete section 2.

y0 chord () offset () dihedral(°) twist(°) foil X-panels X-dist Y-panels Y-dist
1 0.000 0.185 0.000 0.0 ~1.00NACA 0012 14Cosine 15Uniform

2 0.425 0.185 0.000 ~1.00NACA 0012

Figura 2.16: Valores ingresados a XFRL5 para el estabilizador horizontal

A continuacion, se muestran las caracteristicas geométricas del estabilizador horizontal como la
envergadura, area y cuerda.

Wing Span  0.85 m

Area  0.16 m?

Projected Span  0.85 m

Projected Area  0.16 m2

Mean Geom. Chord  0.18 m

Mean Aero Chord  0.18 m
Aspect ratio  4.59
Taper Ratio  1.00

Root to Tip Sweep  0.00 ©

Number of Flaps i
Number of VLM Panels 420
Number of 3D Panels 868

Figura 2.17: Caracteristicas geométricas del estabilizador horizontal en XFLR5

Ahora es necesario obtener la localizacién del centro aerodinamico del estabilizador horizontal
debido a que la correcta definicién del brazo del estabilizador () es la distancia entre el CG de
la aeronave y el ac del estabilizador. Se realizan los andalisis necesarios para obtener su ac, en
estos se realizaron varias iteraciones las cuales se muestran a continuacién:
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11072 Cu 1]

— ac=0.04 2] a[deg]
— ac = 0.041 :
——ac = 0.0415
— ac = 0.042 1t
—ac = 0.0425
— ac = 0.043 0.8+
— ac = 0.044
ac = 0.045 0.6+

—14+

—1.6 1L
Figura 2.18: Cy; vs «

En la figura 2.18 es posible notar que la curva que menos pendiente tiene es acgy = 0.0415 [m)].
Por lo tanto, es posible calcular que distancia se debe ingresar en XFLR5 para que el brazo se
apegue a su definicién. Este calculo es necesario debido a que el origen del sistema de referencia
en XFLR5 es el borde de ataque del ala como se muestra en la figura 2.19 y utiliza los bordes
de ataque para medir las distancias. Por este motivo es que se realiza la resta de la distancia
entre el borde de ataque del estabilizador horizontal y el acgpy.

Ixrrrs = 0.28 + 1.68 — 0.0415 = 1.9185 ~ 1.92 [m]

Figura 2.19: Medidas para calcular la distancia a la que se debe colocar el EH en XFLR5
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En la figura 2.20 se muestra que en el programa se ingresa el valor calculado para que la distancia
entre el CG y el acgy sea la calculada por el método.

Elevator
Elevator
Define X= m

Figura 2.20: Distancia ingresada en XFLR5 a la que se coloca el estabilizador horizontal

Ya con todas las medidas, parametros y el perfil perfectamente definidos en XFLR5 la aeronave
con perfil simétrico en el estabilizador horizontal se ve asi.

Figura 2.21: Aeronave con el perfil NACA 0012 en el estabilizador horizontal

A la aeronave mostrada en la figura 2.21 se le realizaron varias iteraciones de los andlisis para
obtener la curva de Cy; vs a alrededor del CG, el parametro que se cambio en cada iteracion
fue el angulo de twist del estabilizador horizontal. El resultado que se espera es que la curva
pase lo més cercana al origen, es decir, que a cero grados se tenga un coeficiente de momentos
que sea practicamente cero y que tenga una inclinacion muy parecida a 45°, ya que con esta
inclinaciéon la aeronave tiende a ser tanto controlable como estable.

Los resultados de los analisis se muestran en la figura 2.22. La iteraciéon que mejor cumple
con lo esperado ocurre cuando el estabilizador horizontal tiene un twist de —6°. El valor de
Chrraoe = —0.00018 [1] es practicamente cero, adicionalmente se puede estimar el angulo de
inclinaciéon mediante un programa escrito por miembros de UNAM Aero Design. La curva cuenta
un angulo de 48.5912°, por tanto, se tiene una curva C; vs o que es muy deseable.
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Cyr [1]

0.2 5
0.15 —EH - NACAO0012 con —6° de twist
' —EH - NACA0012 con —4° de twist
—EH - NACAO0012 con —2° de twist
017 EH - NACA0012 con 0° de twist
0.05

10 -8 2 4 6 8 100 [deg]

—0.25

—0.3 +

—0.35

Figura 2.22: Cy; vs «

Como se mencion6 anteriormente, UNAM Aero Design tenia un error de concepto en la definicién
del brazo ya que se consideraba de borde de ataque del ala a borde de ataque del estabilizador
horizontal, esto hizo necesario realizar una correccion en las distancias ingresadas a XFLR5. A
continuacion, se muestra la grafica que compara la curva C; vs « antes de la correccion realizada
en esta tesis. La comparacion se realizdé con exactamente el mismo estabilizador horizontal lo
unico que se cambio es el brazo.

o7 !

— Curva con correccion I, = 1.92 [m]
0.15 — Curva sin correccion [, = 1.68 [m]

0.1+

o [deg]

—-10 -8 -6 —4 -2 2 4 6 8 10

—0.05 +

—0.1+

—0.15

—0.2+

Figura 2.23: Cy; vs «
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En la figura 2.23 se puede notar que el comportamiento antes de la correccién afecta de tal
modo que la curva no tenia un comportamiento que se desea al correr el analisis debido a que la
inclinacion es menor de 45° y Chq0-0 esta alejado del cero. Por lo tanto, la correccion realizada
en esta tesis era necesaria puesto que se tenia que modificar de manera empirica el area del
estabilizador asociada al brazo 6ptimo.

Una vez que se ha verificado que la aeronave es estable longitudinalmente, el siguiente paso
es verificar la estabilidad direccional. Para este paso es necesario realizar el dimensionamiento
del estabilizador vertical. Sin embargo, UNAM Aero Design cuenta con un programa que lo
realiza de manera automatica siguiendo los pasos que indica Sadraey (2012). A continuacion, se
muestra la definicién del estabilizador vertical.

Fin

|

Symetric @ Right Side Left Side Insert before section 1  Insert after section 1 Delete section 1

y0 chord 0 offset O dihedral(*) twist() foil X-panels X-dist Y-panels Y-dist
1 0.000 0.111 0.073 0.0 0.00NACA 0005 TCosine 7Uniform
2 0.108 0.185 0.000 0.0 0.00NACA 0005 TCosine 7Uniform

3 0.2¢5 0.111 0.073 0.00NACA 0005

Figura 2.24: Definicion del estabilizador vertical con los valores arrojados por el cédigo
realizado por UNAM Aero Design

La posicién y caracteristicas geométricas de los estabilizadores verticales se muestran en las
figuras 2.25 y 2.26. La aeronave con ambos estabilizadores se ve como en la figura 2.27:

Wing Span  0.53 m Fin
Area 0.08 m2 Fin
Projected Span  0.53 m
Projected Area  0.08 mz
Mean Geom. Chord  0.15 m [] Two-sided Fin y= m
Mean Aero Chord  0.15 m Double Fin = n
Agpect ratic  3.58 )
Taper Ratio  1.00
Figura 2.25: Caracteristicas geométricas del EV Figura 2.26: Posicion del EV

Los analisis para verificar la estabilidad direccional se realizan variando el dngulo de desliza-
miento lateral o de guinada(), los angulos son: 0°, 4° y 8° debido a que la aeronave ronda estos
valores cuando se encuentra volando. Los resultados obtenidos se muestran la figura 2.28, para
este andlisis se busca una pendiente positiva. Con esa tendencia se puede asegurar que cumplira
con la estabilidad direccional.
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Figura 2.27: Aeronave con el perfil NACA 0012 en el estabilizador horizontal y con
estabilizador vertical

1073

—EV
—EV
—EV

- NACAO0009 con 8°
- NACA0009 con 4°
- NACAO0009 con 0°

Gl

8%

7 I

6 I

5 I

58 [deg]

Figura 2.28: C,, vs

Perfil con camber negativo

Para verificar la estabilidad longitudinal y direccional de una aeronave que tiene un perfil de
camber negativo en el estabilizador horizontal, se sigue el mismo procedimiento que con el perfil
simétrico. Lo primero es obtener el centro aerodinamico del ala. Sin embargo, ambas propuestas
de estabilizador horizontal usan la misma ala, por lo tanto, es el mismo centro aerodinamico
ac = 0.33 [m]. De igual manera que con el perfil simétrico se obtiene la posicion del CG haciendo
uso del margen estatico, teniendo que la posicién del CG es X¢og = 0.28 [m]. A continuacién,
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se muestra como se definié el estabilizador horizontal, las caracteristicas geométricas son las
mismas que se muestran en la figura 2.17.

[etevator | -

Symetric @) Right Side Left Side Insert before section 1| | Insert after section 1| Delete section 1

y0 chord O offset O dihedral(?) twist(?) foil X-panels X-dist Y-panels Y-dist

1 0.000 0.185 0.000 0.0 0.0028U 54-057 INV 14Cosine 15Uni form

2 0.425 0.185 0.000 0.0025U 54-057 INV

Figura 2.29: Valores ingresados a XFRLb5 para el estabilizador horizontal

Ahora se halla el centro aerodindmico del estabilizador horizontal.

Cr (1]

0.14

— ac = 0.04

L — ac = 0.041

0-13 ——ac = 0.0415

— ac = 0.042

—ac = 0.0425

0.12 + — ac = 0.043

— ac = 0.044

ac = 0.045
0.11
S S e —
————
0.09
0.08
0.07
0.06

—10 -8 —6 —4 -2 2 4 6 8 10c [deg]

Figura 2.30: C'y; vs «

En la figura 2.30 es posible notar que la curva que menos pendiente tiene es acgy = 0.0425 [m)].
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De igual manera que en la propuesta de perfil simétrico se realiza el calculo del brazo en XFLR5.
Ixrrrs = 0.28 + 1.68 — 0.0425 = 1.9175 =~ 1.92 [m]

Ya con todas las medidas, pardmetros y el perfil perfectamente definidos en XFLR5 la aeronave
con perfil de camber negativo en el estabilizador horizontal se ve asi.

Figura 2.31: Aeronave con el perfil PSU 94-097 en el estabilizador horizontal

De la misma forma que se hizo con el estabilizador de perfil simétrico se haran varias iteraciones
variando el angulo de twist. Los resultados de los andlisis se muestra a continuacién:

Cu (1]

0.2 1

— EH - PSU 94097 con —2° de twist
|— EH - PSU94097 con —1.5° de twist
—— EH - PSU 94097 con —1° de twist
EH - PSU 94097 con —0.5° de twist
||— EH - PSU 94097 con 0° de twist

a[deg]

—0.1+

—0.15

—0.2+

—0.25 -

Figura 2.32: Cj; vs «
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De acuerdo a la figura 2.32 la iteraciéon que mejor cumple con lo esperado es cuando el estabili-
zador horizontal tiene un twist de —1.5° ya que el valor de Cyq00 = 0.00124 [1] es practicamente
cero. El angulo de inclinacién es de 48.8082°. Al igual que con la propuesta de perfiles simétricos
se muestra la comparacion de las grificas antes de la correccion y posterior a esta, los efectos
son similares, es decir, una inclinacién menor de 45° y Chq00 esta alejado de pasar por cero.

O [1]
0.2 5

— Curva con correccién I, = 1.92 [m]
— Curva sin correccion I, = 1.68 [m]

0.15

0.1+

0.05 a [deg]

—0.05

—0.1 +

—0.15

—0.2+

Figura 2.33: Cy; vs «

Una vez que se ha verificado que la aeronave es estable longitudinalmente, se checa la estabilidad
direccional. El estabilizador vertical es el mismo que se usé en la propuesta de perfil simétrico.
La aeronave que incluye al estabilizador horizontal y vertical se muestra en la figura 2.34.

Figura 2.34: Aeronave con el perfil PSU 94097 en el estabilizador horizontal y con
estabilizador vertical
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Por 1ultimo, se realizan los analisis para verificar la estabilidad direccional en XFLR5:

10-3 Cn (1]
10 o
—EV - NACA0009 con 8 [
—EV - NACA0009 con 4°
—EV - NACA0009 con 0° 61
5 i
4 1
3 1
24 f [deg]
1 1
5 4 3 2 1 2 3 4 5

Figura 2.35: C), vs 3

Los resultados arrojan que la aeronave cumple con la estabilidad direccional ya que para este
andlisis se busca una pendiente positiva. Al concluir estos analisis se puede asegurar que ambas
propuestas tienen comportamientos similares en cuanto a la estabilidad longitudinal y direc-
cional, adicionalmente la geometria es idéntica, lo inico que cambia es el dngulo de twist y
la geometria del perfil. Justamente este pardmetro sera el que marcara la diferencia entre los
efectos aerodindmicos que tiene cada una de las propuestas.

Para poder entender los efectos aerodindmicos se recurrird a hacer analisis de dindmica de
fluidos computacional (CFD) en el programa Ansys. En el siguiente capitulo se explicard todo
el proceso que se siguid.

3 | Implementacion
1. Modelado en SolidWorks

El primer paso del proceso para poder realizar los analisis en Ansys es obtener la geometria que
se ingresard al programa. Para obtenerla se recurre a SolidWorks; donde se ejecuta un codigo
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escrito en Matlab por miembros de UNAM Aero Design siendo este el punto de partida; este
programa toma la superficie que se genera en XFLR5, extrae sus coordenadas y las convierte en
archivos de texto que contienen los puntos de la superficie que delimita a la aeronave. Solid Works
es capaz de leer estos archivos de texto y convertir los puntos en curvas. Las curvas guia del ala
se muestran en la figura 3.1.

Figura 3.1: Curvas guia del ala

De la misma forma en la que se consiguieron las curvas del ala se obtienen las curvas del
estabilizador horizontal y vertical. Estas se muestran en la figura 3.2.

Figura 3.2: Curvas guia de la aeronave con el perfil NACA 0012

Ya con todas las curvas guias dentro del programa, el siguiente paso es cubrir la superficie de
la aeronave; para esto se realizaron multiples operaciones con superficies. Al final de todo el

proceso de modelado en SolidWorks, la geometria resultante y sus vistas se muestran en las
figuras 3.3, 3.4 y 3.5

66



Figura 3.3: Vista isométrica de la superficie que se va a ingresar a Ansys

L

o

Figura 3.4: Vista lateral de la geometria Figura 3.5: Vista superior de la geometria

En las diferentes vistas es posible notar que ademéas de cubrir las superficies que limitan las
curvas gufa, fue necesario realizar una superficie que uniera el estabilizador vertical con el
horizontal. Se repiti6 el mismo procedimiento para obtener la geometria con el perfil PSU 94097
en el estabilizador horizontal.

Figura 3.6: Curvas guia de la aeronave con el perfil PSU 94097
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Al final de todo el proceso de modelado en SolidWorks, la geometria resultante y sus vistas se
muestran en las figuras 3.7, 3.8 y 3.9

Figura 3.7: Vista isométrica de la superficie que se va a ingresar a Ansys

\
L4
/——

Figura 3.8: Vista lateral de la geometria Figura 3.9: Vista superior de la geometria

Una vez que se tienen las geometrias listas se obtiene un archivo con extension Step, dicho
archivo serd importado en Ansys.

2. Simulaciones en Ansys

Para iniciar con las simulaciones se define un analisis en Ansys Fluent. Se importaron las
geometrias, siguiendo con la delimitacién de la regién o recinto de anélisis (enclosure). Esta se
muestra en la figura 3.10, dicha regién se definié mediante un cédigo escrito por un miembro de
UNAM Aero Design. Dicho codigo entrega las dimensiones necesarias para que no se generen
efectos porque las paredes estan demasiado cercanas a la geometria, ademas automaticamente
define el enclosure dentro de Ansys. Adicionalmente se definen subregiones que se ocuparan
para capturar de mejor manera la capa limite y la estela que es desprendida por la aeronave;
debido a esto contaran con una malla mas fina. Dichas subregiones se muestran en la figura 3.11
y 3.12.
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. empel
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0.000 3.500 7.000 (m)
— —
1.750 5.250

Figura 3.10: Region de andlisis o enclosure

Figura 3.11: Subregiones de analisis

L

0.00 500.00 1000.00 (mm)
- .
250.00 750.00

Figura 3.12: Subregiones de analisis en tres dimensiones
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Ya con las regiones definidas se procedié a realizar la malla con elementos tetraédricos. A
continuacion, se muestran las mallas para ambas propuestas.
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Figura 3.13: Malla de la propuesta con el perfil ~ Figura 3.14: Vista lateral de malla de la
NACA 0012 propuesta con el perfil NACA 0012
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Figura 3.15: Malla de la propuesta con el perfil

Figura 3.16: Vista lateral de malla de la
PSU 94097

propuesta con el perfil PSU 94097

Con el fin de obtener resultados buenos en la regién de la capa limite se realizé una inflacién en
el empenaje y las alas, asimismo se revisé la calidad ortogonal de malla. Ansys recomienda que

el espectro de métricas de malla de calidad ortogonal debe ser como el mostrado en la figura
3.17.

Unacceptable Bad Acceptable Good Very good Excellent
0-0.001 0.001-0.14 0.15-0.20 0.20-0.69 0.70-0.95 0.95-1.00

Figura 3.17: Espectro de métricas de malla de calidad ortogonal

En las siguientes imagenes se muestra la revision de calidad de malla para cada propuesta y el
ala.
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Figura 3.18: Calidad ortogonal de la malla en el ala
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Figura 3.19: Calidad ortogonal de la malla en la propuesta con el perfil NACA 0012
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Figura 3.20: Grafica de calidad ortogonal de la malla en la propuesta con el perfil NACA 0012
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Figura 3.21: Calidad ortogonal de la malla en la propuesta con el perfil PSU 94097
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Figura 3.22: Gréfica de calidad ortogonal de la malla en la propuesta con el perfil PSU 94097

De acuerdo con las imagenes 3.18, 3.19 y 3.21 se observa que la calidad ortogonal de malla es
elevada; las graficas 3.20 y 3.22 confirman esta aseveracion puesto que en ambas se nota que
hay un niimero muy bajo de elementos que se encuentran con una calidad ortogonal cercana a
0.1 y el grueso de todos los elementos de la malla tienen una calidad ortogonal superior a 0.6.
Segun el espectro mostrado en la figura 3.17 la malla que se tiene para ambas propuestas es
buena tendiendo a ser excelente.

Contar con una buena calidad de malla tiene muchos beneficios, entre ellos que es valida para
la fisica estudiada; la solucién es independiente de la malla, los detalles importantes estan bien
capturados y no se presentan dificultades de convergencia. Dado que ya se contaba con una
malla de buena calidad el paso a seguir fue realizar los andlisis para poder comprender los
efectos que tiene el uso de un perfil con camber negativo en el empenaje. Dichos resultados se
muestran en la seccion siguiente.

3. Analisis de los resultados obtenidos de la simulacion
en Ansys

Una vez que se concluyd el refinamiento y se verifico la calidad ortogonal de la malla, se procedié
a realizar el analisis en el solucionador de Ansys Fluent, el método utilizado para realizar el
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analisis fue el k—w SST. Previo a correr el analisis se recomienda el cambio de tipo de elemento
utilizado en la malla, es decir, cambiar de elementos tetraédricos por elementos poliédricos. Esta
sugerencia se realiza debido a que las mallas poliédricas tienen una inflacién de alta calidad y
son mejores que una malla tetraédrica para analisis Ansys Fluent. El mallado poliédrico no
estd disponible en el mallado en Workbench, solo en mallado de Fluent. Al ejecutar el andlisis
se inicia revisando que el método haya tenido convergencia. A continuacién, se muestran las
graficas de los residuales de ambos casos de analisis.

30 40 50 60 70 80 90 10(teraciones
L — continuity
107 — x-velocity
— y-velocity
10-2 — z-velocity
0 —_ k
—  omega
103 N
10-4
107°
10-6
1077
1078
107°
10-10

Figura 3.23: Grafica de residuales para el analisis de la propuesta con el perfil NACA 0012

30 40 50 60 70 80 90 100 teraciones
| —— continuity

10~ — x-velocity
— y-velocity

10-2 — z-velocity
— k
— omega

107?

10-4

107°

106

1077

108

107°

10-10

Figura 3.24: Grafica de residuales para el analisis de la propuesta con el perfil PSU 94097

La convergencia de ambos andlisis resulta ser muy buena, por lo que los resultados que seran
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mostrados son confiables. Los resultados obtenidos son los siguientes:

LIN]

10 20 30 40 50 60 70 80 90 100 Iteraciones

— Propuesta con perfil NACA 0012
9 — Propuesta con perfil PSU 94097

Figura 3.25: Comparaciéon de la fuerza de sustentacion generada por el empenaje en cada

propuesta
Cr 1] .10-2
10 20 30 40 50 60 70 80 90 100 Iteraciones

— Propuesta con perfil NACA 0012

—0.5 — Propuesta con perfil PSU 94097
-1
—-1.5
)
—-2.5
-3
-3.5
-4
—4.5
.

Figura 3.26: Comparacion del coeficiente de sustentaciéon generado por el empenaje en cada
propuesta
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— Propuesta con perfil NACA 0012
— Propuesta con perfil PSU 94097

0.9

0.8

0.7

0.6

0.4
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10 20 30 40 50 60 70 80 90 100 Iteraciones

Figura 3.27: Comparacion de la fuerza de arrastre generada por el empenaje en cada propuesta

Cp 1] .10-3
55710

— Propuesta con perfil NACA 0012
— Propuesta con perfil PSU 94097

ot

10 20 30 40 50 60 70 80 90 100 Iteraciones

Figura 3.28: Comparacion del coeficiente de arrastre generado por el empenaje en cada
propuesta

En las graficas anteriores se comparan la sustentacion y arrastre de cada una de las propuestas,
siendo evidente que la propuesta con el perfil PSU 94097 tiene efectos claramente positivos en
la aerodindmica de la aeronave. Como preambulo de la explicacion de los efectos existentes,
es necesario recodar que ambas propuestas tienen exactamente las mismas medidas, los Gnicos
parametros que cambian en la geometria son el perfil y angulo de twist.
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En las graficas 3.25 y 3.26 se observa que el estabilizador horizontal con el perfil PSU 94097
tienen una fuerza de sustentacién mayor que la propuesta con el perfil NACA 0012; la fuerza
de sustentacion del estabilizador horizontal es negativa debido a que el objetivo de esta es
contrarrestar el momento del ala. En la propuesta del perfil NACA 0012 la sustentacién negativa
maxima es Lyaznvaca = —8.7932[N] y con el perfil PSU 94097 es Lysepsu = —9.2028 [N],
esto representa una aumento del 4.6962 % en la fuerza de sustentacion. Con el arrastre, se
presenta el efecto contrario puesto que en lugar de aumentar, como le sucede a la sustentacion,
tiende a disminuir con el perfil PSU94097. El arrastre minimo con el perfil NACA 0012 es
Dyrinnaca = 0.28274 [N] y en el perfil PSU 94097 es Dyinpsy = 0.1888 [N], lo que representa
una reduccién del 33.2249 % en la fuerza de arrastre. Por tanto, es posible decir que los efectos
aerodinamicos por el uso de un perfil con camber negativo en el estabilizador horizontal es
notoriamente adecuado para reducir el arrastre y aumentar la sustentacion.

NACA 0012 | PSU 94097
Fuerza de sustentacion [N] | -8.79 -9.20 1T4.7%
Fuerza de arrastre [N] 0.28 0.19 1332%

Tabla 3.1: Resumen de los resultados obtenidos de la fuerza de arrastre y sustentacion

Adicional al anélisis de las gréaficas, a su vez se muestran otros efectos que tiene el uso de perfiles
aerodinamicos con camber negativos en el estabilizador horizontal. Para visualizar la capa limite
de cada uno de los perfiles se hace uso del perfil de velocidades como se muestra en la figura 3.29.
Es factible que el perfil con camber negativo tenga una capa limite mas delgada que el perfil
simétrico, esto ayuda a que la aeronave con el perfil PSU 94097 no puede entrar en pérdida de
manera muy facil. Es mas probable que exista desprendimiento de capa limite en la propuesta
con el perfil NACA 0012, por otra parte, tiene una estela mas grande y, por tanto, mas arrastre.

Velocity

Figura 3.29: Capa limite de las propuestas
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Otro comparacion que se realizé fue del contorno de presiones en toda la aeronave.

Pressure
Contour 2

~J—

5 -

Figura 3.30: Contorno de presiones desde la vista superior de la aeronave

Pressure
Contour 2

L. L.

Figura 3.31: Contorno de presiones desde la vista inferior de la aeronave
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En las imagenes se realiza una comparacion del gradiente de presiéon formado en cada una de
las propuestas. En el lado izquierdo se observa la propuesta que tiene el perfil NACA 0012 y del
lado derecho la que tiene el perfil PSU 94097. En la figura 3.30 se tiene la vista superior, en esta
se nota que con el perfil simétrico hay una presion mucho mas elevada en el borde de ataque
del estabilizador horizontal, en cambio el perfil con camber negativo tiene una distribucion de
presiones mucho mas uniforme. En la figura 3.31 se muestra la vista inferior de la aeronave,
donde igualmente se comprueba que existe un mejor gradiente de presiones en la propuesta con
el perfil PSU 94097. Ademas se reafirma que en un perfil con camber negativo el gradiente de
presiones es inverso al explicado en los antecedentes, es decir que por el intradds del perfil con
camber negativo la presion es de vacio o succion y por el extrados la presion es alta. En la escala
de colores es posible notar que la presion de vacio es la que mas contribuye a la sustentacion
negativa del estabilizador horizontal.

A continuacién, se presenta una comparacién de lineas de corriente de cada uno de las propues-
tas. Resulta evidente que en el borde de ataque de la propuesta con el perfil simétrico se acelera
bastante brusco el flujo, y justamente en la figura 3.31 se advierte que en esta region la presion
es muy baja, por lo que se cumple con el principio de Bernoulli. En cambio con la propuesta
del perfil de camber negativo se puede notar que el flujo se acelera de forma subita.

Velocity

Streamline 5 [m s?-1]

o e 7 < <

‘9 2 "3 Q. "2
Q > (o ) [2
% %, %, % "

Figura 3.32: Lineas de corriente del campo de flujo

La tltima comparacion que se realizé para ver todos los efectos que tiene el uso de perfiles con
camber negativo es el campo de fuerzas alrededor del estabilizador horizontal.
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Vector 1
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Figura 3.34: Campo de fuerzas al rededor del estabilizador horizontal
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En las figuras 3.33 y 3.34 se muestra que la distribucién de fuerzas a lo largo de todo el esta-
bilizador horizontal es mucho mejor en la propuesta con perfil de camber negativo, en cambio
el perfil simétrico se aprecia que en el borde de ataque hay una concentraciéon de fuerzas, las
cuales son peligrosas ya que es probable que el estabilizador horizontal pueda entrar en pérdida
de manera mas facil.

4 | Conclusiones

El presente trabajo tuvo como propésito mostrar y analizar los efectos aerodinamicos generados
por el uso de un perfil con camber negativo en el estabilizador horizontal de la aeronave “Ingens”
disenada por UNAM Aero Design. La finalidad fue proporcionar a los miembros del equipo una
fuente de consulta y ayudar a mejorar la metodologia de diseno de un estabilizador horizontal.

Se analizaron y compararon dos estabilizadores horizontales, uno con perfil simétrico y otro con
camber negativo; para ambos, los parametros geométricos fueron idénticos. De los resultados se
concluye lo siguiente:

1. La ecuacion del brazo 6ptimo del estabilizador horizontal fue modificada de manera exitosa
para la geometria de la aeronave “Ingens”. Lo anterior da pie a que el equipo de UNAM
Aero Design realice cambios a dicha ecuacion considerando los parametros geométricos de
la aeronave que se esté disenando.

2. El programa escrito en Mathematica entrega los valores de los parametros geométricos del
estabilizador horizontal, esto facilita los calculos.

3. Se present6 una metodologia que ayudara a futuras generaciones de UNAM Aero Design
a seleccionar los perfiles aerodinamicos de una manera mas organizada y que te conduce
a la mejor opcion considerando sus condiciones operativas.

4. Cuando se validé la estabilidad longitudinal y direccional se encontraron comportamientos
similares. Sin embargo, el dngulo de twist tuvo severas modificaciones; con la propuesta
del perfil simétrico se tuvo un angulo de twist de —6° y la propuesta de camber negativo
un angulo de —1.5°. Entonces tener un perfil con camber negativo es significativamente
mejor puesto que tener un angulo tan pronunciado acarrea muchos efectos aerodindmicos.

5. Las simulaciones en Ansys Fluent mostraron todos los efectos aerodinamicos que experi-
menta la aecronave por el uso de un perfil con camber negativo en el estabilizador horizontal,
como lo son un aumento del 4.7 % en la fuerza de sustentacion y una reduccion del 33.2 %
en la fuerza de arrastre. Es necesario hacer énfasis en que estos resultados sélo son validos
para los perfiles seleccionados; sin embargo, dan una muestra de los efectos que se tienen.
Ademas, la distribucion de fuerzas y presiones fue mas uniforme en la propuesta de cam-
ber negativo, esto es benéfico para la aerodinamica de la aeronave debido a que es menos
probable que ésta entre en pérdida.
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1. Trabajo a futuro

Considerando los objetivos que se plantearon en este trabajo se puede decir que fueron alcanza-
dos con éxito. Sin embargo, queda trabajo que se puede realizar a futuro. Es necesario recordar
que “Ambys” fue la primer aeronave con un perfil asimétrico en el estabilizador horizontal,
durante las pruebas de vuelo realizadas a dicha aeronave fue posible notar que las superficies
de control no funcionaron de la manera esperada. Esto abre la posibilidad de investigar si es
que el uso de un perfil con camber negativo fue lo que generé que las superficies de control no
funcionaran de la manera correcta. Este analisis quedaba fuera de los alcances de la presente
tesis ya que corresponde a la parte de control y no tanto a la parte aerodinamica.
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5 | Anexo
1. Analisis mediante el teorema m de Buckingham

El teorema 7 de Buckingham establece que el niimero de variables (pardmetros) adimensiona-
les independientes que deben emplearse para describir un fenémeno en el que intervienen “n”
variables, es igual al nimero “n-m”, siendo “m” la caracteristica de la matriz dimensional.

Se usara como ejemplo a la fuerza de arrastre (D), esta depende de la velocidad del aire (V),
una longitud caracteristica del objeto (L), la viscosidad (u) y la densidad del fluido (p).

D:f(V7L7p7/“L)

Variable | Dimensiéon | Unidades del SI
D M-L- -T2 kg
Vv L-T7! o
L L m
P M-L3 g
u M-L7'.T! X9

Tabla 5.1: Dimensiones y unidades del SI

D/ V|IL|p|p

masa (M) [ 1 0[0] 1|1

longitud (L) | 1 [ 1 | 1|-3]-1
tiempo (T) [-2]-1]0] 0 | -1

Tabla 5.2: Matriz dimensional

La caracteristica o rango de la matriz dimensional, se obtiene subdividiendo en matrices de 323
y obteniendo el determinante de esas matrices. Si una sola tiene un determinante diferente de
cero, la caracteristica de la matriz dimensional es igual a tres. Por lo tanto:

n—m=5—3=2

Se deben hallar dos parametros adimensionales, para esto se utiliza el “método de las variables
repetitivas”. A continuacién, se explican los pasos de dicho método:

1. Seleccionar la variables importantes o pertinentes en el fenémeno, se requiere de mucha

experiencia para seleccionarlas.
F.V.L,p,p

2. Se aplica el teorema 7 de Buckingham para saber cuantos parametros adimensionales
obtener.
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3. Se seleccionan las variables que se repetiran en todos los pardametros adimensionales, las
reglas de selecciéon son las siguientes:

a) Su ntmero debe ser igual al nimero de dimensiones que aparecen en las variables

M,L,T

b) En conjunto deben incluir todas las dimensiones del problema
¢) Se selecciona una variable que represente a:

» La escala geométrica (L)

» La cinemadtica (V)

» La masa o la fuerza (p o p)
d) Preferentemente no seleccionar la variable dependiente (D)

4. Se aplica el teorema de homogeneidad dimensional para obtener los parametros adimen-

sionales.
™ = LV D

Ty = LT2VY2p*2y
Resolviendo para m:
[LOMOT) = [L)* [LT~ 1 [M L) [M LT

Se igualan exponentes del lado derecho con los del lado izquierdo. Se obtiene un sistema
de ecuaciones y al resolverlo se hallan los valores de x1, y; y 21:

D

o —2y7—2 —1 o _
7T1—L Vv P D—>7T1—Cp—m

El factor % se introduce para tener a la presiéon dinamica:

c D D
T = = g
! b Tpvzp2 Lo, vea

Se repite el procedimiento para ms y se obtiene lo siguiente:

1 p
Ty = —

Re:p~V-L

El resto de las ecuaciones se obtienen repitiendo el procedimiento anterior.
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2. (Cbdigo para obtener valores iniciales del estabilizador
horizontal

Valores iniciales de algunas variables

bW = 3; (x[m]*) (*Envergadura del alax*)

S =1.31; (*[m~2]*) (xArea del alax)

MACW = 0.51; (*[m]*) (*Cuerda media aerodinamica del alax)

ARW = 6.88; (*[1]%) (¥Relacion de aspecto del alax)

ARHT = ARW * 2/3; (*[1]%*) (*¥Relacion de aspecto del EH, Sadrey dice que debe ser 2/3
de la ARWx*)

VH = 0.4; (x[1]%) (*Valor propuesta del coeficiente de volumenx)

r = 0.015; (*[m]*)(*Radio externo del tubo de los booms*)

Obtencion del brazo optimo y otros parametros geométricos

lopt = Sqrt[(MACW * S * VH)/(2% \[Pi] * r)] (*[m]*) (*Ecuacion del brazo optimo*)

1.6839

Sh = (MACW*S*VH)/lopt (*[m~2]%) (*Ecuacion para calcular el area del EHx)

0.158703

bHT = Sqrt [ARHT*Sh] (*[m*]*) (*Ecuacion para calcular la envergadura del EH*)

0.853182

Ch = bHT/ARHT (*[m]*) (*Ecuacion para obtener la cuerda del EHx*)

0.186014
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3. Curvas caracteristicas de los perfiles aerodinamicos

3.1. Perfiles simétricos
NACA 0009
Cr1] 1072 C [1]
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0.5 1 9|
: : : v |deg : : : « |deg
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Figura 5.3: % VS o

Figura 5.4: Cp vs C,
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NACA 0012
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NACA 0018
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3.2.

Perfil SA 7026
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