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RESUMEN

Este trabajo presenta la propuesta de la configuracion inicial de una aeronave de seis
plazas en materiales compuestos, para utilizarse como base para estudios a mayor
profundidad de su viabilidad como aeronave tripulada en el mercado de aviacion
general

Se presentan brevemente los antecedentes historicos de la industria aerondutica en
México, hasta llegar a los proyectos actuales de disefio y construccion aerondutica en el
pais, que incluyen a la empresa Aeromarmi SA de CV, la cual ha manifestado interés en
el disefio y desarrollo de una aeronave de cuatro a seis plazas, habiendo emitido
requerimientos en cuanto a sus dimensiones y prestaciones.

En seguida se realiza un estudio del estado tecnoldgico y del mercado de aviacion
general en el pais y se evalian los resultados de este estudio contra dichos
requerimientos, determinando los objetivos de disefio a partir de los cuales se
dimensionara, concebird y disefiara la aeronave.

Se presenta un inventario de consideraciones iniciales, recopilado de la literatura de
disefio, que constituyen restricciones dentro de las cuales se sintetiza el concepto de
disefio y se itera, generando un plano de trabajo que en principio se somete a un analisis
de peso y centro de gravedad, y del cual podran obtenerse cantidades medibles para su
analisis a mayor profundidad.

Junto con los resultados y recomendaciones de este trabajo, se identifica la necesidad de
adoptar una forma de pensamiento integrativo, que incluya la participacion de otros
especialistas para generar una mejor solucion al problema de disefio de una manera mas
eficiente.



ABSTRACT

This thesis presents the initial configuration layout for a six-seat, composite aircraft to
be used as the baseline for further analysis regarding its feasibility as a manned aircraft
for the general aviation market.

A brief historical account of the Mexican aeronautical industry is provided, along with
recent developments on aeronautical design and construction projects in the country,
which include the private company Aeromarmi SA de CV. This company has expressed
an interest in the design and development of a four to six-passenger aircraft, issuing a
set of requirements concerning its dimensions and performance.

A study on both the state-of-the-art and the Mexican marketplace is conducted for
comparison with these requirements. The revised requirements are then used as design
objectives for sizing, conceptualization and design of the aircraft.

An inventory of initial considerations gathered from the design literature is presented.
These considerations serve as restrictions for the synthesis and iteration of the design
concept, generating a working drawing on which a weight and center of gravity analysis
is performed, and whence several measurable quantities may be obtained for further
analysis.

Along with the results and recommendations derived from this work, the need for the
adoption of an integrative mindset is identified. This mindset shall consider the
participation of other specialists to produce a better design solution, in a more efficient
way.
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Nomenclatura

A

Waay

Area

Alargamiento humedo

Alargamiento

Caballos de potencia al freno o en la flecha del motor

Envergadura del ala

Consumo especifico de combustible para un motor a reaccion
Consumo especifico de combustible para un motor de émbolos (ver también bhp)
Coeficiente de resistencia aerodinamica del perfil
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Longitud; longitud estructural del fuselaje; longitud de la cola
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Espesor relativo del perfil aecrodinamico

Parametro de despegue (Take-off parameter)

Peso maximo (ver también MTOW)

Peso correspondiente a cada segmento del perfil de misién

Peso bruto de disefo (ver también MTOW)

Peso de avionica no instalada
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Siglas y abreviaturas

CAD Dibujo asistido por computadora (Computer-Aided Drafting)

CAM Cuerda aerodindmica media

carrythrough  Estructura central del ala que abarca de un extremo a otro de la seccién
transversal del fuselaje

CG Centro de gravedad

CM Centro de masa

FAR Norma Federal de Aviacion (Federal Aviation Regulation)

FS Estacion del fuselaje (Fuselage Station)

kt Nudo (knot), equivalente a 1 milla nautica por hora

Mi Milla terrestre

MLW Peso maximo de aterrizaje (Maximum Landing Weight)

MN Milla nautica, 1.1516 millas terrestres

mph Millas terrestres por hora

MRW Peso méaximo en rampa (Maximum Ramp Weight)

MTOW Peso maximo de despegue (Maximum Takeoff Weight)

TAS Velocidad aerodindmica real (True Airspeed): Velocidad aerodinamica
corregida por errores de instrumento y posicion ademas de errores por altitud,
temperatura y compresibilidad.

VA Velocidad de maniobra

VFE Velocidad méaxima con flaps extendidos

VLE Velocidad maxima con tren extendido

VNE Velocidad de nunca exceder (velocidad de limite estructural)

VNO Velocidad normal de operacion

7 o

Subindices

c Crucero

C/4 Ubicado sobre el 25% de la cuerda del ala/empenaje
CR Crucero

fw Combustible en el ala

ht Empenaje horizontal (horizontal tail)

LO Ascenso inicial (liftoff)

Max Maximo

p Hélice
ref Referencia
TAS Velocidad aerodinamica real (True Airspeed): Velocidad aerodinamica corregida por errores de

instrumento y posicion ademas de errores por altitud, temperatura y compresibilidad.
TO Despegue (Take-of¥)

vt Empenaje vertical (vertical tail)
sup superior

inf inferior

TP Timon de profundidad

TD Timon de direccion

Simbolos griegos

ao > >3

Eficiencia aerodinamica

Conicidad

Flechado

Densidad; Parametro de control para una curva conica
Relacion de densidades
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Glosario

Carrythrough  Estructura central del ala tipo “pasante” que pasa de un costado a otro del fuselaje, y no
transmite las cargas de flexion del ala al fuselaje.

Spline Aproximacion de una curva mediante una funcién polinomial para uso en CAD; puede
ser paramétrico, estando definido matematicamente, o de manipulacion/forma libre,
definido unicamente mediante puntos de control manipulados en tiempo real, sin el uso
de técnicas analiticas.

Ferry Vuelo de traslado de una aeronave, en la que se lleva la minima carga util, constituida
generalmente por el piloto y el combustible exclusivamente.

Flap Aleta hipersustentadora

Winglet Extension en la punta de ala que divide el vortice que se desprende de ésta, reduciendo la

resistencia aerodinamica inducida.
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Capitulo 1. Introduccion

Este trabajo forma parte del convenio general de colaboracion académica, cientifica y
tecnologica entre la Escuela Superior de Ingenieria Mecanica y Eléctrica Unidad
Profesional Ticoman y la empresa mexicana Aeromarmi SA de CV, dedicada a la
fabricacion de aeronaves ligeras en materiales compuestos. La empresa ha manifestado
interés en el disefio y comercializacion de una aeronave de cuatro a seis plazas que
pudiera satisfacer las necesidades del mercado mexicano de aviacion general.

Se presenta el desarrollo de la configuracion base de una aeronave de seis plazas,
haciendo énfasis en las porciones de generacion de la distribucion de configuracion y
estimacion del peso y balance, teniendo presentes consideraciones aerodinamicas
esenciales, de ergonomia y de seguridad que se requieren para concebir un disefio
realista.

1.1 Definicion e importancia de la aviacion general

Para comenzar a formar una idea de la acronave a disefiar, es importante definir a qué
segmento de la aviacion correspondera, puesto que hay tantos tipos de aeronaves como
aplicaciones (comerciales, militares, ultraligeras, utilitarias, etc). Al definir el segmento
de la aviacidon a abarcar, es posible delimitar las expectativas en términos de
dimensiones, prestaciones y complejidad de la aeronave a disenar.

Se ha establecido en la seccion anterior que el mercado en el cual se desea ingresar
corresponde a aviacion general. Este sector esta constituido por todos los vuelos de
aeronaves civiles con excepcion de los vuelos comerciales programados. Esta definicion
engloba a las aeronaves de ala fija y ala rotativa que prestan servicios de correo, taxi
aéreo, evacuaciones médicas de emergencia, transporte de personal a instalaciones en
alta mar, fumigacion, transporte para actividades personales entrenamiento de vuelo,
localizacion y extincion de incendios, observacion de oleoductos y muchas mas.

Las operaciones de aviacion general no estan definidas por quién posee la aeronave,
puesto que pueden pertenecer a un particular o a varios; las aeronaves también pueden
ser rentadas. La aviacion general tampoco esta definida por la licencia de quienes las
opera, puesto que puede ser un estudiante de piloto aviador, un piloto aviador privado,
comercial o de transporte aéreo, dependiendo de la mision del vuelo y el numero de
operadores requeridos.

La aviacion general es un elemento importante del crecimiento econémico, en parte
porque satisface las necesidades de transporte que en algunos lugares no pueden
cubrirse por medios convencionales, como pueden ser los vuelos comerciales desde
aeropuertos grandes. La aviacion general también provee servicios especiales, como
entrenamiento, ambulancias aéreas y observacion a comunidades con servicio de
transporte aéreo convencional [1].

1.2 La industria aeronautica en México

A principios del siglo XX, México fue uno de los paises mas activos en materia de
disefio y construccion aeronautica, gracias a la inquietud de Juan Guillermo Villasana,
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Angel Lascurain y Osio y Juan Francisco Azcarate Pino, quienes contribuyeron de
manera independiente y posteriormente con el apoyo de la escuela Nacional de Artes y
Oficios, precursora de la ESIME, asi como con el apoyo del gobierno de la época, que
mostré un fuerte interés en impulsar la aviacion en México. A continuacion se presentan
los hechos mas relevantes de la época [2], [3]:

1908-1920

Juan Guillermo Villasana comenzé a construir aviones de su propio disefio en 1908.
Conoci6 a los aviadores franceses Roland Garros y Audenarde Barrier en la ciudad de
Meéxico en 1910, ofreciéndose como mecanico y ganando mas conocimiento en el
disefio y construcciéon de aeronaves. En 1915 disefio la hélice “Anahuac” y su
correspondiente proceso de fabricacion. Villasana disefid esta hélice especificamente
para entregar rendimientos satisfactorios a la elevacion de 2,200 metros sobre el nivel
del mar de la ciudad de México. Las hélices fueron fabricadas en la Escuela Nacional de
Artes y Oficios, y los excelentes resultados de su disefio despertaron el interés de los
gobiernos de Japon y Argentina, los cuales adquirieron ocho y tres de estas hélices,
respectivamente.

Durante este mismo afio se fundaron los Talleres Nacionales de Construcciones
Aeronauticas (TNCA), en la ciudad de México, dirigidos por el ingeniero de origen
italiano y naturalizado mexicano, Francisco Santarini.

Figura 1.1 Fabricacion de hélcs Anahuac en la Escuela Nacional de Artes y Oficios, 1918 [2]

Villasana colabor6 con Santarini en la construccion de su biplano serie-A, con un motor
de 150 Hp, como el que se muestra en la figura 1.2, el cual realiz6 un vuelo del estado
de Hidalgo al Distrito Federal, realizando la primera entrega de correo para el Servicio
Postal Mexicano. En este taller también se construyeron los aviones Blériot de disefio
francés, desde 1915 hasta 1920.

P

Figu;é 1.2 Biplano serie-A, 1917 [**]
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En 1920, el ingeniero Angel Lascurain y Osio disefi6 un biplano con un motor de 275
Hp; su construccion se realizo en los TNCA, al cual ingres6 en 1918.

1922-1936

En 1922 el ingeniero Lascurain disefio y construy6 su monoplano serie-E “México” con
un motor de 80 Hp. También construyé un monoplano de ala alta denominado
“Quetzalcoatl”, con un motor de 185 Hp. Es importante mencionar que este avion
particip6 en misiones de bombardeo durante la rebelion delahuertista, en 1924.

Este avion también fue remotorizado con un motor de 100 Hp para actividades de
entrenamiento.

En 1928 el ingeniero Juan Francisco Azcarate Pino fue designado el nuevo director de
los TNCA vy dirigio la construccion de su avion Azcarate O-E-1. Ademas, superviso la
produccion de los aviones Vought O-2U “Corsair” de disefio estadounidense, con la
colaboracion del ingeniero Lascurain.

Un hecho notable en la historia de la aviacién mexicana es el vuelo realizado en 1936
por Miguel Carrillo, quien construyd un avion de madera a partir de los planos de un
Pietnpol “Air Camper” conseguidos en una revista y un motor automotriz de 40 Hp.
Voldé mas de 200 kilometros, de Zitacuaro a la ciudad de México. Posteriormente fue
admitido en la Fuerza Aérea Mexicana.

1957-1984

A finales de 1957, el ingeniero Lascurain fallecid6 cuando su nuevo avion bimotor,
denominado “Aura”, se accidentd durante un despegue de prueba. Este avion podia
transportar 14 pasajeros y estaba proyectado para convertirse en el primer avion
comercial mexicano (Figura 1.3).

o e
Figura 1.3 Avion bimotor “Aura”, 1957 [**]

En 1961 el ingeniero Azcarate construy6 20 aviones Lasa-60 de disefio estadounidense
en su fabrica, situada en San Luis Potosi.

En 1973 el disefiador mexicano David Barcenas Beutelspacher disefié y construyé el
avion fumigador Barcenas B-01, del cual se produjeron 10 unidades. En 1984 la
Armada de México disefid y construyd 7 monoplanos de ala baja “Tonatiuh” (figura
1.4), basandose en el disefio del ala del fumigador Barcenas.

21



im 1.4 Avion monoplano de ala baja “Tonatiuh”, 1980 [**]

En 1984 ces6 la produccion de aeronaves en México.

2000 - 2006

En la actualidad, la industria aeronautica en México solamente abarca los sectores de
transporte aéreo, mantenimiento, reparacion y revision mayor, servicios a la navegacion
y apoyo en tierra. Desde 1984 no se han disefiado aeronaves en México [3], de modo
que este trabajo representa el comienzo de la reactivacion del disefio aeronautico en el
pais.

2000 — La Armada de México adquiere kits de construccion para dos aviones Lancair
IV y un helicoptero Exec 162-F, presentados en la figura 1.7.

Figura 1.5 Lancair IV, Exec 162F y Lancair IV-P [3]

2005 — Avipro Aircraft vende 20 kits de construcciéon de la aeronave Bearhawk,
fabricados en México.

2006 — La ESIME UPT firma un convenio de cooperacion con la empresa Hydra
Technologies (disefio y construccion de un UAV). [4]

2006 — La ESIME UPT firma un convenio de cooperacion con la empresa Aeromarmi
(disefio y construccion de una aeronave en materiales compuestos). Esta empresa ya
adquirié los moldes de una aeronave de disefio espafiol y la esta fabricando para su
comercializacion bajo la designacion Stela M-1. [5]

1.3 Aeromarmi
Aeromarmi SA de CV se consolidé en junio de 2005 con capital mexicano, con el

objetivo de reactivar el disefio y construccion de acronaves en México, en el estado de
San Luis Potosi. Esta empresa adquiri6é los moldes de un avion biplaza espafiol y envid
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a su personal a capacitacion a Espafia a fin de aprender las técnicas de fabricacion y
montaje para realizar estas actividades en México.

En 2007 Aeromarmi realiz la remotorizacion del avion biplaza, designado M-1 “Stela”
(figura 1.5), pasando de un motor BMW R110S a un motor Jabiru 3300 de 120 Hp,
brindandole a la aeronave un techo de servicio de 13,000 pies, permitiéndole volar sobre
el territorio nacional sin que la orografia constituya un obstaculo para su operacion. La
empresa estd certificada ante DGAC como taller aerondutico de reparacion y
mantenimiento y planta de produccién. Actualmente, Aeromarmi cuenta con el
certificado de produccion emitido por DGAC para el Stela M-1 con motor de 100 y 120
Hp. [5]

Figura 1.6 M-1 “Stela” [*]

En su sitio web, Aeromarmi ha manifestado que sus objetivos comerciales son, en
principio, ingresar al mercado latinoamericano de la aviacion general y ejecutiva
mediante el disefio, fabricacion y comercializacion de aeronaves ultraligeras y de
aviacion general.

A finales de 2005 se firmo6 un convenio general de colaboracion académica, cientifica y
tecnoldgica con la ESIME Unidad Ticoman, en principio, para perfeccionar sus
procesos de fabricacion en materiales compuestos; se han realizado estudios de
laboratorio en las instalaciones de esta Escuela para implementar mejoras en elementos
criticos como son la union del montante del ala con el fuselaje y el tren principal [6], asi
como el disefio e implementacion de un registro de mantenimiento en el ala, dado que el
modelo original carecia de dicho registro. [7]

En vista de sus objetivos comerciales, y con base en este convenio general, Aeromarmi
ha solicitado a la ESIME Ticoman el disefio de una aeronave de 4 a 6 plazas.

Este trabajo parte de dichos requerimientos emitidos por Aeromarmi SA de CV, que
establecen criterios generales sobre la configuracion y prestaciones de la aeronave. La
empresa realizo encuestas con operadores y pilotos privados sobre aparatos de aviacion
general y qué clase de aeronave les parece mas deseable para sus operaciones. Se
presentan los requerimientos de disefio emitidos por Aeromarmi SA de CV en la tabla
1.1 a continuacion.
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Tabla 1.1 Requerimientos emitidos por Aeromarmi, SA de CV

Aeronave de aviacion general

Tripulacién

4-6

Configuracién

Convencional: ala baja rectangular, empenajes convencionales y tren fijo tipo triciclo

Construccion del planeador

Resina epoxica reforzada con fibra de carbono

Velocidad de crucero’

217.5 mph/250 kts (350 km/h)

|
|
|
|
VNE? | 310.7 mph/358 kts (500 km/h)
Velocidad de pérdida’ | 49.7 mph/57 kts (80 km/h)
Carrera de despegue | 656 pies (200 m)
Techo de servicio | 20,000 pies (6,096 m)
Autonomia deseable | 8 horas
Longitud | 8-10m
Envergadura | 9-10 m
Altura | 2-3m

! Velocidad seleccionada al término del segmento de ascenso y que se mantiene hasta el principio del descenso, y que normalmente
entregara la maxima economia de combustible y maxima vida util del motor. [8]

?Velocidad de limite estructural. Como su nombre lo indica, no debera excederse puesto que ocurrira un fallo estructural al someter
a la aeronave a presiones dinamicas mayores de las de disefio. [8]

3 Velocidad a la cual se perdera sustentacion del ala por desprendimiento del flujo del extrados. [8]

1.4 Objetivo general

Se llegara a la configuracion geométrica de una aeronave de seis plazas en materiales
compuestos que potencialmente podra competir en el mercado de aviacion general, para
lo cual deberan cumplirse primero los siguientes objetivos especificos:

(0]

Identificar los requerimientos para tomarse como base en la concepcion y
trazado de la aeronave, mediante un estudio del estado tecnologico de las
aeronaves de aviacion general de cuatro a seis plazas.

Tomar los elementos mas utiles de la literatura de disefio indicada en la
seccion 1.5 para establecer, junto con los requerimientos estudiados,
restricciones y consideraciones iniciales para la concepcion y disefio de
la aeronave de seis plazas.

Concebir y disefiar la configuracion inicial de la aeronave mediante la
integracion de las consideraciones iniciales de aerodinamica,
manufactura, integracion de la planta motriz, ergonomia y estructurales
tomadas de las referencias ya mencionadas.

Considerar el uso de materiales compuestos durante la concepcion y
disefio de la aeronave.

Determinar el peso y limites del centro de gravedad de la configuracion
generada, definiendo en base a este analisis si la configuracion puede
someterse a fases subsecuentes de analisis.

Identificar los procesos de pensamiento adoptados para la concepcion y
trazado de la configuracion, a fin de ofrecer recomendaciones sobre esta
fase del proceso de disefio.

24



1.5 Descripcion del problema y metodologias de disefio para su resolucion

El problema a resolver consiste en determinar las caracteristicas (preliminares) de una
aeronave totalmente novedosa para ocupar el mercado de aviacion general en Categoria
I, de peso menor a los 3,000 kg, con la particularidad de que debe poder transportar 6
pasajeros. El objetivo de este trabajo es establecer las bases para la resolucion de esta
necesidad tecnoldgica, presentando una configuracion inicial de la aeronave que debera
cubrir los requerimientos emitidos por Aeromarmi SA de CV.

Literatura de disefio en la que se basa el presente trabajo y la cual se cita a lo largo del
mismo:

Raymer [9] — Dimensionamiento inicial, bosquejo conceptual, distribucion de la
configuracion, analisis aerodinamico, de propulsion, estructuras y cargas, pesos,
estabilidad y control, optimizacion.

Stinton [10] — Orientado a aparatos de aviacion general/construccion casera.

Roskam [11] — Dimensionamiento inicial, distribucion de la configuracion, analisis
aerodinamico, de propulsion, estructuras y cargas, pesos, estabilidad y control,
optimizacion.

Torenbeek [12] — Mas orientado a aviones comerciales.

Todos los autores anteriores utilizan aproximaciones estadisticas para el
dimensionamiento inicial, entregando una estimacion inicial del peso maximo de
despegue de la aeronave, su longitud total, superficie alar, envergadura y la potencia
requerida del motor. Con base en estos parametros se genera la geometria de la
aeronave que se someterd a las fases de andlisis que determinaran las caracteristicas
aerodinamicas, propiedades de masa, estabilidad, controlabilidad y rendimientos
operativos del concepto de disefio.

Kirschbaum [13] [14] — Orientado exclusivamente a la concepcion y trazado de la
configuracion de una aeronave, presentados como compendios por W. Mason.

Viénot [15], [16] — Leyes de la Estética Industrial. Este documento presenta la intencion
original de lo que hoy en dia se conoce como “Disefio Industrial”, considerando al
objeto de disefio como una entidad compuesta por varios elementos interdependientes,
balanceando distintos requerimientos impuestos por la naturaleza misma del
funcionamiento del objeto. Las leyes de la Estética Industrial complementan el trabajo
de Kirschbaum en la concepcion de la forma de la aeronave.

En este trabajo se distingue la “concepcion” del “disefio”, al implicar que la primera
definicion constituye la generacion de las lineas mas representativas de la forma de la
aeronave desde un punto de vista estético y expresivo de la funcion que desempefiara la
aeronave, sin olvidar las consideraciones técnicas iniciales que le daran validez como un
vehiculo tripulado, tras pasar por varios refinamientos.

Por otra parte, el disefio se interpreta como la descripcion fisica de la aeronave, con la
diferencia de que dicha descripcion se somete a analisis mas rigurosos, que van mas alla
de la estética y la expresividad, como lo es el analisis de pesos Clase I, y se modificara
dando prioridad a la factibilidad técnica, manteniendo la intencionalidad del concepto
original en la medida de lo posible.
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Se ha procurado utilizar informacion de todas las referencias ya citadas a fin de dar una
mayor confiabilidad al concepto de disefio.

1.6 Justificacion

De los antecedentes expuestos en las secciones anteriores, se tiene que las Unicas
aeronaves comparables y relevantes para este proyecto son el avion Lancair IV y el
Stela M-1, ya que hacen uso extensivo del Kevlar y la fibra de carbono,
respectivamente. No existen tesis de disefio de aeronaves en materiales compuestos
publicadas por la ESIME Ticoman.

Por consiguiente, el presente proyecto permite incursionar en el desarrollo de aeronaves
con materiales compuestos por medio de las metodologias tradicionales para el
dimensionamiento preliminar. Los materiales compuestos imponen un grado de
dificultad ain mayor con respecto a los materiales convencionales (aleaciones de
aluminio y acero) porque pueden ser “disefiados” segun los requerimientos de la
aplicacion (es decir, se elige el tipo y orientacion de las fibras, el niimero de capas, el
tipo de matriz). Si bien esta tesis no busca disefiar ni conceptualmente ni a detalle la
estructura, si tomard en cuenta las implicaciones de utilizar este tipo de materiales
dentro del proceso de disefio.

La ESIME UP Ticoman ya se ha involucrado en el desarrollo de mejoras para la
aeronave Stela M-1 de Aeromarmi con el disefio de un registro de mantenimiento para
la unién montante-ala [7] y el analisis numérico del conjunto ala-montante-tren de
aterrizaje [6] de dicho aparato. Como ya se ha establecido, Aeromarmi tiene como
objetivo desarrollar tecnologia aeronautica en México, para lo que ha firmado el
convenio general con la ESIME Ticoman y ha solicitado la realizacion del disefio de
una aeronave de 4 a 6 plazas. Ademas, esta tesis es parte de un convenio mas general
entre la academia y la industria, y responde a una necesidad real impuesta por un cliente
comercial.

Adicionalmente, para el desarrollo de esta tesis se utilizardn conocimientos adquiridos
durante la formaciéon como Ingeniero en Aeronautica, impartida en esta escuela,
constituida por metodologias de disefio aerodindmico asi como restricciones y criterios
de disefio en términos de aerodinamica, consideraciones iniciales de estabilidad,
ergonomia, integracion preliminar de sistemas y seguridad, que en conjunto permitiran
resolver un problema de ingenieria.

Por tanto, este trabajo representa el primer paso en la respuesta a dicho requerimiento, y
el comienzo de la reactivacion del disefio de aeronaves en México.

1.7 Alcance

Basandose primero en un estudio de los requerimientos emitidos por Aeromarmi SA de
CV (capitulo 2), se definird el tipo de aeronave que se disefiard y ajustando los
requerimientos de Aeromarmi al estado tecnologico evaluado en el estudio anterior
seguido de una serie de calculos iterativos para la estimacion del peso maximo, peso
vacio, carga util (equipaje y pasajeros) y peso de combustible.
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Una vez obtenida esta estimacion preliminar del peso, se estimaran las dimensiones
generales de la aeronave mediante métodos estadisticos: superficie alar de referencia,
envergadura y longitud total. Se concebira la geometria de la aeronave, utilizando estas
dimensiones generales como restricciones iniciales, e incorporando otras
consideraciones como son: aerodinamica del fuselaje, ergonomia de la cabina de mando
y pasajeros, requerimientos minimos de visibilidad hacia el exterior, arreglo estructural
preliminar, etc. La concepcion de esta geometria se realizard primeramente de modo
divergente, creando opciones considerando las restricciones mencionadas y tomando
decisiones, utilizando lo mejor de cada opcidn para generar soluciones al problema de la
concepcion de la geometria, de modo convergente. Estas opciones y decisiones se veran
manifestadas en planos de tres vistas y secciones transversales que plasmaran la forma
exterior de la aeronave y su perfil interno, junto con el espacio que ofrece para la
tripulacion, motor, combustible y demas equipo interno necesario.

Tras dos ciclos de divergencia y convergencia, se determinara el peso y margen del CG
de la configuracion mediante un analisis de las caracteristicas medibles (superficies,
profundidades y longitudes) del plano generado en el ultimo ciclo convergente. Por
ultimo, habiendo ubicado el margen del CG sobre el ala dentro de los limites deseados,
se dimensionard el tren de aterrizaje segun las cargas impuestas en las ruedas por el CG
ya mencionado y los escenarios de carga de la aeronave. La configuracion propuesta
podra utilizarse para hacer andlisis a mayor profundidad y continuar con el desarrollo de
una aeronave que ocupara el nicho de aviacion general ya mencionado.

Se presentara suficiente informacion para la continuacion del desarrollo del proyecto.
Dicha informaciéon estara constituida por el plano de trabajo de la ultima iteracion,
mostrando el perfil superior, lateral, y las secciones transversales del fuselaje, indicando
la ubicacion de la tripulacion, asientos y planta motriz, ademas de un grafico que
indicara la variacion de la curvatura a lo largo del fuselaje. También se incluira un
grafico de superficie humeda de la aeronave completa, la ubicacion de los centros de
gravedad de los componentes y sistemas de la aeronave, y la disposicion del tren de
aterrizaje. De este plano podran tomarse coordenadas, perimetros, superficies y
distancias necesarias para los andlisis subsecuentes [9], [11].

1.8 Restricciones
No se realizara un analisis aerodinamico de la geometria en este trabajo.
1.9 Metodologia

Las figuras 1.7 y 1.8 presentan el diagrama de flujo de la metodologia seguida para el
desarrollo de este trabajo, y en seguida se describe cada seccion.
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Figura 1.7 Diagrama de flujo de la metodologia seguida
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Figura 1.8 Diagrama de flujo de la metodologia seguida (cont.)
1.9.1 Evaluacién de requerimientos

En la seccion 2.1 se compararan los requerimientos emitidos por la empresa con
caracteristicas de aeronaves existentes y determinando cuales no son realistas. Los
requerimientos que excedan el estado tecnologico de las aeronaves correspondientes al
mercado relevante, o que entren en conflicto con otras variables que afecten el
rendimiento de la aeronave a disefiar seran modificados a fin de ofrecer un concepto de
diseflo realista al interesado.

1.9.2 Dimensionamiento inicial

En la seccion 2.3, con base a estos nuevos objetivos de disefio se realizard un
dimensionamiento inicial de caracter iterativo que arrojara el peso maximo de despegue
de la aeronave, su longitud total, superficie alar y envergadura y la potencia requerida
del motor [9]. Durante este dimensionamiento se manipularan nuevamente las variables
de peso del combustible, peso del equipaje, relacion de planeo de la aeronave, velocidad
de crucero y alcance, y se verificaran contra los objetivos de disefio para corroborar que
el disefio verdaderamente sea la respuesta a los requerimientos.

1.9.3 Concepcion y trazado de la configuracion inicial de la aeronave

En el capitulo 3, una vez obtenidas las dimensiones generales de la aeronave se realizara
un bosquejo conceptual a escala relativa, plasmando las nociones mas importantes del
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concepto de disefio y se refina considerando, en un principio, la disposicion de los
pasajeros y el motor sobre la longitud de la aeronave, el perfil lateral y la forma en
planta del fuselaje, la sinergia estructural entre el empenaje horizontal y vertical y su
influencia aerodinamica mutua, asi como el atractivo visual de la aeronave.

El atractivo visual, o la estética, estara basado en la correcta relacion mutua de los
elementos que la constituyen como un todo integrado; sera una funcion directa de la
unidad entre las funciones que la aeronave debe desempefiar, y la forma exterior, que
debera estar adaptada a dichas funciones y sea expresiva de estas [15], [16].

Para demostrar la interdependencia de las variables de disefio, se puede decir que un
fuselaje extremadamente esbelto que favorezca a la aerodinamica puede presentar un
volumen interno demasiado pequefio para alojar a la tripulaciéon con comodidad; por
otra parte, la disposicion de los pasajeros y el equipaje tendran impacto en la
controlabilidad del avion puesto que afectan la posicion del centro de gravedad; otro
ejemplo es la disposicion de los empenajes: un arreglo eficiente en términos
aerodinamicos puede no serlo en términos de sinergia estructural, lo que a su vez puede
afectar el perfil lateral de toda la aeronave, alterando su atractivo visual. Lo anterior
aclara la necesidad de lograr un concepto de disefio realista, que implica evitar favorecer
una consideracion en detrimento de otras.

Habiendo obtenido el disefio base, se generarda su geometria en tres dimensiones, en
particular la que corresponde al fuselaje. La variacion de curvatura del fuselaje en el
area de la cabina de mando y pasajeros afectard la comodidad de éstos, por lo que es
imprescindible realizar esta definicion.

Una vez generada la envolvente del fuselaje sera posible obtener su superficie himeda,
que es un parametro importante para el analisis de la aeronave completa. El disefio base
ahora se conoce como plano de trabajo, puesto que presentarda un mayor nivel de detalle
que el bosquejo inicial y es el plano que se modificara conforme se gane mas
conocimiento sobre el concepto de disefio [13].

1.9.4 Iteracion de la configuracion de la aeronave

En el capitulo 4, una vez alcanzado el disefio base se estard en posibilidad de obtener
informacion directamente del plano de trabajo. El primer parametro es la superficie
htimeda del fuselaje y sirve tanto para estimar el peso como para hacer calculos de la
resistencia aerodinamica de la aeronave. En este caso, se inicia con un calculo
generalizado del peso [9] que indicara si el centro de gravedad esta “en el lugar
correcto” y si el peso es aproximadamente el que se desea, ademas de que el autor ya
habra encontrado deficiencias en el primer plano de trabajo. En consecuencia, el plano
de trabajo sera modificado de acuerdo con los siguientes criterios:

1. Que los limites del C.G. y el peso estén de acuerdo con los objetivos de diseno.
Que se manifieste la instalacion del equipo interno que pueda afectar la
configuracion de la cabina de mando,

Que la postura de los tripulantes esté correctamente definida.

4. Que la distribucion de la variacion de curvatura del fuselaje sea satisfactoria.

[98)
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El criterio (1) depende en gran medida de los criterios restantes, dado que el equipo
interno tiene masa y corresponde a una porciéon considerable del peso vacio de la
aeronave, mientras que la variacion de la curvatura afecta la superficie himeda del
fuselaje. Ya se menciono el impacto de los pasajeros en el centro de gravedad.

Debe aclararse que un analisis es un conjunto de técnicas que permiten cuantificar algun
parametro de un sistema, en este caso la aeronave. Los andlisis en las diferentes
disciplinas que afectan la operacion de la aeronave se clasifican segun su nivel de
complejidad, desde los mas sencillos hasta los mas laboriosos. Al respecto, un analisis
Clase I es aquel que requiere pocas cantidades medibles del sistema concebido; un
ejemplo consiste en una estimacion del peso Clase I, que solo requerird las dimensiones
mas evidentes del plano de trabajo, como son la superficie del fuselaje en vista lateral,
vista superior y las superficies calculadas de sus empenajes para estimar el peso de la
aeronave dibujada. Dada la cantidad minima de variables requeridas para este analisis,
no es realista esperar que sus resultados se acerquen a la realidad con gran precision. Su
utilidad entonces radica en que pueden entregar una primera aproximacion de las
caracteristicas cuantitativas del sistema concebido. Estos valores podran utilizarse como
referencia para iferar la configuracion de dicho sistema, y por tanto acercardn al
disefiador a la solucion del problema.

Por otra parte, los analisis Clase II requieren una mayor cantidad de variables obtenidas
del mismo sistema concebido, que no siempre estan disponibles ya sea por falta de
informacion del fabricante de equipo interno o una definicion incompleta de la
geometria.

Sin embargo, el plano de trabajo de la aecronave debe contener mas informacion que tan
solo la forma general y posicion de los pasajeros [13], [14], de modo que en lugar de
utilizar el analisis de primer orden para estimar nuevamente el peso y centro de
gravedad de la aeronave, se utilizara el analisis de segundo orden, que consiste de
ecuaciones estadisticas que permiten al disefiador utilizar un mayor numero de
parametros de disefio manifestados en el plano [9].

1.9.5 Estimacién de peso y centro de gravedad Clase 11

El disefio base presentara algunas deficiencias en cuando a ergonomia, variacion de la
curvatura del fuselaje y definicion del tablero de instrumentos. Como se observa en el
ultimo segmento del diagrama en la figura 1.8, la cantidad de variables de entrada y la
complejidad del analisis de segundo orden es mayor, por lo que esta estimacion debe ser
mas confiable y acercara a la labor de disefio a la configuracion que cumplira con los
objetivos de disefio, y se presentard en la seccion 4.8.1. Después de las conclusiones de
este trabajo se presentara un listado de las fases de disefio a completar.
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CAPITULO 2. OBTENCION DE
PARAMETROS INICIALES DE LA
AERONAVE

2.1. Evaluaciéon de requerimientos

En la tabla 2.1 se presenta una recopilacion de las 25 aeronaves mas comunes en el
mercado estadounidense en 1999 [7]. Se utilizara esta lista por dos razones:

1. Por la proximidad geografica y la estrecha relacion comercial entre México y
EEUU.

2. A pesar de que no se hace una distincion entre la porcion de aviones a reaccion y
aviones de hélice, el sector del mercado de interés comprende a los aviones
monomotores de hélice; la aviacion general en México presta servicios de taxi
aéreo, principalmente [18], lo que implica el uso de aeronaves de bajo costo y
operacion sencilla, que coincide con las cualidades de los aparatos monomotores
de hélice.

Se tomaran de la tabla 2.1 las aeronaves que mas se asemejen a la descripcion dada en
los requerimientos de disefio emitidos por Aeromarmi, por lo que se eliminaran las
aeronaves Cessna en su totalidad, dado que todas son de ala alta. Los modelos restantes
corresponden a las marcas Piper, Beechcraft y Mooney.
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Tabla 2.1 Principales 25 aeronaves en el mercado de aviacion general por marca y modelo [17]

I Posicion | Marca y modelo I Nombre I Asientos | No. aeronaves | % total del mercado*
[ 1 [ Cessna172 || Skyhawk | 4 [ 19,754 | 12.30%
‘ 2 | Piper PA-28 Aj‘;’ljf; CV%’: g‘oef’ 4 17,947 11.18%
[ 3 || Cessnal50 |[ Aerobat, Commuter || 2 [ 12,885 | 8.02%
[ 4 | Cessna182 | Skylane | 4 [ 11,573 | 7.21%
[ 5 [ Beech3s || Bonanza | 4-6 [ 5450 | 3.39%
6 Mooney M20 g‘:ﬁi’nﬁgi fr’e 4 5,423 3.38%
[ 7 [ Cessna210 || Centurion | 4-6 [ 4516 | 2.81%
8 Piper PA-32 L”C”er fgg“’s"l‘i" 6 (7 opcional) 3,398 2.12%
[ o [ Piper PA-18 || Super Cub | 2 [ 2616 | 1.63%
[ 10 ||  PiperJ3 | Cub | 2 [ 2304 | 1.43%
[ 11 || Cessnal77 | Cardinal | 4 [ 2274 | 1.42%
[ 12 [ PiperPA-24 | Comanche | 4 [ 2,092 | 1.30%
[ 13 || Beech36 | Bonanza | 6 [ 2,081 | 1.30%
| 14 || Beech33 || Bomanza, Debonair || 5 [ 2,078 | 1.29%
[ 15 [ Cessnal18o | Skywagon | 5 | 1,990 | 1.24%
[ 16 || Cessnal70 | | 4 | 1,986 | 1.24%
Super Skywagon,
17 Cessna 206 Super Skylane, 6 1,921 1.20%
Stationair 6
[ 18 || Cessna3i0 | | 6 | 1,872 | 1.17%
19 Beech 23 S"e”ﬁu‘:z:ii’:”e” 4 1,812 1.13%
[ 20 || Beechss || Baron | 6 | 1,570 | 0.98%
[ 21 || PiperPA-34 | Seneca | 7 | 1,397 | 0.87%
[ 22 || Cessnal40 | | 2 | 1,393 | 0.87%
[ 23 || Cessnal8s | | 6 | 1,372 | 0.85%
[ 24 || Beech3ss | Baron | 6 | 1,231 | 0.77%
[ 25 || Cessnailsg | | 1 | 1,108 | 0.69%
| | Totales | | [ 112,043 | 69.78%

Al buscar una aeronave representativa para el mercado de aviacion general, es ttil
contar con un listado de caracteristicas que servira para definir la configuracion general
de la aeronave a disefiar. La tabla 2.2 presenta las caracteristicas de la aeronave
representativa del mercado de aviacion general. Algunas de estas caracteristicas
coinciden con los requerimientos de la empresa, mientras que otras difieren; la empresa
ha especificado que la nueva aeronave se construird en materiales compuestos, por lo
que la caracteristica de construcciéon en aluminio no aplicard al nuevo concepto de
disefio, aunque si se utilizard una bancada convencional de acero para el motor. Se
utilizara el tipo de sistemas de control y las aletas hipersustentadoras indicados en la
tabla 2.2.
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Tabla 2.2 Caracteristicas iniciales de aeronaves representativas de aviacion general [17]

Caracteristicas particulares Aeronave representativa

Numero de asientos 4

Tipo de motor De émbolos, de 4 o 6 cilindros horizontales opuestos

Tipo de tren de aterrizaje y configuracion Triciclo fijo

|
|
Numero de motores | 1
|
I
|

Construccion del planeador Cuadernas y piel de aluminio, bancada del motor fabricada en acero

De accionamiento por cables con manivelas y varillas de empuje/tension

Tipo y configuracion de los controles de vuelo . . . . L
oy st vu Aletas hipersustentadoras tipo Fowler, de accionamiento eléctrico

Se han seleccionado tinicamente las acronaves de ala baja de la tabla 2.1 para efectos de
comparacion. A pesar de estar construidas en aluminio, servirdn para evaluar los
requerimientos de disefio y para obtener una idea de la forma requerida del fuselaje.
También se incluyen dos aeronaves fabricadas en materiales compuestos a fin de tomar
en cuenta las formas que pueden lograrse con el uso de estos materiales.

Finalmente, algunos modelos cuentan con tren retractil y pueden llevar seis pasajeros en

lugar de cuatro. Se han incluido las aeronaves con estas caracteristicas ya que ofrecen
una mayor eficiencia aerodindmica y tienen una mayor capacidad de carga.
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Tabla 2.3 Aeronaves competidoras de 4 a 6 plazas - Dimensiones generales

Piper PA-28 Warrior (tren fijo)

Longitud total: 7.5 m
Envergadura: 10.8 m
Altura: 2.4 m
Tripulacién: 4

Lancair-Columbia 400 (tren fijo)

Longitud total: 7.7 m
Envergadura: 10.9 m
Altura: 2.7 m
Tripulaciéon: 4

Cirrus SR22 (tren fijo)

Longitud total: 7.92 m
Envergadura: 11.67 m
Altura: 2.71 m
Tripulacion: 4

Piper 6X (tren fijo)/Piper Saratoga (tren
retractil)

Longitud total: 8.5 m
Envergadura: 11 m
Altura: 2.9 m
Tripulacién: 6

Mooney M20R (tren retractil)

Longitud total: 8.15 m
Envergadura: 11 m
Altura: 2.54 m
Tripulacion: 4

Commander 114TC (tren retractil)

Longitud total: 7.6 m
Envergadura: 10 m
Altura: 2.6 m
Tripulacién: 4

Fig. 2.7 © (= [24]

Beechcraft Bonanza G36 (tren retractil)

Longitud total: 8.4 m
Envergadura: 10.2 m
Altura: 2.6 m
Tripulacion: 6

[19]

Piper Malibu Mirage (tren retractil)

Longitud total: 8.8 m
Envergadura: 13.1 m
Altura: 3.4 m
Tripulacién: 6
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De las dimensiones listadas en la tabla 2.3 se tiene que:

parcialmente con el requerimiento de longitud.

La longitud de las aeronaves oscila entre 7.5 y 8.8 m, lo que coincide

La envergadura oscila entre 10 y 13 m; seis de las ocho aeronaves de la tabla 2.3

tienen una envergadura mayor de 10 por tanto, el requerimiento del valor de 10
metros para la envergadura es demasiado restrictivo.

El valor de la altura de las aeronaves coincide con los requerimientos,

considerando que todas tienen mas de dos metros de altura total, y se requieren
de dos a tres metros para la nueva aeronave.

Las aeronaves de construccion metalica tienen formas mas sencillas que las

aeronaves de materiales compuestos debido a la dificultad y costo que presenta
conformar el aluminio a geometrias complejas.

Las tablas 2.4 a 2.7 a continuacion, recopiladas de [22], [24], [25], [26], [27] y [28]
presentan las prestaciones mas relevantes de las aeronaves representativas.

Tabla 2.4 Prestaciones de aeronaves competidoras de 4-6 plazas, ala baja y tren retrdctil.

Aeronave Motor P, Hp Palas VNE, kmvh (kt) | VNO, kmvh (kt)
Piper Saratoga II HP Lycoming [0-540-K1G5 300 3 357 | (193] | 236 | (160)
Piper Saratoga [T TC | Lycoming TIO-540-AHIA 300 3 354 | (191) | 309 | (167)
Piper Malibu Mirage Lycommg TIO-540-AE24 350 3 367 {198 ) 31 {168 )
Beech G36 Bonanza Continental [0-550B 300 30 | (z08) | 309 | (167)
Commander 114TC | Continental TIO-540- AGLA 270 -- 344 | (186 ) | 300 (162 )

Mooney M20R Ovation Continental 10-550-C 230 3 361 | (195 ) | 322 | (17
Tabla 2.4 Prestaciones de aeronaves competidoras de 4-6 plazas, ala baja y tren retrdactil (cont.)
Aeronave VA, kivh (kty |VFE, knvh (kt) | VLE, kmv/h (kt) RC, km (mi)

Piper Saratoga [l HP 44 {132y 200 [(108 )| 241 | (130 939 (1,591}

Piper Saratoga I[ TC 48 (13| 204 (10| 244 | (132)| 1093 | (L758)

Piper Malibu Mirage 26 ({133 )| 215 ([ 16)] 361 | (185 )| 1348 | (2491)

Beech G536 Bonanza 61 {141y 230 (124)| 285 (154 )| L0 | {1722)

Commander | 14TC 219 (118 ) 202 (109)| 344 (186 ) 1,019 (1,640)

Mooney M20R Ovation | 235 ({127 )] 204 [[w0)| 306  (1es5)| 2om | (3333)

Tabla 2.5 Prestaciones de aeronaves competidoras de 4-6 plazas, ala baja y tren fijo.

Aeronave Motor P, Hp| Palas| VNE, kmh (kt) | VNO, kvh (kkt) | VA, km/h (kt) [VFE, kvh k)| Re, km (mi)
Piger 6XT Lycaming TIO-540-4HIA | 300 | 3 s (18sy | 27 | (1s0) | oz (13 )| - - 1071 (1,724)
Piper 6% Lycoming 10-540-K1G5 | 300 | 3 300 (18s )| a7 (150 | 2a4 (132 ) zow (13| szs (1489)

Piper Warrior 111 Lycaming O-320-D3C 160 | 2 296 | (160) | 233 | (126 | 206 | (1113 191 (1033 390 {950 )
Piper Archer [11 Lycoming O-360-A41 150 | 2 274 | (148 )| 224 | (120) | 206 | (il1]| 185 |[100)] s0L ({967)
Cirrus SR20 Continental 10-360-ES 0 | 3 370 [200) | 306 | (165 ) | 243 | (131] 185 (100} 857 (1,379)
Cirrus SR22 Continental 10-550-N 3| 3 378 [ 204 ) | 333 | (180) | 246 | (133 )| 193 (104 )| 805 (1,29)

Lancair-Columbia 300 | Continental 10-550-N atn |3 | 4m0 | (zaz)| 330 | (178 | e (w48 )| za0 (119 )] 1081 (1,740)

Lancair-Columbia 350 |  Continental 10-550-N a0 |3 | 43 [ (zas)| o330 | (178 ) | zm (48 )| za0 (119 )] 1093 (1,759)

Lancair-Columbia 400 | Continental TSIO-550-C | 310 | 3 | 426 | (230) | 335 | (180 | 250 | (135)] 217 |[117)] 1232 (1.983)

Tabla 2.6 Pesos y distancias de despegue y aterrizaje de aeronaves competidoras de 4-6 plazas, monomotores de ala baja y tren

retractil.

Aeronave MEW, kg (libras)) MTOW, kg (libras) | MLW, kg (libras) |Weq, kg (libras)| Laterr, m (pies) | LTO, m (pies)

Piper Saratoga [1 TC 1,641 | (3615) 1,634 (3.600) 1,634 (3600 91 {200y 268 {879) 338 {1,109)
Piper Saratoga [1 HP 1,641 | (3615) 1,634 {3.600) 1,634 (3600 a1 {200 195 { 640) 366 {1,201)
Piper Malibu Mirage 1,979 | (4358 1,970 (4,340} 1,572 (4123 =1 {200 311 {1,020) | 331 (1,086)
Beech G36 Bonanza 1,663 | (3.663) 1,657 {3650} 1,657 (36507 91 { 200 ) 290 {951) 583 [1,913)
Commander 114TC 1,765 | (3.888) 1,500 {3.305) 1,426 {3,140y 91 { 200 ) 224 {735 ) 428 [1,407)
Mooney M20R Ovation | 1532 (3374) 1,520 (3,368} 1453 {3,200y 54 [ 120) 219 [ 751) 292 [958 )
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Tabla 2.7 Pesos y distancias de despegue y aterrizaje de aeronaves competidoras de 4-6 plazas, monomotor de ala baja y tren fijo.

Aeronave MRW, kg (libras) | MTOW, kg (libras) | MLW, kg (libras) | Weq, kg (libras) | Laterr*, m (pies) | LTO*, m (pies)
Piper 63T 1,641 5615 1,634 3600 1,634 3,600 91 200 278 912 426 1,398
Piper 6X 1.641 3,615 1,634 3,600 1634 3,600 91 200 273 912 391 1,283
Fper Warnor II1 1,111 2447 1,108 2440 - -- 91 200 353 1,158 494 1621
Piper Archer III 1,161 2,558 1,158 2,550 - -- 91 200 280 919 344 1,135
Cirrus SR20 1,362 3,000 1,362 3,000 1317 2,800 59 130 309 1014 441 1447
Cirrus SR22 1,544 3400 1,544 3400 50 130 348 1,142 311 1,020

Lancair-Columnbia 300
Lancair-Columnbia 350
Lancair-Columnbia 400

De la informacion recopilada en las tablas presentadas se hacen las

observaciones:

1,544
1,544
1,634

* Carreras de despegue ¥ aterrizaje (sin considerar distancia para librar un obstdculo de 50 pies.)

3400
3400
3.600

1,544
1,544
1,634

3400
3400
3,600

1,466
1,466
1,553

3,230
3,230
3420

54
54
54

120
120
120

472
472
472

1,549
1.549
1,549

al3
al3
229

699
699
=)

siguientes

e La potencia de la planta motriz oscila entre los 350 y 200 caballos; aunque

existen 2 aeronaves dentro de las tablas con motores de menor potencia, se
tomara en cuenta solamente el rango de potencias ya mencionado.

La aeronave utilizara una hélice tripala.

El requerimiento de VNE de 270 nudos es demasiado elevado puesto que el
maximo valor de esta velocidad para las aeronaves representativas es de 235
nudos.

El requerimiento de velocidad de crucero (VNO) de 188 nudos resulta un tanto
excesivo puesto que solo una de las acronaves alcanza los 180 nudos en crucero
(ver tabla 2.5).

A pesar de que una de las aeronaves de la tabla 2.4 se acerca al alcance de 2,800
km implicito en los requerimientos, se trata de una aeronave de tren retractil y
entra en conflicto con el requerimiento de tren fijo. Se realizara un estudio de
comparacion a fin de balancear el alcance y el uso de un tren retractil (ver la
seccion 2.2.6 “Comparacion entre una aeronave de tren fijo y una de tren
retractil”).

El peso maximo de despegue oscilara entre las 3,000 y 3,600 libras (1,362 kg —
1,634 kg) para una aeronave de tren fijo; en el caso de una aeronave de tren
retractil este valor oscilara entre las 3,600 y 4,350 libras (1,634 kg — 1,975 kg).
El peso del equipaje oscilara entre las 120 y 200 libras (54.5 kg — 91 kg).

La carrera de despegue mas corta corresponde a 292 metros, por lo que el
requerimiento de 200 metros para este valor no es realista.

No se ha especificado un valor para la carrera de aterrizaje. De acuerdo con la
informacion recopilada, estara entre los 200 y 470 m.

Ahora, se cuenta con nuevos parametros de peso, dimensiones y rendimiento
derivados de la revision de los requerimientos de disefio, y se utilizardn como una
guia para el dimensionamiento inicial de la aeronave.

38



2.2 Estimaciones del peso y dimensionamiento refinado de la aeronave

En este trabajo se utiliza el método de estimacion de pesos y dimensionamiento refinado
propuestos por Raymer [9], del cual se reproducen las ecuaciones (2.1) a (2.30), a
continuacion.

El peso maximo de despegue de disefio corresponde a la suma del peso de la
tripulacion, peso del equipaje, peso del combustible y el peso vacio de la aeronave,
como se muestra en la ecuacion (2.1):

W, = +W,

equipaje + chombustible

+ W;act'a (2 1)

tripulacion

El peso vacio de la aeronave incluye la estructura, el motor y sus accesorios, equipo fijo,
avidnica y cualquier otro articulo que no sea parte de la tripulacion, equipaje o
combustible.

Los pesos de la tripulacion y la carga util son variables conocidas puesto que son parte
de los requerimientos de disefio (y por tanto, se tiene control directo de ellas). Las
Unicas incdgnitas son el peso del combustible y el peso vacio de la aeronave. Sin
embargo, ambas guardan una relacion respecto al peso maximo de despegue, y por tanto
es necesario utilizar un proceso iterativo para dimensionar la aeronave.

A fin de simplificar el calculo, el peso del combustible y el peso vacio pueden
expresarse como fracciones del peso maximo de despegue, es decir, (W,,,,...n/Wa) ¥

.

 vcio] WO), y despejando W, puede calcularse su valor una vez obtenidas las
fracciones de peso de combustible y la fraccion de peso vacio, como se indica en la

ecuacion (2.2):

w.. . +W .
VK) — tripulacion equipaje (22)

1 - (VVcombustible/VVO ) - (VVvacio/VVO)

2.2.1 Perfil de mision

Como cualquier sistema, una aeronave esta sometida a un ciclo de trabajo durante el
cual cumple su funcion de disefio. Para una aeronave, este ciclo se conoce como perfil

de mision, y se ilustra en la Figura 2.9.
\.i*,_

2)
Ascensoy
aceleracicn

Crucero (3) WA Descenso

—m

Aterrizaje (B)

n
Despegue

O
Encendidoy
calentamiento del motor

Figura 2.9 Perfil de mision
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Los segmentos de la mision estan numerados para distinguir los diferentes pesos de la
aeronave conforme va quemando combustible. Se comienza con Wy, que es el peso
maximo en rampa, que en este caso se considerara igual al peso maximo de despegue.

Las fracciones de peso para cada segmento de la mision son la relacion entre el peso de
la aeronave al final y el peso al principio del segmento en cuestion. Por ejemplo, W, /W,

es la fraccion de peso tras el encendido y calentamiento del motor.

Las fracciones de combustible que corresponden al encendido, calentamiento y
despegue y ascenso pueden tomarse de tendencias historicas puesto que de acuerdo a
resultados previos obtenidos son razonables para una estimacion de primer orden [9],
[11]. La fraccion de peso correspondiente al aterrizaje también se estimard
estadisticamente. En la tabla 2.8 a continuacion se presentan los valores de las
fracciones ya mencionadas.

Tabla 2.8 Fracciones de peso para segmentos de mision a partir de tendencias historicas [9]

Segmento de la misién | (VVI / w._, ) ‘
Encendido, calentamiento y despegue | 0.970 |
Ascenso | 0.985 |
Aterrizaje | 0.995 |

La ecuacion (2.3) permite obtener la fraccion de peso correspondiente al segmento de
crucero, requiriendo conocer el valor del alcance (R), la fineza aerodinamica de la
aeronave (L/D), su velocidad de crucero (V) y el consumo especifico de combustible del
motor (C). Se conocen los valores del alcance y la velocidad de crucero puesto que
forman parte de los requerimientos de disefio. A continuacion se presentan los métodos
para realizar una primera estimacion de los valores del consumo especifico de
combustible y la fineza aerodinamica.

") 2.3)

2.2.2 Estimacion del consumo especifico de combustible

Para un conjunto motor alternativo-hélice, el consumo especifico de combustible (C)
corresponde a la cantidad de libras de combustible consumidas por hora para producir
un caballo de potencia en la flecha de la hélice.

C esta expresado como el consumo especifico de combustible para motores a reaccion,
es decir, en libras de combustible por hora por cada libra de empuje, siendo necesario
convertir el valor del consumo especifico de combustible basado en unidades de
potencia a su equivalente basado en unidades de empuje.

El motor alternativo produce fraccion mediante la hélice, que tiene una eficiencia (1),
definida como la traccion que entrega como resultado de la potencia que el motor le
imprime. Recordando que 1 caballo de potencia equivale a 550 libras-pie/segundo, y
que la traccion producida por la hélice y el consumo especifico de combustible
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dependen de la velocidad de la aeronave, el valor de C se obtendra mediante la ecuacion
(2.4) a continuacion:

y

C = Cbhﬁm (24)
p

2.2.3 Estimacion de la fineza aerodinamica

La fineza aerodindmica (L/D) es una medida importante de la eficiencia aerodinamica
de la aeronave. Durante el vuelo recto y nivelado, la sustentacion debe ser igual al peso
de la aeronave, y por tanto, la fineza aerodindmica depende Uinicamente de la resistencia
aerodinamica.

Por otra parte, la resistencia aerodinamica de la aeronave a régimen subsonico se divide
en dos partes: la resistencia inducida, consecuencia de la generacion de sustentacion por
parte del ala y los empenajes, y la resistencia parasita, que es la resistencia debida a la
friccion del aire con la superficie exterior de la aeronave, la cual se conoce como
“superficie himeda”. La definicion de esta superficie es un préstamo de la industria
naviera, en la que la porcion de la superficie total del casco de un barco que se
encuentra bajo el nivel del agua es el valor utilizado para realizar calculos
hidrodinamicos. En el caso de una aeronave, la totalidad de su superficie exterior estara
siempre “sumergida” en la atmosfera.

En cuanto a la resistencia aerodindmica que corresponde al ala, el alargamiento se ha
usado en la industria como una medida de eficiencia del ala, y es susceptible de tomarse
erroneamente como una medida de la eficiencia aerodinamica de la aeronave completa.
Como ya se menciono, la resistencia aerodinamica depende tanto de la sustentacion que
debe generar la aeronave como de su superficie himeda, lo que implica que, una gran
superficie humeda (de un fuselaje de gran volumen, por ejemplo) puede actuar en
detrimento de la eficiencia de un ala de gran alargamiento, por lo que debe utilizarse
otro parametro de comparacion para hacer una buena estimacion de la fineza
aerodinamica de un nuevo concepto.

Para este proposito, es conveniente utilizar la relacion entre la superficie alar de
referencia y la superficie himeda de la aeronave junto con el alargamiento. El primer
parametro depende también de la configuracion general de la aeronave. La figura 2.10
es de utilidad para determinar esta relacion de superficies ya que considera distintas
configuraciones de disefio.
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Figura 2.10 Relaciones representativas de superficies humedas [9]

Como ya se ha establecido, L/D depende del alargamiento del ala y de la superficie
htimeda, lo que genera un nuevo parametro: el “alargamiento humedo”, que se define
como el cuadrado de la envergadura dividido entre la superficie humeda total de la
aeronave, y se calcula mediante la ecuacion (2.5):

AR
- Swet / Sref

Una vez que se tiene el valor del alargamiento hiimedo, puede obtenerse una estimacion
del valor de la fineza aerodinamica a partir de la figura 2.11, a continuacion:

AH (2.5)
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P A B-52
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Figura 2.11 Tendencias historicas de fineza aerodindmica maxima [9]
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Suponiendo una valor adicional del 6% compuesta por el combustible no drenable y una
pequena reserva adicional de combustible (1% y 5%, respectivamente), la fraccion de
peso de combustible se obtendra mediante la ecuacion (2.6):

W;;mb :1.06[1_(VV1.VV2.W3.W4.W5ﬂ (2.6)

0

2.2.4 Fraccion de peso vacio

La fraccion de peso vacio puede estimarse directamente del grafico en la figura 2.12, 0 a
partir de la ecuacion (2.7), que es la ecuacion que corresponde a las tendencias del
grafico ya presentado. Las constantes estadisticas para un aparato de aviacion general,
aplicadas a la ecuacion (2.7) seran 4=2.36, C=-0.18 y K,,=1.00.

MZA.WOC.KW (2.7)
W

We/Wo

"5:"390
4
<
i bbbl " PR i 4Ll el

100 1,000 10, O 100, 000 1 5 Oy OO0

PESO MAXIMO DE DESPEGUE, LB

Figura 2.12 Tendencias de la fraccion de peso vacio [9]

Debe aclararse que en algunos casos, parte de la tripulacion es considerada como parte
de la carga qtil, designando al piloto y copiloto como “tripulacion” y a los otros cuatro
ocupantes como “pasajeros”. Para este trabajo los seis ocupantes seran considerados
como la tripulacién, y la carga util simplemente correspondera al equipaje. La tabla 2.9
presenta los valores utilizados para el peso de la tripulacion y el equipaje por cada
tripulante.

Tabla 2.9 Pesos de la tripulacion y equipaje [9], [11]
Peso de cada tripulante | 175 libras (79.5 kg) |
Equipaje por cada tripulante | 55 libras (25 kg) |

De modo que 6 pasajeros constituirdn 1,050 libras (463 kg) y 360 libras (163.4 kg) de
equipaje, de modo que ¥, +W. =1,380 libras (626.5 kg).

tripulacion equipaje
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Comparativamente el Malibu Mirage puede llevar solo 100 libras (45.4 kg) en cada
compartimento, uno delantero y uno trasero, estando restringido su uso por el peso y
balance del avion a distintas condiciones de carga [25]. Esto sugiere que se esta
considerando una cantidad excesiva de equipaje por pasajero y por tanto serd necesario
reducir dicho peso, a fin de no incurrir en una estimacion demasiado “optimista” del
peso util que la aeronave podra llevar; sin embargo, se determinara el peso maximo de
despegue con esta cantidad de pasajeros y carga para comenzar el estudio.

e En este método de dimensionamiento se ignorara el descenso, haciendo la
suposicion de que este es parte de la distancia recorrida durante segmento de
crucero.

e Como estimacion estadistica inicial [9], se tiene que el consumo especifico de
combustible tipico para motores alternativos, Cppy, tiene un valor de 0.4
libras/hr/BHp para la fase de crucero, mientras que la eficiencia de la hélice
tiene un valor de 0.8.

En el caso de la aeronave de 6 plazas, el tipo de configuracion que se desarrollara
correspondera a un avion monomotor, cuya planta motriz estard montada en la nariz de
un fuselaje con un perfil romo al frente y en forma de “cuchilla” al final, tren de
aterrizaje fijo, ala baja y empenajes convencionales. La aeronave mas parecida a esta
configuracion es el Cessna Skylane RG (figura 2.13). A pesar de que es un aparato de
ala alta se utilizara el valor de S,,,/S,,, de 3.8 obtenido de la gréfica (2.10), puesto que

es la opcion que maés se acerca a la configuracion a desarrollar.

Figura 2.13 Cessna Skylane RG [9]

e Durante esta etapa, la seleccion del alargamiento para el concepto de disefio
consiste simplemente en utilizar un valor promedio [9], puesto que no existe una
tendencia estadistica definida para este parametro en aeronaves de hélice; por el
momento el valor del alargamiento sera de 7.6.
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Se tomaran en cuenta dos valores historicos de fineza aerodindmica de Raymer [9], uno
correspondiente a una aeronave de tren fijo, y otro de una aeronave de tren retractil.

e Aecronave de motor alternativo/hélice y tren fijo, L/D = 12.5

e Aecronave de motor alternativo/hélice y tren retractil, L/D = 15.5

Para comenzar con el estudio, se utilizara el valor de L/D correspondiente a una
aeronave de tren fijo.

2.2.5 Calculo del peso maximo de despegue

Observando la ecuacion (2.2), se distingue que Wy estd en ambos lados de dicha
ecuacion, de modo que serd necesario iniciar con un valor propuesto de Wy, para
sustituirlo del otro lado de la ecuacion y asi calcular el peso vacio mediante la ecuacion
(2.7), obteniendo finalmente el valor calculado del peso maximo de despegue.
Inicialmente, el valor propuesto diferird del valor calculado de W, requiriendo iterar el
valor propuesto hasta que ambos coincidan.

2,500

2400

2,300 ——

I —
2,200

;\/;-::7.9 kg

2,100

2,000 //

1,800

W0 calculado, kg

1,800

1,700 /

1,600
1,600 1,700 1,800 1,800 2,000 2,100 2,200

W0 supuesto, kg

Figura 2.14 Estimacion inicial del peso mdximo de despegue

De la tabla 2.3, se tiene que el peso maximo de despegue de un Piper 6X es de 3,600
libras (1,634.4 kg). Se inici6 la estimacion del peso con esta cifra, dado que la aeronave
a disefiar sera un balance entre un aparato de tren retréctil de largo alcance y uno de tren
fijo de bajo costo, y como es practica comin en la aviacion, el peso debera ser lo mas
bajo posible.

En la figura 2.14, que grafica la variacion entre el peso maximo supuesto y el peso
maximo calculado, se observa que al proponer un valor del peso maximo de despegue,
el valor calculado de este peso es mucho mayor, lo que se explica al observar la
ecuacion (2.7), en la cual el peso madximo propuesto se encuentra en el denominador y
esta elevado a una potencia negativa. El peso del equipaje y la tripulacion conforman al
numerador y tienen el mayor impacto en el valor del peso calculado.
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En este caso, el valor del peso propuesto es incrementado, mientras que el valor del
peso calculado va reduciéndose, hasta que ambos valores convergen, como se observa
en el grafico 2.14, entregando el peso maximo de despegue de la aeronave, el cual
corresponde a 4,775 libras (2,168 kg). Con un alcance de 2,491 km, el Piper Malibu
Mirage resulta ser 189 kg mas ligero que el concepto estudiado, mientras que el Piper
6X, con un alcance de 1,489 km, es 1,175 libras (533 kg) mas ligero. Se resumen los
calculos de mostrados en la figura anterior en la tabla 2.10 a continuacion.

Tabla 2.10 Iteracion del dimensionamiento inicial

| Weiputacion = 1050 1b | Requerimiento | W, /Wy=0.97 | Tabla 2.8
| Wequipaie = 330 1b | Propuesto | W,/W; =0.985 | Tabla 2.8
Waipatacion™ Wequipsie = 1380 Ib Re‘; ”fO;iZe’ft";” W/W, = 0.8306 Ec. (2.3)
| R = 2,800 km (9°816,351.7 pies) | Requerimiento | Wy/W5=1.0 [ Ref 9]
| V. = 350km/hr = 318.9 pies/seg | Propuesto | Ws/W, = 0.995 [ Tabla 2.8
[ Copnp=0.4 Hp/hr/Ib = 1.1111x 10™ Hp/seg/lb | Ref. [9] | Weomt/ Wo = 0.22299 [ Ec (26
| C = 8.05433 x 10~ Ib/seg/Ib | Ec. (2.4) | W oacio/ Wo = 0.488 [ Ec(7)
| AR=17.6 | Ref [9] | Wo=4774.9 b [ Ec (22
| Syet/Srer= 3.8 | Fig. 2.10
| AH=2 | Ec. (2.5)
| L/Dypa= 12.5 | Fig. 2.11

Es necesario recordar que el Malibu Mirage es una aeronave de tren retractil, mientras
que el 6X es de tren fijo. Una aeronave de tren retractil tendrd un mayor alcance debido
a que tendrd una mayor eficiencia aerodindmica. Si se observa la tabla 2.3, y la figura
2.4, el Piper 6X no es mas que un Piper Saratoga con tren fijo, y al comparar sus
prestaciones, se vera que la version de tren retractil tiene un mayor alcance.

2.2.6 Comparacion entre una aeronave de tren fijo y una de tren retractil

Uno de los principales indicadores de rentabilidad de una aeronave es su peso maximo;
una aeronave demasiado pesada estd en desventaja competitiva respecto a las mas
ligeras con prestaciones semejantes. Si ya hay un competidor més fuerte, es posible que
esté llegando al limite de lo que se puede lograr con la tecnologia disponible.

Otra cifra importante es la fraccion del peso vacio. La tabla 2.11 presenta las fracciones
de peso vacio para las aeronaves que mas se acercan al concepto de disefio. La fraccion
de peso vacio calculada es 0.488, es decir el 49% del peso total de la aeronave
corresponde al peso del planeador y su equipo interno, mientras que para las aeronaves
competidoras de la tabla 2.11, este valor oscila entre el 67% y 69%. A pesar de que se
estd considerando una reduccion del 5% debido al uso de materiales compuestos, la
fraccion del peso vacio es alin menor que la aeronave mas ligera (18%), lo que podria
implicar que la estructura del planeador no tendra suficiente material para soportar las
cargas impuestas a su estructura.
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Tabla 2.11 Fracciones de peso vacio para aeronaves seleccionadas de 6 plazas

| Aeronave | Wacio/ Wo | W, Ibs (kg)
| Piper Saratoga IHP |[  0.67 || 3,600
| Piper Malibu Mirage |  0.69 | 4,340
[ Beech G36 Bonanza || 0.68 |[ 3,650
| Piper 6X [ 067 || 3,600

Como parte del estudio, se graficaran los valores de peso maximo de despegue en
funcién de varios valores hipotéticos de alcance, para una aeronave de tren fijo y una de
tren retractil, utilizando las ecuaciones ya presentadas.

Tras despegar, el avion de tren retractil simplemente guardara el tren dentro del ala o
fuselaje, reduciendo su resistencia aerodinamica. Durante el vuelo recto y nivelado la
traccion es igual a la resistencia aerodinamica; a mayor resistencia aerodindmica se
requiere mayor traccidon y por tanto se requiere mayor potencia de parte del motor, y a
mayor potencia mayor consumo de combustible.

Por otra parte, una aeronave de tren fijo (y por tanto con mayor resistencia
aerodinamica) exigira mayor potencia del motor y por tanto mayor consumo de
combustible para volar durante el mismo tiempo que una aeronave de tren retractil. Se
ha tomado como velocidad de crucero el valor indicado en los requerimientos de disefio
(350 km/hr). La tabla 2.12 contiene los valores mostrados en las graficas 2.15 y 2.16.

Tabla 2.12 Influencia del alcance en Wyy W,uio/ Wy para dos configuraciones hipotéticas

| Aeronave de tren fijo

| Alcance (km) | Velocidad (km/hr) Peso n}:’;iull:‘(c)i(c;llczlg?do, ke | [EX;“C“;‘;,)/I‘]‘;’J]
[ 300 | 350 | 2,046.2 | 04931

| 2800 | 350 | 1,985.5 | 04958

[ 2000 | 350 | 1,765.7 | 05064

[ 150 | 350 | 1,644.9 | 05129

| Aeronave de tren retractil

‘ Alcance (km) ’ Velocidad (km/hr) | T¢%° “}E’;‘;‘;‘c’lf)’:llcz“;?d" kg ’ [Exam/l‘:vz"n
[ 300 | 350 | 1,876.6 | 0.5008

| 2800 | 350 | 1,832.8 | 05030

| 2000 | 350 | 1,671.2 | 05114

[ 1500 | 350 | 1,579.8 | 05166
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Fraccion de peso vacio en funcién del Alcance
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Figura 2.15 Grdfico de influencia del alcance en la fraccion del peso vacio

La figura 2.15 muestra la variacion del peso vacio en funcion del alcance para una
velocidad de crucero de 350 km/hr. Se observa que, para ambos tipos de aeronave,
conforme se incrementa el alcance, la fraccion de peso vacio se reduce; ambas
aeronaves deberan tener un menor peso del material utilizado para la estructura a fin de
dar cabida al volumen y peso del combustible. Para la aeronave de tren retractil, la
fraccion del peso vacio siempre serd mayor que la de la aeronave de tren fijo, debido a
que se requiere mayor cantidad de material y equipo interno para el soporte y
accionamiento del tren retractil, lo que se suma al peso que inherentemente le
correspondera al equipo interno no relacionado a los sistemas del tren.
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Figura 2.16 Grdfico de influencia del alcance en el peso mdximo de despegue

Por otra parte, se observa en la figura 2.16 que el peso maximo de despegue incrementa
conforme incrementa el valor del alcance, esto implica la necesidad de incrementar el
peso del combustible junto con un mayor peso correspondiente a material estructural
para alojar la cantidad adicional de combustible y los sistemas asociados.
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En la anterior estimacién de pesos, el valor del peso de los pasajeros y la carga util fue
de 1,380 Ib, se intentara cumplir con el requerimiento del alcance reduciendo este valor
a 1,230 1b, que coincide con el valor del peso ttil del Malibu Mirage. La tabla 2.13
muestra los nuevos valores de peso y los pardmetros de entrada del disefio, junto con las
fracciones de peso calculadas.

Tabla 2.13 Iteracion del dimensionamiento inicial

| Wipulacion = 1,050 1b | Requerimiento | Wi/W,=0.97 | Tabla 2.8
| Wequipaie = 180 1b | Propuesto | W,/W;=0.985 | Tabla 2.8
Requerimiento+
Wtripulacién+Wequipaje =12301b Z)ropuesto W3/W, =0.8306 Ec. (2.3)
| R = 2,800 km (9°816,351.7 pies) [ Requerimiento | Wy/W5=1.0 [ Ref 197
| V, = 350km/hr = 318.9 pies/seg | Propuesto | Ws/W, = 0.995 | Tabla 2.8
| Conp=0.4 Hp/hr/lb = 1.1111x 10™ Hp/seg/lb | Ref. [9] | Weomb/Wo = 0.22299 | Ec (20
| C =18.05433 x 107 Ib/seg/Ib | Ec. (2.4) | Woacid/ Wo = 0.496 [ Ee27)
| AR=176 | Ref [9] | W,=4373.51b [ Ec (22
| Syet/Srer= 3.8 | Fig. 2.10
| AH=2 | Ec. (2.5)
| L/Dyg= 12.5 | Fig. 2.11
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Figura 2.17 Segunda iteracion de estimacion inicial del peso maximo de despegue

La figura 2.17 muestra el valor del peso maximo calculado para las fracciones de peso
vacio manifestadas en la tabla 2.13. Se observa que el concepto sigue siendo mas
pesado que las dos aeronaves competidoras principales.

Se reducira la velocidad de crucero y el alcance a fin de requerir un menor peso de
combustible y un menor peso estructural y de sistemas implicito. Esta iteracion se
manifiesta en la tabla 2.14 a continuacion, y se ilustra la determinacion del peso
maximo en la figura 2.18.
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Tabla 2.14 Iteracion del dimensionamiento inicial (cont.)

| Wesipulacion = 1,050 1b | Requerimiento | W./W,=0.97 | Tabla 2.8
| Weauipaic = 180 Ib | Propuesto [ WyW,=00985 [ Tabla 2.8
Woiputaciont Wequipaje = 1230 1b Requerimiento+ W3/W, =0.8478 Ec. (2.3)
Propuesto
| R = 2,490 km (8°169,291pies) | Propuesto | W/W;=1.0 [ Ref 9]
| V., =311 km/hr = 283.4 pies/seg | Propuesto | Ws/W, =0.995 | Tabla2.8
| Cynp = 0.4 Hp/hr/Ib = 1.1111x 10* Hp/seg/Ib | Ref[9] [ Wem/Wo=0206 [ Ec.(2.6)
| C=7.1575 x 10” Ib/seg/lb | Ec. (2.4) [ Wiaid/Wo = 0.499 | Ec27)
| AR=7.6 | Ref. [9] | W, =4176.6 [Ec (22)
| Swet/sref: 38 | Fig. 2.11
| AH=2 | Ec. (2.5)
| L/Dpygy=12.5 | Fig. 2.12
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Figura 2.18 Tercera iteracion de la estimacion inicial del peso maximo de despegue

La velocidad de crucero y el alcance siguen siendo excesivos puesto que se sigue
excediendo en peso a los competidores de tren retractil y tren fijo. Se reducira el peso
del equipaje a 150 libras (68 kg) junto con el alcance y la velocidad de crucero.
Ademas, se reducira el alargamiento a un valor de 7.2, puesto que el ala serd de
construccidn rectangular y por tanto cualquier beneficio obtenido de la mayor superficie
alar derivada de un mayor alargamiento sera anulado por el mayor peso estructural
requerido para un ala de este tipo.

Con estos cambios se obtiene una aeronave con un peso total semejante al del Piper 6X.
La fraccion de peso vacio de la aeronave presentada en la tabla 2.15 es del 51%, con un
16% de diferencia respecto a la fraccion de peso vacio del Piper 6X. A pesar de estar
proponiendo un ahorro en peso del 5% debido al uso de materiales compuestos, la
ecuacion estadistica tiene el efecto de “considerar” el ahorro en peso consecuente en
areas no estructurales del avion. Esta fraccion de peso vacio debera controlarse ya que
un incremento descontrolado en este valor implicard un incremento desproporcionado
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en el peso maximo de despegue para mantener las prestaciones originales de la
aeronave. [9]

Se esta proponiendo un valor de alcance y peso de equipaje competitivos para la
categoria monomotor de tren fijo. Las aeronaves de este tipo se juzgan principalmente
por sus capacidades de carga y su alcance, y no tanto por la maxima velocidad que
pueden alcanzar [29], de modo que se esta reduciendo el valor de la velocidad de
crucero. Se ha decidido seguir adelante con la configuracion de tren fijo, desechando
totalmente la opcion de tren retractil.

Se presentan los valores finales de la primera estimacion de pesos en la tabla 2.15, y se
resumen las iteraciones mas relevantes en la tabla 2.16.

Tabla 2.15 Pardmetros de dimensionamiento inicial seleccionados

| Woeiputacion = 1,050 1b | Requerimiento | Wi/Wy=0.97 | Tabla 2.8
| Weauipaie = 150 1b | Propuesto | W,/W, = 0.985 | Tabla 2.8
_ Requerimiento+ [ _
Wtripulaci6n+wequipaje - 17200 Ib propuesto W3/W2 =0.8994 Ec. (2.3)
| R = 1,600 km (5°249,600 pies) [ Propuesto | Wy/W;=1.0 [ Ref [9]
| V, =275 km/hr = 250.6 pies/seg | Propuesto | Ws/W, = 0.995 | Tabla 2.8
| Cypp=0.4 Hp/hr/lb = 1.1111x 10 Hp/seg/lb | Ref. [9] | Woeomp/Wo = 0.1537 | Ee (26
| C =6.3284 x 10” Ib/seg/Ib | Ec. (2.4) | Woacio/ Wo = 0.51 | Ec(2.7)
| AR=72 | Propuesto [ W,=3,6041b(16362kg) | Ec(22)
_ . Diferencia Wy / W ,eio/ Wo
SwetSrer= 3.8 Fig. 2.10 ’ respecto a Piper 6X
AH=1.89 Ec. (2.5) | 41b(-2kg)/0.16
L/Dypsx= 12.5 Fig. 2.11 |
Tabla 2.16 Iteraciones en la primera estimacion de pesos
. Vmax, Ve, . L/ Dm'x WO: b Wcomb/ WO ancio/ WO
R(’ki‘l‘;s mifhr || piesiseg || E,hr || AR Vlvbp(l;) VZ;" ;b (Figs. (kg) (Ee. 2.6) (Ec. 2.7)
(km/h) || (km/h) & & 2.11,12) (Ec. 2.2)
5°905,800 |[ 2175 2552 180 3,779.8
(1,800) (350) (280) 64 (81.7) (1,716) 0.1656 0.509
5°151,170 |[ 1988 250.6 1,050 3,659
(1,570) @0 | @5 | 37T 7P| @wen | iso 125 (6612 | 01519 0.512
5°249,600 |[ 186.4 250.6 (68.1) 3,604
(1,600) (300) 075) 5.8 (1.636.2) 0.1537 0.513

51




2.3 Calculo de la potencia de despegue y cargas alares

Es importante realizar una estimacion realista de la relacion potencia-peso puesto que,
junto con la carga alar de disefio, es el factor que mayor influencia tiene en el
desempefio de la acronave. La relacion potencia-peso corresponde al caballaje del motor
entre el peso total de la aeronave, mientras que la carga alar corresponde al peso total de
la aeronave entre la superficie alar.

La carga alar y la relacion potencia peso estan interrelacionadas en varios calculos de
los desempefios operativos, como la distancia de despegue, que con frecuencia es un
parametro que influye directamente en el disefio de la aeronave. A fin de cumplir con un
requerimiento de despegue desde pistas cortas, puede utilizarse un motor de baja
potencia y un ala de gran superficie, compensando la baja potencia del motor con una
gran capacidad de sustentacion a baja velocidad. También podria hacerse lo inverso:
utilizar un motor de gran potencia y un ala de menor superficie, a fin de compensar la
menor capacidad sustentadora del ala con una gran capacidad de aceleracion por parte
del motor.

Debido a la relacion entre estos parametros de disefio, no es del todo posible utilizar
informacion histdrica para seleccionar valores iniciales de manera independiente para la
relacion potencia-peso y la carga alar. Por tanto, es necesario hacer una suposicion del
valor de uno de estos parametros y calcular el otro parametro en base a este valor
supuesto, tomando en cuenta los requerimientos de disefio que afectan a este calculo.

2.3.1 Relacion potencia-peso

La relacion potencia-peso, en Hp/libra, se obtendra inicialmente mediante una
estimacion estadistica, mostrada en la ecuacion (2.8). Para un aparato de aviacion
general, esta ecuacion empleara las constantes estadisticas a = 0.025 y C = 0.22,
requiriendo ademas un valor propuesto de la velocidad aerodindmica maxima (¥ax).

Hp =a-Vmadx© (2.8)

0
2.3.2 Carga alar de entrada en pérdida

La velocidad de entrada en pérdida de una aeronave depende directamente de su carga
alar y de su coeficiente de sustentacion maxima. La velocidad de entrada en pérdida
incide directamente en la seguridad de la aeronave puesto que determina la velocidad
minima a la que la aeronave podra volar. De igual manera, la velocidad de
aproximacion, que es el factor mas importante para la distancia de aterrizaje, depende
directamente de la velocidad de entrada en pérdida. La ecuacion (2.9) presenta la carga
alar necesaria para lograr una velocidad de entrada en pérdida propuesta con cierto
coeficiente de sustentacion maximo.

K = l/) . VzpérdidaS : C

Lmax
S pérdida 2

2.9)

52



El coeficiente de sustentacion maximo depende de la geometria del ala, la forma de
perfil aerodinamico, la geometria y envergadura de las aletas hipersustentadoras, el
numero de Reynolds, el acabado de la superficie y la interferencia con el fuselaje.
Ademas, la fuerza de equilibrado generada por el empenaje horizontal incrementara o
reducira dicho coeficiente, dependiendo de la disposicion del empenaje.

La extension de las aletas hipersustentadoras no serd la misma para la condicion de
despegue y aterrizaje. Para el aterrizaje, generalmente se extienden al maximo para
generar el maximo de sustentacion y resistencia aerodinamica. Por otra parte, para el
despegue, la maxima extension de las aletas generara una mayor resistencia
aerodinamica que impedira obtener el mayor régimen de ascenso y aceleracion, por lo
que estaran desplegados aproximadamente a la mitad de su maximo angulo.

Figura 2.19 Flap tipo Fowler [9]

Dada la cantidad de variables involucradas en la determinacion del coeficiente maximo
de sustentacion, se utilizara una tendencia historica para su estimacion. La figura 2.20
presenta las tendencias del valor del coeficiente maximo de sustentacion en funcion del
angulo de flechado del ala para varios tipos de aletas hipersustentadoras.

cp

x
4.0 |. ALAS DE ALARGAMIENTO MODERADO (4 -8)
FLAP ¥ SLAT DE TRIPLE RAHURA
FLAP ¥ SLAT DE DOBLE RAHURA
FLAP DE DOBLE RAHURA

FLAP TIPO FOWLER

FLAP DE RAHURA SIN FLAP
FLAP SENCILLO

i e i —

o 1] 10 30 L] 50 ol
Acia

Figura 2.20 Coeficiente maximo de sustentacion para distintos tipos de flaps [9]
2.3.3 Carga alar de despegue

La carga alar de despegue deberd determinarse para una distancia de despegue
especificada, lo que involucrara la inclusion de algiin parametro relacionado a esta
distancia en la ecuacion correspondiente a esta carga alar. La ecuacion (2.11) se
utilizara para determinar la carga alar de despegue, utilizando un parametro de despegue
(abreviado como TOP), que correspondera a la carga alar dividida entre el producto de
la relacion de densidades (o), expresada en la ecuacion (2.10), el coeficiente de
sustentacion de despegue (Crro) y la relacion potencia-peso.

o="Pro (2.10)
pnmm
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El coeficiente de sustentacion para el despegue no corresponde al valor del coeficiente
maximo de sustentacion que se utilizo para calcular la carga alar de entrada en pérdida.
La aeronave despegara a una velocidad de aproximadamente 1.1 veces el valor de la
velocidad de entrada en pérdida, de modo que el coeficiente de sustentacion de
despegue sera el coeficiente maximo de sustentacion dividido por el cuadrado de 1.1, es
decir, CLTO = CLméx/1.21.

La carga alar y la relacion potencia-peso contribuyen a la distancia de despegue. La
ecuacion (2.11) supone que ya se ha estimado una relacion potencia-peso, y se utiliza
para determinar la carga alar para una distancia de despegue propuesta.

La figura 2.21 permite estimar la carrera de despegue y la distancia de despegue para
librar un obstaculo de 15 m (50 pies) de altura. Para determinar la maxima carga alar
permisible para una distancia de despegue propuesta, bastara con determinar el
parametro de despegue a partir de la figura 2.21 y sustituirlo en la ecuacion (2.11).

W _ (ror)o-C, (hp/W) (2.11)

T0

DISTANGIA DE 2 NUMERC DE
DESPEGUE [ MOTORES A
107 PiES 3 ReEaccKOM

12 4

AVION A
REACCION

LONGITUD
BALANCEADA

b o DE PISTA \

DE 50 PIES

CARRERADE
DESPEGUE

AVION
DE HELICE

SOBRE OBSTACULD
DE B0 PIES

CARRERA DE
DESPEGUE

[ TiH} 200 300 400 500 (2]
PARAMETRO DE WS w/s
DESPEGUE: n . o N X
CppgT/W oy BHP/W

Figura 2.21 Determinacion del parametro de despegue (TOP) [9]

2.3.4 Carga alar de aterrizaje

Para determinar la carga alar de aterrizaje es necesario tener un estimado de la longitud
de pista de aterrizaje, que es la distancia requerida para librar un obstaculo de 15 m de
altura (S,). La ecuacion (2.12) se utiliza para determinar la maxima carga alar para esta
condicion. El primer término representa la carrera de aterrizaje necesaria para absorber
la energia cinética de la aeronave a la velocidad de contacto con la pista. Como
estimacion inicial, la constante (S,) tendrd un valor de 183 m (600 pies) para una
aproximacion al aterrizaje sin potencia, caracteristica de los aparatos de aviacion
general [7]. El peso de la acronave correspondiente a este segmento de la mision, para el
caso de aviacion general casi siempre puede considerarse igual al peso méaximo de
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despegue, en caso de requerir aterrizar inmediatamente después de alcanzar la altitud de
crucero.

W (S...—S.)
| = Bwer Pd g 2.12
[ jarerr 80 “ Lmax ( )

2.3.5 Carga alar de crucero

Para el calculo de la carga alar de crucero es necesario estimar el valor del coeficiente
de resistencia parasita (Cpy), y el factor de eficiencia de Oswald (e), que representa la
eficiencia del ala en términos de resistencia inducida por la generacion de sustentacion.
Para determinar la carga alar de crucero mediante la ecuacion (2.13), se utilizard un
valor de coeficiente de resistencia parasita de 0.03, correspondiente a un aparato de
aviacion general de tren fijo, y un factor de eficiencia de Oswald de 0.8.

w =qg./m-AR-e-Cp, (2.13)

S crucero

Debera obtenerse el valor de la presion dindmica (¢) mediante la ecuacion (2.14),
considerando la densidad del aire a la altitud de crucero y la velocidad aerodinamica
correspondiente.

qzip-rﬁ (2.14)

2.3.6 Carga alar de patrén de espera

Para estimar la carga alar del patron de espera, se debera proponer un valor de la
velocidad aerodinamica a la que se realizara este segmento de la mision. La velocidad
para un aparato de aviacion general oscilard entre 80 y 120 nudos (148 — 220 km/h) [9].
Los valores de resistencia aerodindmica parésita, factor de eficiencia de Oswald y
densidad del aire seran los mismos que para la condicion de crucero. Debera calcularse
nuevamente la presion dinamica considerando la velocidad de espera mediante la
ecuacion (2.14).

La ecuacion (2.15) servird para calcular el valor de la carga alar durante el patrén de
espera.

L:q\/&z-AR-e-CD:O (2.15)

espera
2.3.7 Carga alar de ascenso

De manera semejante al método de dimensionamiento inicial, debera obtenerse un valor
de la relacion traccion-peso del conjunto motor alternativo-hélice equivalente a la
relacion potencia-peso de un motor a reaccion. La relacion traccion-peso equivalente se
obtiene mediante la ecuacion (2.16), y requerird de la velocidad de ascenso, que tendra
un valor de 1.3 veces la velocidad de entrada en pérdida. También debera obtenerse la
presion dinamica con este nuevo valor de velocidad.
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T :(550"717 J(Hpj (2.16)
v v \w

Considerando que los flaps estaran desplegados durante la fase de despegue y una
porcion del ascenso, el coeficiente de resistencia pardsita incrementara. Por otra parte, la
eficiencia aerodindmica del avion se reducird, tanto por la resistencia parasita ofrecida
por la superficie frontal de los flaps como por el incremento en la resistencia inducida,
generada también por los flaps; por tanto, el valor de Cpy incrementara en 0.02 unidades
y e se reducird en un 5%. El gradiente de ascenso es la relacion entre la distancia
vertical recorrida respecto a la distancia horizontal cubierta durante el segmento.

4 HVTVJ . G} ’ J K;) ) GT ~(4Cpo/7- AR -¢)

= 2.17
S ascenso 2/q /A AR - e ( )

El término dentro de la raiz cuadrada en la ecuacion (2.17) no puede ser negativo, por lo
que la condicion en la ecuacion (2.18) siempre debera cumplirse sin importar el valor de
la carga alar:

L >G+2 (2.18)

7T-AR-e
2.3.8 Carga alar de descenso

Al igual que en el dimensionamiento inicial, para el segmento de descenso se
considerard que el motor esta apagado y la aeronave se encuentra planeando. Se
utilizara nuevamente la ecuacion (2.17) para calcular este segmento, con la unica
diferencia de que el gradiente de planeo se considerara negativo, generando la ecuacion
(2.19):

W —G[-G] ~(4C,, /7 4R ¢) .19
Sphmeo_ 2/q7Z'AR€ '

La carga alar de planeo se calculara con los valores de altitud, velocidad, factor de
eficiencia de Oswald y resistencia inducida iguales a los del patron de espera. Una vez
determinadas las cargas alares para los segmentos de la mision, debera seleccionarse
aquella cuyo valor se aproxime a la carga alar caracteristica de una aeronave de la
categoria relevante, que en este caso sera de 83 kg/m2 (17 libras/pie2) para aviacion
general. Esto garantizard que el ala sea lo suficientemente grande para generar la
sustentacion necesaria en todas las condiciones de vuelo. Una vez seleccionada dicha
carga alar, debera volver a calcularse la relacion potencia-peso utilizando este nuevo
valor, obteniendo el valor de relacion potencia-peso adecuado para esta carga alar
mediante la ecuacion (2.20) a continuacion.
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T 4G ] (2.20)
w Ww/S Sqrn-AR-e

Se presentan en la tabla 2.17 las iteraciones del calculo de la potencia de despegue,
tomando como base los valores manifestados en la tabla 2.16. Se manifiesta en la
primera columna la iteracion de la tabla anterior de donde vienen los valores iniciales
para el célculo, y en seguida se da un nuevo numero de iteracion para la tabla actual. Se
observa que la primera y segunda iteracion de esta nueva tabla requiere valores elevados
de potencia de despegue, y una gran superficie alar, consecuencia de una baja carga
alar, debido al requerimiento de una carrera de despegue de 350 metros. Por otra parte,
la tercera iteracion requiere un valor de carga alar igual al de la tendencia historica de
17 libras/pie cuadrado. El valor de carga alar es un parametro que puede variarse
durante el dimensionamiento de la aeronave a fin de evaluar su impacto en las
caracteristicas preliminares, y al estar disefidndose para un segmento especifico de la
aviacion general, es prudente utilizar un valor historico para el dimensionamiento inicial
de la aeronave, que entregara una configuracion competitiva para el mercado de interés.
Se ha propuesto para las tres primeras iteraciones una altitud de despegue de 12,000
pies, mientras que la ultima considera una altitud de 13,500 pies (altitud presion en dia
caluroso) para el aeropuerto de la Paz, Bolivia, el mas alto de América Latina [30]. Se
observa que la ultima iteracion requiere una carga alar mas baja que todas las demas y
por tanto requerira una mayor superficie alar. Debera seleccionarse el mejor valor de
carga alar y carga de potencia de despegue de entre las iteraciones presentadas para
obtener las dimensiones base de la aeronave.

Tabla 2.17 Iteraciones de los cdlculos de cargas alares

# Vméx: Vpérdida: TOP, W/Sdiseﬁoy Hp/WO CALC»
tabla # mi/hr pies/seg All;S F{g) (FiCL‘BéEO) ii Z(Om) lbz/Hp-pie 1b/pie? Hp/libra
216 (km/hr) || (km/mr) || P g < P (Fig-221) | (kg/m?) (Ecs. 2.8,20)
217.5 73 12,000 15.2
P 6o 80) | (3.659) 1,148 30 (74.2) 0.0816
5 J 198.8 73 12,000 (350) 16.5 0.080
(320) (80) (3,658) )5 (80.6) :
73 12,000 ' 17
3 3 ’ 0.0789
186.4 (80) (3,658) 1,312 150 (83)
(300) 70.2 13,500 (400) 16.17
54 a13) || 4115 (78.9) 0.07895
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2.4 Dimensionamiento refinado
2.4.1 Fraccion de peso vacio

La estimacion de la fraccion del peso vacio se realizara ahora mediante una ecuacion
estadistica mas refinada, que incluird mas variables de disefio que afectan directamente
al peso vacio. Las constantes estadisticas para un aparato monomotor de aviacion
general seran: a = -0.25, b =-1.18, C1 =-0.2, C2 = 0.08, C3 = 0.05, C4 = -0.05, C5 =
0.27; se utilizaran ademas los valores de la carga alar de disefio, el alargamiento, la
relacion potencia-peso y velocidad méaxima seleccionados durante el estudio de cargas
alares, aplicandolos a la ecuacion (2.21):

c3 Cc4
Wacio _ o 4 b, 4| P (WOJ Vi (2.21)
W o) \S

2.4.2 Fracciones de encendido, descenso y aterrizaje

Las fracciones de peso correspondientes al encendido, calentamiento y despegue,
descenso y aterrizaje se determinaran mediante tendencias historicas. Se presentan los
rangos de dichas tendencias en la tabla 2.18 a continuacion:

Tabla 2.18 Fracciones de peso para segmentos de mision a partir de tendencias historicas [9]

Segmento de la misién ’ (VK / W'l._l) ‘
Encendido, calentamiento y despegue | 0.97 - 0.99 |
Descenso || 0.99-0.995 |
Aterrizaje y rodaje | 0.992-0.997 |

2.4.3 Fraccion de ascenso y aceleracion

Para la fraccion del ascenso y aceleracion, la fraccion de peso calculada mediante la
ecuacion (2.22) para el numero de Mach final (crucero) debera dividirse entre la
fraccion de peso calculada para el nimero de Mach inicial (ascenso).

VV? =1.0065-0.0325M (2.22)

1
2.4.4 Fraccion de crucero

La fraccion de peso para crucero se determinara mediante la ecuacion (2.23), que
involucra el valor del alcance (R), el consumo especifico de combustible (C), calculado
con la ecuacion (2.4), la eficiencia de la hélice propuesta para el crucero (7,), la fineza
aerodinamica para esta condicion (L/D), y la velocidad de crucero (utilizada en la
ecuacion (2.4)).

-RC
w; _ 50, (/D)

(2.23)

N
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2.4.5 Fraccion de patrén de espera

Para el patron de espera, se utilizara la ecuacion (2.24), que involucra el tiempo de
espera (F), el consumo especifico de combustible (C), la velocidad aerodinamica (V), la
fineza aerodinamica (L/D) y la eficiencia de la hélice (7,), todas correspondientes a esta
condicion de vuelo.

[i}
Wy _ 550n,@p) (2.24)
W,
Una vez obtenidas las fracciones de peso para cada segmento de la mision, se sumaran a
fin de obtener la fraccion de peso de combustible para completar la mision, como se
indica en la ecuacion (2.25). Finalmente, se sumaran los pesos de la tripulacion,
equipaje, combustible y el producto de la fraccion del peso vacio (ecuacion 2.21) y el
peso maximo de despegue propuesto, como se indica en la ecuacion (2.26), e iterando
nuevamente hasta hallar una convergencia entre el valor propuesto y calculado.

comb _ segmento = Wl (225)

i-1

Wo=W ot + W, +W, +(W;“;””JVK) (2.26)

pax+t comb
0

La tabla 2.19 presenta los valores calculados para la potencia de despegue, la fraccion
de peso vacio y el peso del combustible relacionado a los valores de la tabla 2.17. Se
han retenido la primera, tercera y cuarta iteracion, de las cuales, la tercera y cuarta son
las mas deseables en términos de carga alar, fraccion de peso vacio y potencia. Se
determinaran los parametros mas deseables para la configuracion base de la aeronave en
base a la determinacion de la geometria basica de la aeronave, a continuacion.

Tabla 2.19 Iteraciones de la estimacion refinada de pesos

# de tabla W/Sdise'f“”z Vmax, pies/s WJ/W, W, libras (kg) Wcomb,
217y libras/pie (km/hr) (Ec. 2.21) libras (kg) | > TP
actual (kg/m?) o
152 2175 3,799 47
! (74.2) (350) 0.564 (1,724.8) (193.8) 310
17 186.4 3.092.4 331
3 (83) (300) 0.5049 (1403.9) (150.3) 244
16.17 186.4 3052 313.9
4 (78.9) (300) 0.504 (1385.6) (142.5) 241
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2.5 Determinacion de la geometria basica del ala y del fuselaje
2.5.1 Geometria del ala

La superficie de referencia del ala se obtendra a partir del peso maximo de despegue
calculado en el dimensionamiento refinado y la carga alar de disefio, mediante la
ecuacion (2.27):

W,
> = (w)s)

(2.27)

Una vez obtenida esta superficie, la envergadura puede determinarse mediante la
ecuacion (2.28), utilizando el mismo valor del alargamiento que en el dimensionamiento
inicial.

b=.[4R-S,, (2.28)

Una vez obtenidas la superficie de referencia y la envergadura, y proponiendo un valor
de conicidad, podré calcularse la cuerda de raiz mediante la ecuacion (2.29):

C = 2o (2.29)
" [+ 2)]
Tabla 2.20 Iteraciones de la geometria basica del ala
I B B
Treracién Wy lb(ke) | WiSdedisefio, | o Sre(iﬁ;es b’(gll)es Cilfll)es
(Tablas 2.17 y 2.19) (Ec. 2.26) Ib/pie” (kg/m”) (Ee. 2.27) (Ee. 2.28) (Ee. 2.29)
[ 1 [ 3,799 (1,724.8) || 15.2 (74.2) [ 249932 [ 43.4(132) [ 59(1.8)
| 3 [ 3,092.4(1,403.9) || 17 (83) 72 || 1823(16.93) |[ 362(11) [ 5.0(1.5
| 4 [ 3,052(1,3856) |[ 16.17(78.9) [ 1884175 || 36.8(11.2) |[ 5.1(1.6)

Se han suprimido 30 libras del peso del equipaje para lograr los nuevos objetivos de
alcance y autonomia de la aeronave (1,600 km y 5.8 horas). Se utilizaran los valores de
la tercera iteracion, puesto que ya es demasiado optimista el ahorro en peso de la cuarta
iteracion. En cuanto a la potencia, la tercera iteracion es nuevamente mas deseable
puesto que representa un valor “intermedio” entre los 300 y 241 Hp de las otras
iteraciones.

2.5.2 Longitud del fuselaje
Para un avion monomotor de aviacion general, se aplicaran en la ecuacion (2.30) las
constantes estadisticas a = 4.37 y C = 0.23, que junto con el valor del peso maximo

calculado entregaran el valor de la longitud del fuselaje, a partir de la cual se concebira
su geometria.

L=a-WS (2.30)
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De la ecuacion (2.30), se tiene que la longitud de referencia para iniciar el bosquejo
conceptual sera de 8.46 m (27.76 pies).

Haciendo un recuento sobre las actividades de disefio realizadas hasta el momento, se ha
recibido una lista de requerimientos del interesado, manifestando qué tipo de aeronave
busca. Esta especificacion vino acompaiiada de puntos especificos en cuanto a la
geometria de la aeronave, como el uso de un tren fijo tipo triciclo para economia de
mantenimiento y un ala rectangular para reducir la dificultad de fabricacion y por tanto
reducir los tiempos de entrega en linea de produccion. Los requerimientos también
definian una velocidad de crucero, de desplome, la longitud de la carrera de despegue,
etc.

A continuacion se evaluaron estos requerimientos, y al existir una relacion definida
entre la geometria de la aeronave y sus prestaciones de vuelo, se determiné que para la
configuracion deseada algunos de estos requerimientos operativos resultaban excesivos,
otros poco realistas, de modo que se propusieron nuevas prestaciones, respetando la
geometria deseada.
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CAPITULO 3. CONCEPCION Y TRAZADO DE
LA CONFIGURACION DE LA AERONAVE

3.1 Bosquejo conceptual

“A pesar de los argumentos en contra, que defienden bosquejar primero la vista en planta (debido a que todo
depende del arreglo de las superficies sustentadoras), muchos dibujan primero la vista lateral. Es de la vista lateral
y del fuselaje de los cuales nos percatamos mds en tierra, porque incorporan la mayoria de las lineas practicas y
estéticas que nos atraen o nos disgustan a primera vista. El fuselaje es la silueta currentilinea que envuelve al
volumen que aloja a la carga util, incorporando caracteristicas que facilitan la carga y descarga; y es la viga que
permite a las superficies de cola, dimensionadas economicamente, ejercer sus momentos.”

Darrol Stinton

Al contar con los parametros de longitud de referencia, alargamiento, envergadura y
superficie alar, se esta en posibilidad de concebir la geometria de la aeronave.

Aparte del concepto en la mente del disefiador, la primera etapa de la creacion de la
forma de la aeronave [13] consiste en realizar un bosquejo a mano alzada, que se
muestra en la figura 3.1.

Este bosquejo es la base para comenzar con el plano de trabajo, que definira con detalle
la forma de la aeronave, la ubicacion de los componentes y equipo estipulado. La
geometria de la aecronave se obtiene sin la ayuda de métodos analiticos, de modo que el
primer dibujo de la aeronave no representa la solucion final al problema de disefio, sino
que es un medio para llegar al disefio final mediante las fases subsecuentes de analisis.
En otras palabras: el avion, como tal, se disefia a partir de criterio, las dimensiones de
los componentes mas voluminosos y la aplicacion de un sentido de estética, y se va
mejorando en base a los resultados de los analisis que se realizan una vez definida la
geometria.

Idealmente, este bosquejo a escala relativa debe ilustrar las caracteristicas fisicas mas
importantes de la aeronave, como son:

e La primera nocion del perfil lateral de la aecronave y sus proporciones generales,
asi como una vista superior y secciones transversales representativas.

e La ubicacion de la tripulacion, y en particular una nocion realista del arreglo y
proporciones [13] de la cabina de mando y pasajeros.

e La ubicacion de la planta motriz y una nocion de su influencia en la forma de la
nariz.

e La ubicacion de las vigas principales del ala y las bisagras de las superficies de
control.

e La ubicacion de los puntos de fijacion del tren de aterrizaje.

El bosquejo conceptual realizado por este autor exhibe algunas de estas caracteristicas,
y las faltantes se definen sobre el plano, en las siguientes fases de disefo.

Esta descripcion sugiere que el plano exhibird un nivel de detalle mayor. El objetivo de
manifestar toda esta informacion en un plano es entregar una configuraciéon con un
volumen interno aprovechado eficientemente, con una forma aerodindmica aceptable y
un minimo de complicaciones estructurales [30].
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Figura 3.1 Bosquejo conceptual de la aeronave (Oscar Bello)

De la figura 3.1 se observa que se esta tomando como referencia a la longitud obtenida
del dimensionamiento inicial. De igual manera, se observa que se determind la escala
relativa de estos trazos para tomar sus dimensiones como referencia para pasar al plano
en CAD.

Al comenzar con este bosquejo, no se tenia la certeza de si lo que se estaba haciendo era
correcto. Sin embargo, de acuerdo con Raymer [9] y Stinton [10], siempre es una buena
idea iniciar con un bosquejo. Kirschbaum [13] expande este criterio, afirmando que es
necesario aprender a bosquejar a escala, ademas de que reconoce que con frecuencia el
primer bosquejo no refleja la idea que el disefiador esta visualizando en su mente.

Del perfil lateral bosquejado se observa que:

e Idealmente, la bancada del motor debera ser lo mas corta posible para reducir
superficie himeda y longitud total de la aeronave.

e FEl tren de nariz estara montado en el cortafuego, mientras que el tren principal
estard montado en la viga trasera del ala.

e La fila del piloto se encontrara en una posicion ligeramente méas elevada que los
pasajeros, para ofrecer mayor visibilidad sobre la nariz, al estilo de un
Beechcraft Bonanza (ver figura 3.16).

e Los asientos de la cabina de pasajeros estaran dispuestos en configuracion
“club”, es decir, los pasajeros iran enfrentados. Esto contribuira a dar una nocion
de mayor espacio y comodidad.

e El compartimiento de carga contara con una escotilla independiente de la puerta
trasera de acceso.
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e La pendiente superior e inferior de la seccion de cola del avion no excederan
10°.

e El fuselaje no sera de seccion cilindrica, pero se esta haciendo una estimacion
inicial de lo que seria el didmetro equivalente del fuselaje.

Las tres secciones transversales representativas no estan acotadas, y se dibujaron
meramente para ilustrar lo siguiente:

e Latripulacion estara dispuesta en tres filas de dos personas sentadas lado a lado.

e La cabina de pilotos debera contar con suficiente vision exterior hacia los
costados y hacia arriba.

e Los controles de vuelo estaran duplicados.

e Idealmente, el cortafuego debera ofrecer la menor superficie frontal posible.

e El equipaje se alojard detras de la ultima fila de pasajeros y estard asegurado
mediante una red.

e La estructura del ala sera del tipo “carrythrough” o “pasante” y abarcara el area
debajo de los asientos. Se ilustra esta estructura en la figura 3.2.

Figura 3.2 Estructura central del ala tipo carrythrough [9]

e La curvatura de las secciones transversales de la aeronave variara en cada
estacion del fuselaje.

Con este dibujo a mano alzada y las medidas iniciales tomadas se esta en posibilidad de
comenzar con el plano en CAD. Dado que este dibujo requiere una mayor precision, es
necesario contar con las dimensiones reales de los componentes mas voluminosos, es
decir, la tripulacion y el motor.

Habiendo descrito las caracteristicas del bosquejo conceptual, se presenta a
continuacion una sintesis de las consideraciones que afectan directamente a la geometria
de la aeronave. Estas consideraciones de disefio constituyen restricciones dentro de las
cuales debera mantenerse la configuracion a fin de que sea una solucion realista a los
requerimientos.

3.2 Diseiio conceptual, disefio industrial y pensamiento de diseiio

Existe el argumento de que el disefio en base a valores estadisticos no tiene validez, que
no tiene caso realizar un disefio “conceptual” puesto que de cualquier manera va a
cambiar [31]. Sin embargo, es necesario comenzar por un disefio base, puesto que s6lo
se tiene una oportunidad de comenzar con un proyecto; la informacion confiable sobre
el disefio llega solamente hasta muy avanzado el proceso de disefio, cuando es ya muy
tarde para corregir las cosas de manera optima. En las primeras fases del proceso de
disefio es facil realizar cambios, pero la informacion sobre el disefio esta incompleta y a
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veces es incorrecta. Conforme el proceso de disefio avanza, la cantidad de conocimiento
sobre el objeto de disefio incrementa de manera asintotica hasta el 100%, mientras que
la libertad de actuar en base a ese conocimiento desciende de manera asintotica hasta el
0%, a esto se le conoce como la “paradoja del disefio” [32].

Existe cierto nivel de confiabilidad puesto que la primera “unidad de medida” utilizada
para disefiar un vehiculo tripulado es el cuerpo humano, que es uno de los parametros
tomados en cuenta en este trabajo. Todo disefio de un vehiculo tripulado debe
incorporar consideraciones ergonomicas, que influyen directamente en la forma final
del producto. Los ocupantes de cualquier vehiculo son frecuentemente los elementos
mas criticos, y de cometerse un error en la ubicacion y postura de los ocupantes, es
posible que necesite redisefiarse la arquitectura completa del vehiculo. Dado que las
geometrias de los maniquies son constantes y representan a los usuarios finales, el
fuselaje o carroceria de una aeronave o automovil deben disefarse en torno a estos [33].

Figura 3.3 Perfil interno de un automovil [33]

Existen empresas como Aircraft Studio Design [34] que se dedican exclusivamente a
definir el concepto de disefio de un nuevo proyecto aeronautico, poniendo particular
atencion a la estética y ergonomia antes de proceder con consideraciones estructurales y
aerodinamicas, apoyandose en la realizacion de bosquejos mediante una mezcla de
técnicas a mano alzada y por computadora, entregando como resultado final un dibujo
en CAD para utilizarse como base para el disefio estructural [34].

Existe una semejanza entre el disefio aerodinamico de una aeronave tripulada y el
disefio industrial, puesto que el éxito comercial de un aparato de aviacion general
depende tanto de su factibilidad técnica como de su atractivo visual y de la comodidad
que ofrece a sus ocupantes. Ambos requieren que la forma del objeto de disefio en
cuestion sea definida a fin de evaluar su utilidad y funcionalidad. También se confirma
que ademas de las consideraciones preliminares inherentes a cada rama de la fisica que
gobierna a un vehiculo, uno de los elementos mas importantes en la concepcion de un
vehiculo es el cuerpo humano, en torno al cual se disena.
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La contribucion del disefiador industrial hace énfasis en aquellos aspectos del producto
o sistema que se tienen una relacion directa con las caracteristicas, necesidades e
intereses del ser humano. Esta contribucion requiere un entendimiento especializado de
los criterios visuales, tactiles, de seguridad y de utilidad que afectan al usuario. [35]

Por otra parte, ya se ha manifestado que existen mas consideraciones que tan solo las
cualidades mas aparentes de un objeto. Jacques Viénot, creador del concepto de
“estética industrial” y del instituto del mismo nombre, comision6 en 1952 a un grupo de
arquitectos, industriales, estilistas y filosofos, todos miembros del Instituto de Estética
Industrial de Francia, a redactar las leyes que conformarian el coédigo de ética para la
practica de esta profesion, precursora del disefio industrial.

Las leyes de la estética industrial se basan principalmente en las reflexiones del filésofo
Paul Souriau, quien manifestaba una apreciacion por la belleza implicita en los seres
vivientes, basada en el conocimiento de como funcionan sus 6rganos internos y su
dependencia reciproca con los demas 6rganos. Esta apreciacion da origen al concepto de
que la “estética racional” o “belleza util”, estriba en la correcta organizaciéon de los
elementos que constituyen a un objeto y su interaccion armoniosa [15], [16]. A
continuacion se presentan las leyes de la estética industrial.

1. Ley de la economia. La eficiencia en términos de medios y materiales, siempre
y cuando no sea en detrimento del valor funcional o de la calidad, es un factor
determinante de la belleza util.

2. Ley de la aptitud. El objeto debera estar adaptado a las funciones (y reconocido
como un producto técnicamente factible). La estética funcional implica una
armonia intima entre la funcionalidad y su aspecto.

3. Ley de la unidad y composicion. A fin de formar un conjunto armonioso, las
partes que constituyen al todo deben estar concebidas en relacion con las demas
y en relacion al todo.

4. Ley de armonia entre el aspecto y la utilizacién. En un trabajo que cumple
con las leyes de la estética industrial, nunca hay conflicto, sino armonia entre la
satisfaccion estética de un observador y la satisfaccion practica de un usuario de
dicho trabajo. Toda produccion industrial genera belleza.

5. Ley del estilo. El estudio de las caracteristicas estéticas de un trabajo o de un
producto industrial debe tomar en consideracion la época a la cual debe
adaptarse. Un trabajo s6lo puede tener una belleza perdurable si ha sido
concebido sin la influencia de las modas. Las caracteristicas estéticas de una
obra 1til generan un estilo propio de su época.

6. Ley de evolucion y relatividad. La estética industrial no es definitiva: esta en
evolucion perpetua. La belleza de una obra util es una funcion de los avances

tecnologicos utilizados en su creacion.

7. Ley del buen gusto. La estética industrial se expresa mediante la estructura,
forma, balance de sus proporciones y el tipo de obra. La eleccion de los
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10.

11.

12.

13.

materiales, detalles de presentacion y los colores estan mas relacionados con el
buen gusto que debe ser complementario al respeto a la Ley de la Economia.

Ley de satisfaccion. los atributos que imparten belleza a una obra deben
manifestarse de tal manera que estimulen los cinco sentidos: no tan solo a la
vista, sino al oido, tacto, olor y gusto.

Ley del movimiento. las maquinas disefiadas para estar en movimiento (por
aire, mar o tierra) hallardn en dicho movimiento las caracteristicas esenciales
que le confieren su estética. Sobre la ley de aptitud a la funcién y la ley de la
armonia entre aspecto y utilizacion, se agregara el factor del comportamiento de
la obra en su elemento (aire, mar o tierra) que dominara los otros factores de
juicio.

Ley de jerarquia y finalidad. La estética industrial no puede dejar de tomar en
consideracion la finalidad (utilizacion final) y las obras producidas
industrialmente. Se establece una jerarquia moral de manera natural. Los
productos industriales cuyos objetivos esenciales contengan un caracter noble y
que estén destinados a impulsar el progreso de la humanidad o que tengan un
impacto positivo en las estructuras sociales, tendran una recepcion favorable.
Por otra parte, los productos cuyo objetivo sea la destruccion de la humanidad
no podran ser objeto de admiracion.

Ley comercial. La estética industrial encuentra su principal aplicacion en el
mercado comercial. La ley de la mayor demanda posible no deberd disminuir en
importancia a las demas leyes que definen a la estética industrial. Las ventas no
seran consideradas como un criterio para el valor estético. Al considerarse, las
ventas atestiguaran la igualdad entre el creador y el consumidor, sin importar el
precio.

Ley de la integridad. La estética industrial implica una integridad y honestidad
en la eleccion del tema y los materiales. Una obra industrial no puede
considerarse un objeto de belleza si contiene algin elemento de engafio o
trampa. Sin embargo, las vestiduras y accesorios necesarios para el
funcionamiento de la obra son validos siempre y cuando expresen la funcion
esencial del objeto y no sirvan para ocultar materiales o partes que pongan en
riesgo la funcionalidad o valor del objeto.

Ley del arte implicito. La estética industrial involucra un elemento de
pensamiento artistico entramado en la estructura de la obra. A diferencia de la
ornamentacion mas o menos arbitraria o artificial de las artes aplicadas, las artes
involucradas en la estética industrial pueden considerarse implicadas de manera
particular en el modelo a producirse, formando una simbiosis con la técnica.

Podria decirse que estas leyes establecen un antecedente mas profundo para la
definicion de la contribucion del disefio industrial. A partir de esta nocion es importante
aclarar que la estética industrial tenia como objetivo establecer una sinergia entre la
fuerte industrializacion en el occidente derivada de la Segunda Guerra Mundial y las
necesidades del ser humano. Al expandirse la industria, los intelectuales franceses
creian que el ser humano comenzaba a reducirse a un simple medio para mantener a la
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industria en movimiento, cuando en realidad el objetivo de la industrializacion era traer
progreso y bienestar para la humanidad. Las leyes de la estética industrial hacen
referencia al objeto de disefio como un todo integrado, compuesto por elementos
interdependientes. Esta descripcion coincide con la definicion de un sistema.

A pesar de la intencion del Instituto de Estética Industrial y sus miembros de establecer
un codigo de ética, conformado por las leyes ya presentadas, para guiar la produccion
industrial hacia la creacion de obras benéficas para la sociedad, existia cierta
ambigiiedad en cuanto a la aplicabilidad de este codigo, generando casi de inmediato la
pregunta “;qué productos industriales contribuyen al progreso y bienestar de la
humanidad?”. Ademas, entre los detractores de la estética industrial existia el temor de
que los industriales se auxiliaran de artistas para “decorar” sus objetos y les dieran
forma sin garantizar la unidad entre sus caracteristicas, es decir, su funcionalidad.

Con el crecimiento de la industrializacion y la infiltracion del consumismo como una
herramienta para incrementar las ganancias de las empresas, la estética industrial fue
diluyéndose gradualmente hasta convertirse en lo que hoy se conoce como “Disefio
Industrial”. A finales de los afios 50, el disefio industrial empezaba a constituirse como
una profesion dedicada a hacer los objetos mas atractivos, mas faciles de usar, o mas
faciles de vender [36]. El disefio se habia convertido en una herramienta del
consumismo.

En la actualidad, el disefio se sobreentiende como un sindonimo de estética, imagen y
moda [36]. Si bien las leyes de la estética industrial mencionan belleza y buen gusto, no
se limitan a estos elementos, sino que tratan al objeto de disefio como a un sistema,
implicando que el disefio era una actividad cuyo impacto alcanzaba a todos los niveles
de la sociedad, lo que responde la pregunta formulada anteriormente: los productos
industriales que contribuyen al progreso y bienestar de la humanidad son los sistemas.

La necesidad del ser humano es la base para el desarrollo de sistemas, sean de
transporte, comunicacion o distribucion de servicios. Las funciones a disefiar estaran
destinadas a satisfacer estas necesidades humanas, y a fin de que dichas necesidades
sean satisfechas, deberda haber unidad, o sinergia, entre estas funciones. Por tanto, el
disefio, como profesion, involuciond de ser una actividad reflexiva orientada a la
concepcion de sistemas, a una actividad con un alcance limitado, orientada a pequefios
objetos de consumo cuyo impacto en el progreso de la sociedad es despreciable.

Al ser una actividad orientada a la creacion de objetos o sistemas, el disefio puede
enfocarse desde otra perspectiva: el pensamiento de diserio, o una forma de pensamiento
integrativo que explota ideas mutuamente opuestas limitadas por restricciones para crear
nuevas soluciones. Esta integracion de ideas y restricciones tiene como objetivo
balancear la conveniencia (la satisfaccion de las necesidades del ser humano) con la
factibilidad técnica y la viabilidad econdmica, y llevar ese balance hasta su limite
absoluto [36]. Se puede deducir entonces que el pensamiento de disefio armoniza con
los preceptos originales del disefio industrial (las leyes de la estética industrial), y que el
objeto de disefio constituye a un sistema.

La figura 3.5 presenta una sintesis de la relacion entre el pensamiento de disefio, la
estética industrial y el disefio de la configuracion base de una aeronave.
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Figura 3.5 Procesos inductivo y deductivo en el diseiio conceptual [15], [16], [36] y [37]

El proceso de pensamiento de disefio comienza con un proceso inductivo [37], en el que
se crean opciones, basadas en datos independientes y/o restricciones, que en este caso
estan constituidos por los requerimientos de disefio, ergonomia, aerodinamica, etc., en
armonia con las leyes de la estética industrial. El concepto de disefio surgira de la
creacion de varias opciones, en forma divergente. El objetivo de crear varias opciones
en cuanto al concepto de disefio es poder visualizar la aeronave y tomar lo mejor de
cada opcién para crear el disefio base, representando la porcion convergente del
proceso, ilustrada en el costado derecho de la figura. Durante todo este proceso es
necesario balancear los datos de entrada, que son las restricciones y requerimientos ya
mencionados. Una nueva convergencia se dard mediante el analisis, constituido, en
principio, por la estimacion del peso y centro de gravedad de la configuracion (proceso
deductivo).

A continuacion se describen las restricciones impuestas por las diferentes
consideraciones de aerodinamica, ergonomia, sinergia estructural, etc.

3.3 Consideraciones iniciales de disefio
Se ha bosquejado la aeronave a escala relativa en torno a una longitud de referencia
obtenida mediante el dimensionamiento inicial. A pesar de que se manifiesta la

disposicion general del motor, la tripulacion y el compartimiento de equipaje, el
bosquejo es ambiguo en cuanto a la forma del fuselaje y del empenaje vertical: soélo se
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esta sugiriendo que el perfil lateral estara compuesto por curvas continuas que le den
una silueta suave, y que el empenaje vertical tendra cierto flechado hacia atras para
complementar la silueta del fuselaje.

Es necesario refinar este bosquejo mediante la aplicacion de consideraciones
aerodinamicas, de ergonomia y de estética. Dichas consideraciones haran mas especifica
la imagen de la aeronave y servirdn para generar un plano de trabajo, que asentara las
bases para su desarrollo a mayor profundidad. La figura 3.6 representa la aplicacion de
estas consideraciones para la creacion del plano de la aeronave.
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Figura 3.6 Consideraciones iniciales para el trazado de la configuracion base inicial

Se observa que estas consideraciones serviran para la creacion de opciones en cuanto a
la configuraciéon y forma de la aeronave mediante su integracion y balance, para
finalmente tomar decisiones basadas en lo que se ha creado y proponer una
configuracion base inicial. A continuacion se ofrece un panorama general de la
integracion de las consideraciones, seguido por la descripcion a detalle de cada una.

La primera aproximacion a la configuracion de la aeronave se realizard considerando la
disposicion de los pasajeros y el motor sobre la linea de centros, la forma en planta y
vista lateral del fuselaje, sinergia estructural entre el empenaje horizontal y vertical, y su
influencia aerodinamica mutua, asi como su atractivo visual. Debera proponerse una
distribucion de los diferentes elementos de la aeronave (ala, empenajes, tren de
aterrizaje, etc.) que favorezcan una sinergia estructural y presente un minimo de
complicaciones estructurales.
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La estética o innovacion se basa en la correcta relacion mutua de los elementos que
constituyen a la aeronave como un todo integrado. Sera una funcion directa de la unidad
entre las funciones y su forma exterior, adaptada a dichas funciones y expresiva de
estas.

El objetivo de dar una forma currentilinea al fuselaje es el de controlar la trayectoria de
las lineas de corriente de aire que circularan sobre el fuselaje, reduciendo al minimo
cualquier perturbacion que pudiera experimentar el aire atmosférico durante el vuelo de
la aeronave y por tanto reduciendo la energia que esta requerira para desplazarse.

Nariz/Planta motriz

e La instalacion del motor influird en la forma de la nariz del fuselaje dado que es
uno de los componentes mas voluminosos, y es la razon principal por la cual el
fuselaje es romo al frente. Debera dejarse provision para que el nucleo de la
hélice pueda asomar por el carenado del motor.

e Deberan proponerse, dependiendo de la potencia y dimensiones principales del
avion, las dimensiones de las tomas de enfriamiento y de salida.

Cortafuego

e Se incluird un bisel en el borde inferior del cortafuego a fin de reducir la
aceleracion negativa experimentada durante un choque.
Cabina de mando

e El parabrisas no debera tener una pendiente excesivamente aguda respecto a la
linea de vision horizontal, a fin de evitar la generacion de reflejos en el
parabrisas.

e Para el piloto, deberd haber cierta visibilidad sobre la nariz a fin de permitirle
realizar aproximaciones de aterrizaje. La altura a partir del asiento es un factor
importante, en cuanto a la ergonomia y seguridad.

e Debera manifestarse la disposicion de los cinturones de seguridad para el piloto
y pasajeros, que afectaran o estaran sometidos al arreglo estructural de la
aeronave.

Cabina de pasajeros

e La vista en planta y lateral deberan parecerse en la medida de lo posible a un
perfil aerodindmico. Esto sera sencillo para la vista superior puesto que es
practicamente la Uinica consideracion que rige su trazado, pero para vista la
lateral existen otras consideraciones importantes que influyen en su forma y
generan conflicto con esta consideracion. y la vista superior deberd terminar en
punta.

e Debera cuidarse de no hacer el fuselaje demasiado esbelto para su longitud o
puede afectarse la distancia entre hombros de los pasajeros asi como la altura de
la cabina.

e La ergonomia es probablemente la cuestion mas problematica puesto que se
tiene que mantener una cabina de mando y de pasajeros sobre una longitud
aceptable puesto que se tiene una longitud y volumen limitados para colocar a
los tripulantes.

e La aeronave debe tener una distribucion de curvatura que ofrezca comodidad,
que se interpreta como separacion entre los pasajeros, entre sus cabezas y
hombros respecto a las paredes internas de la aeronave. La vista superior no
representa la separacion entre hombros de la cabina, estando por encima de la
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linea de centros. Conforme se sube o baja sobre la linea de centros, el espesor
disminuye, debido a que las secciones transversales estaran conformadas por
curvas en lugar de rectas, lo que requeriré iterar el pardmetro que definird la
curvatura local del fuselaje.

Ala

e Ademas del motor y sistema de enfriamiento, se hace una disposicion muy
simple de los tanques de combustible, dentro de la caja de torsion del ala. La
representacion de los tanques es so6lo a nivel conceptual, puesto que no se
propondra la distribuciéon de todas las lineas de combustible, elementos
estructurales y sistemas de control que afectaran la disposicion final de los
tanques.

Conjunto de cola

e Debera limitarse la pendiente superior e inferior de la cola, que de ser demasiado
pronunciadas podria generar desprendimiento del flujo de aire al encontrar un
cambio excesivamente brusco en la curvatura. Asimismo, la combinacion de
estas pendientes puede o no afectar a la disposicion de los empenajes, al limitar
la superficie lateral del cono de cola sobre el que estaran colocados.

e De nuevo, se tienen restricciones de longitud total de la aeronave, por lo que no
podran colocarse los empenajes tan lejos como se desee, puesto que, se reitera,
hay una longitud limitada sobre la cual trabajar. De exceder demasiado la
longitud arrojada por el dimensionamiento inicial, alejandose demasiado de las
tendencias de disefio para aeronaves de esta categoria, se corre el riesgo de
sobrepasar los limites del estado tecnologico de estas aeronaves, sacrificando de
manera excesiva algin parametro importante del desempefio de la aeronave,
poniendo en riesgo su factibilidad y/o rentabilidad.

e El ala limitar4 la altura a la que podré ubicarse el empenaje horizontal respecto a
ella, dado que, a angulos de ataque elevados, proyectard una estela turbulenta
que puede anular la efectividad del timoén de profundidad.

e De igual manera, el empenaje horizontal generara una region de baja presion que
puede anular la efectividad del timén de direccion durante una barrena, lo que
requerira disponer el empenaje horizontal de modo que una porcion del timon de
direccion quede fuera de esta region.

e Estas condiciones deberan armonizar con la necesidad de conectar los elementos
estructurales de los empenajes a fin de promover una sinergia estructural,
evitando complicaciones en el disefio estructural.

En cuanto a la manufactura, al tratarse de una aeronave de materiales compuestos, no se
tendrdn las limitaciones geométricas inherentes a una aeronave de construccion
metalica, por lo que deberd proponerse una forma novedosa, considerando curvaturas
mas complejas y generando formas mas expresivas de la funcion de la aeronave,
mejorando la configuracion aerodinamica y dando un valor agregado a la innovacion de
la aeronave.

3.3.1 Consideraciones aerodinamicas

El fuselaje debera tener una forma currentilinea que genere la menor perturbacion
posible en el aire atmosférico. El perfil de la vista superior deberd asemejarse en la
medida de lo posible a un perfil aerodinamico, como se ilustra en la figura 3.7. Es
deseable que el perfil lateral también tenga esta caracteristica, pero existe la diferencia
elemental de que en la vista superior, los elementos interiores mas voluminosos (el
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motor y los pasajeros, principalmente) seran simétricos respecto a la linea de centros de
la aeronave, mientras que en la vista lateral no lo seran.

Para vista en planta v elevacion lateral:
Esre dnguio ne debe exceder los 25°

M -

—_— . —

aprox. 0.4 x longitud

5-7xiancho del fuselaje +profundidad)/2

Figura 3.7 Proporciones recomendadas de la vista en planta [10]

En la figura 3.7 se aprecia que el espesor maximo del fuselaje debera encontrarse
aproximadamente al 40% de su longitud total. El cono de cola debera terminar en punta,
formando un angulo no mayor a 25°, y como se observa en la acotacion de su longitud,
puede obtenerse una estimacion de la longitud del fuselaje utilizando su ancho y la
profundidad de la estructura central del ala, aunque ya se cuenta con una estimacion de
la longitud del fuselaje [10].

Por otra parte, los resultados del dimensionamiento inicial no ofrecen ningtn valor del
espesor del fuselaje, por lo que debe realizarse una estimacion por algun otro medio. La
figura 3.8 presenta un grafico para estimar la relacion de esbeltez de un cuerpo fuselado,
basada en el numero de Reynolds correspondiente a su velocidad de wuelo.
Considerando una velocidad de 148.5 nudos (275 km/hr) y una longitud de 8.46 m, el
namero de Reynolds segun la figura 3.8 sera de 44.4 x 10°, lo que requerira un espesor
relativo del fuselaje de 0.28. Esto corresponderia a 2.37 m de espesor del fuselaje, que
en realidad es excesivo para una aeronave de esta categoria, considerando que ya se ha
establecido que no se tendra un pasillo entre asientos; sin embargo, estos calculos son
de utilidad para aclarar cada vez mas la idea que se tiene de la aeronave: ahora se sabe
que, desde un punto de vista estrictamente aerodinamico, es conveniente favorecer un
espesor considerable.
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Figura 3.8 Relacion de esbeltez optima (espesor/longitud o cuerda) para una minima resistencia por
forma para una superficie frontal fuselada [10]

El espesor relativo del fuselaje puede reemplazarse por un didmetro equivalente, es
decir, interpretando su seccion transversal maxima como una circunferencia, como si se
tratara de un fuselaje cilindrico. El diametro equivalente se obtendrd mediante la
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ecuacion (3.1), necesitando el valor de la superficie maxima transversal del fuselaje
(Amax) [10].

D, =./d. 3.1)

Existe un rango de relaciones longitud-didmetro equivalente para aeronaves monomotor
que pueden utilizarse para la concepcion de la forma del fuselaje. La figura 3.9 presenta
la definicidn de los parametros mas importantes que definen al perfil lateral del fuselaje.
Ademas de la longitud total del fuselaje, el “cono” de cola corresponde a la porcion de
la longitud del fuselaje medida desde el cambio mas evidente de la pendiente del
fuselaje hasta el final de la cola.

Las proporciones de este cono tienen un impacto importante en el peso y la
aerodinamica de la aeronave: si la relacion de esbeltez de este cono respecto al diametro
equivalente del fuselaje es muy baja, habra en consecuencia un incremento en la
resistencia aerodinamica por superficie posterior, aunque el peso total del fuselaje
puede reducirse. Cuando la relacion de esbeltez de este cono es demasiado alta, habra
un incremento en la resistencia aecrodindmica por friccion asi como un incremento en el
peso.

Finalmente, la pendiente superior e inferior del cono de cola también estara limitada por
la necesidad de mantener una variacion gradual de dicha pendiente. Una variacion
demasiado repentina de las lineas del fuselaje generard turbulencia y resistencia
parasita, en detrimento de las prestaciones de la aeronave.

— .
\LP@ ndiente del cono de cola
e -
Dicdmerro del fuseldje 7
a
f Perdiente del cono del fuselgje
afc

Longitud del cono de cola Ife

Longitud del fuselaje If
Figura 3.9 Proporciones del fuselaje [11]

Los rangos aceptables de estas proporciones y angulos estdn manifestados en la tabla
3.1 a continuacion.

Tabla 3.1 Parametros del fuselaje utilizados comiinmente para aviacion general [9], [11]
| 1f/df | 5-8
| Iferdf | 3-4
| Ofc (grados) | 3-12

En el bosquejo de la figura 3.1, se ha indicado que el espesor maximo del fuselaje,
tomado provisionalmente como el didmetro maximo, serd de 1.59 m. Tomando este
valor y la longitud del fuselaje, se obtiene una relacion 1f/df de 5.3, dentro del rango
indicado.
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En cuanto al cono de cola, con una longitud de 3.58 metros (ver figura 3.1), la relacion
Ifc/df sera de 2.25, que es menor al valor minimo indicado. Esto es en parte
consecuencia de la altura y longitud ocupados por los pasajeros, dejando poca longitud
para el cono de cola. De cualquier manera, el concepto de disefio debera definirse en el
plano de trabajo y solucionar las discrepancias encontradas.

A angulos de ataque elevados, el ala proyectard una estela turbulenta que puede o no
cubrir al empenaje horizontal, dependiendo de su posicion relativa a éste. Es importante
mantener el empenaje alejado de esta estela debido a que la controlabilidad de la
aeronave depende de la fuerza aerodinamica ejercida por el accionamiento de esta
superficie mediante la columna de control. Dicho accionamiento no sera posible debido
a las fuerzas intermitentes generadas por la estela en caso de colocar el empenaje dentro
de esta. La figura 3.10 presenta la trayectoria de la estela del ala en multiplos de su
longitud de cuerda, y constituye una guia para la disposicion del empenaje vertical.
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Figura 3.10 Ubicacion del empenaje horizontal [9]

La disposicion de las superficies de cola tendra influencia en la recuperacion de la
aeronave de una barrena, explicada a continuacion.

Una barrena puede definirse como una entrada en pérdida agravada que resulta en una
llamada ““autorotacion” en la cual el avion sigue una trayectoria en espiral descendente,
ilustrada en la figura 3.11. Conforme el avion rota en torno a un eje vertical, la semiala
mas elevada estd menos desplomada aerodinamicamente que la semiala inferior, lo que
crea un momento de alabeo, guifiada y cabeceo. Basicamente, el avion es jalado hacia la
tierra por una combinacién de la gravedad y un movimiento de alabeo, guifiada, y
cabeceo en una trayectoria en espiral. La autorotacion resulta de un angulo de ataque
desigual en las semialas del avion. El ala ascendente tiene un angulo de ataque menor,
con lo que la sustentacion relativa incrementa y la resistencia decrece. Esta semiala esta
en una pérdida menos profunda. Mientras tanto, la semiala descendente tiene un mayor
angulo de ataque, superior al angulo critico del ala (de pérdida) donde la sustentacion
relativa decrece y la resistencia incrementa.
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Figura 3.11 Entrada en barrena [8]

Una barrena sucede cuando el ala de un avion excede su angulo de ataque critico (de
pérdida) con un derrapamiento o guifiada actuando sobre el avion durante, o mas alld, de
la entrada en pérdida. Durante esta maniobra no coordinada, es posible que el piloto no
esté consciente de que ha superado el angulo de ataque critico sino hasta que el avion
guifie fuera de control hacia el ala descendente. Si no se sale de la pérdida de inmediato,
el avion puede entrar en una barrena. Si esta pérdida ocurre mientras el avion estd en un
derrapamiento o viraje con derrape, esto puede resultar en una entrada en barrena y
rotacion en la direccion en que se esté accionando el timon de direccion, sin importar
cual semiala esté elevada.

Con frecuencia, al principio de una entrada en pérdida, una semiala descendera. Cuando
esto sucede, la nariz tendera a moverse (guifiar) en la direccion del ala descendente. Es
aqui donde cobra importancia utilizar el timén durante una entrada en pérdida. Debera
aplicarse el suficiente timén de direccion para evitar que la nariz guifie hacia el ala
descendente. Al mantener el control direccional y no permitir que la nariz guifie hacia el
ala descendente, antes de iniciar la recuperacion de la pérdida, evitando una barrena. Si
se permite que la nariz guifie durante la pérdida, la aeronave comenzara a derraparse en
la direccion del ala descendiente, y entrard en barrena. Una aeronave primero debe
entrar en pérdida para poder entrar en barrena. [8]

Por lo anterior, el timon de direccion debera mantener suficiente autoridad para
contrarrestar el momento de guifiada en esta condicion. La efectividad del timén de
direccion se vera anulada si este se encuentra en una region de baja presion generada
por el empenaje horizontal con su superficie enfrentada al viento relativo. Debera
evitarse esta condicion posicionando el empenaje vertical como se ilustra en la figura
3.12.

DESEABLE MANTENER 1/2 DE LA SUPERFICIE DEL TIMON FUERA DE LA ESTELA
/

PORCION FUERA /
DE LA ESTELA

TIMON INMERSO EM LA ESTELA
DEL EMPENAJE HORIZONTAL

Figura 3.12 Influencia del empenaje horizontal en el timon de direccion durante una barrena [9]
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3.3.2 Consideraciones de seguridad y manufactura

Durante un choque o aterrizaje forzoso, es posible que la aecronave descienda con tanta
velocidad que el tren de aterrizaje se desprenda. De colocar tanques de combustible
dentro del ala, es recomendable utilizar vejigas flexibles, que impediran que el
combustible se derrame en caso de un accidente. Al respecto, si se piensa montar el tren
de aterrizaje cerca de los tanques de combustible, su disposicion debera ser tal que no
pueda dafiarlos durante un accidente. Por la seguridad de la tripulacion, en aeronaves
civiles no deberan instalarse tanques de combustible dentro del fuselaje.

El carenado del motor no es rigido; en términos estructurales el fuselaje comienza a
partir del cortafuego, que constituye una gran superficie rigida cuyo borde inferior
puede enterrarse en el suelo durante un choque o aterrizaje forzoso, reduciendo
instantaneamente la velocidad e incrementando el riesgo de que la tripulacion sufra
lesiones o la muerte. Al doblar este borde inferior con bisel, o un angulo hacia atras, se
reducira el area de contacto con el terreno, reduciendo este riesgo. Esta consideracion se
ilustra en la figura 3.13.

PREFERIBLE

EL BISEL DEL CORTAFUEGO EVITA QUE EL BORDE INFERIOR SE ENTIERRE EN EL SUELO,
REDUCIENDO LA ACELERACION NEGATIVA EXPERIMENTADA DURANTE UN CHOQUE

EVITAR

UNCORTAFUEGO SIN BISEL INCREMENTA LAS CARGAS DE IMPACTO

Figura 3.13 Bisel del cortafuego para reducir cargas de impacto [9]

La figura 3.14 presenta la geometria de los cinturones de seguridad. Deberan respetarse
los angulos indicados en los diagramas a fin de mantener la funcionalidad de los
cinturones y evitar una presion excesiva sobre los hombros de los tripulantes.

Civmuron individual en
diagonal sobve el hombro

30° mdaximo

255 pulg
(65 cm)
nominal

45°a 55" 60" aprox

4 pulg. (10 cem)
max

Figura 3.14 Disposicion de los cinturones de seguridad [10]
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Al estar unidos a las cuadernas de la aeronave, los puntos de anclaje de los cinturones
afectaran el arreglo estructural y la posicion de los demas asientos. Estos puntos deberan
poder resistir una carga de 9.0 g mas un factor de seguridad adecuado.

La figura 3.15 ilustra la seccion transversal de un Beech Bonanza. Debido a que se trata
de una aeronave construida en aleacion de aluminio, seria demasiado costoso y
complicado producir un fuselaje con una variacion muy compleja de curvaturas, por lo
que su seccion transversal es practicamente rectangular con vértices redondeados. En
contraste, se ha especificado que la acronave de este trabajo se fabricara en materiales
compuestos, por lo que se tiene la ventaja de poder proponer una geometria mas

compleja.
@

Figura 3.15 Seccion transversal de un Beech Bonanza [11]
3.3.3 Planta motriz: conjunto MCIA-hélice y sistema de combustible

Comenzando por la instalacion del motor, la bancada se extenderd desde el extremo
trasero del motor hasta tocar el cortafuego. Por el momento, se considerard que la
longitud de la bancada sera la mitad de la longitud del motor [9].

El enfriamiento del motor sera por aire de impacto, que ingresara por una o mas tomas
al frente del carenado del motor, sera desviado por un conjunto de laminas dispuestas en
torno al motor, llamadas “bafles” y finalmente serd descargado por el borde inferior
trasero, justo antes del cortafuego, como se ilustra en la figura 3.16. El disefio de los
bafles corresponde a la fase de disefio de detalle.

Entrada

Salida

Figura 3.16 Enfriamiento por aire del motor

Este flujo de aire dentro del carenado del motor generara resistencia aerodinamica, que
puede restar hasta un 10% de la potencia del motor a la potencia disponible para la
aeronave, por lo que el flujo masico de aire de enfriamiento deberd mantenerse al
minimo para reducir estas pérdidas.

El 4rea de la toma de enfriamiento se obtendra mediante la ecuacion (3.2), para la cual

se utilizard la potencia de despegue, en Hp, y la velocidad de ascenso, en pies/seg,
ambos ya determinados en el capitulo anterior.
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bHp
Acnfriamcnto = W

climb

(3.2)

Para una potencia de despegue de 250 Hp y una velocidad de ascenso de 94.8 pies/seg,
el 4rea de la toma de enfriamiento sera de 1,115 cm® se proponen dos tomas de
enfriamiento circulares, una a cada costado del nucleo de la hélice, por lo que cada una
tendra un didmetro de 26.6 cm. La forma de las tomas de aire de enfriamiento no es
definitiva y puede cambiarse después, de ser necesario. El area de salida del aire de
enfriamiento debera tener un valor del 80% del 4rea de entrada, es decir 892 cm?.

Se ha propuesto una semi-elipse, proponiendo la longitud de su eje mayor (2A) y
despejando el valor de su eje menor (B) en la ecuacion (3.3). Finalmente, las
dimensiones de los flaps del carenado deberan ser tales que al desplegarse incrementen
la superficie de salida al doble, como minimo, requiriendo por tanto proyectar una
superficie de 892.5 cm’ cada uno respecto al flujo relativo. Se presentan las
dimensiones de las tomas de aire, la apertura de descarga y los flaps de enfriamiento en
la del carenado en la figura 3.17.

Acot:cm

Figura 3.17 Apertura de descarga de aire del carenado del motor
‘ 7AB
Area = > (3.3)

Para aeronaves tipo “caballo de trabajo”, para las cuales el ruido no es una
consideracion primordial [10], la ecuacion (3.4) provee una estimacion adecuada del
diametro de una hélice tripala, necesitando solamente el valor de la potencia requerida.

Dy, =20%/Hp (3.4)
El diametro de la hélice sera de 79.5 pulgadas (2 metros).
Para una potencia de 244 Hp, y considerando que se desea un techo maximo de servicio

de 20,000 pies, es recomendable seleccionar un motor sobrealimentado. Se presentan las
caracteristicas del motor seleccionado en la tabla 3.2
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Tabla 3.2 Caracteristicas del motor 10-540C [38]

Motor de cilindros horizontales
Tipo opuestos, enfriados por aire y
con inyeccion de combustible

Lycoming 10-540-C

Marca y modelo

| |

| Desplazamiento, pulg’ | 540

| Potencia (Hp) | 250

| Régimen de operacién (RPM) | 2,575

| Altura, pulg. (cm) | 24.46 (62.1)
| Ancho, pulg. (cm) | 33.37 (84.8)
| Longitud, pulg. (cm) | 38.42 (97.6)
| Peso seco, libras (kg) | 404 (183.4)

Posicion del C.G. a partir de
la cara de la brida de montaje 19.27 (49)
de la hélice, pulg. (cm)

... respecto a la LC del cigiierial, 5.8 (14.7) por debajo y
pulg. (cm) 0.23 (0.58) a la izquierda

Al momento de tener estos datos, no se contaba con un conjunto de tres vistas que
dieran suficiente detalle del motor en cuestion, por lo que se recurrié a una vista lateral
representativa de los motores de esta marca que se encontraba en los archivos del autor
y se adaptd a las dimensiones indicadas en la tabla 3.2.

Se observa en la figura 3.18 que en el motor trazado en CAD que se incluyo6 una “caja”
en la parte inferior con la intencion de tener en cuenta el volumen adicional del
enfriador de aire necesario en un motor sobrealimentado debido a que inicialmente se
considerd utilizar un motor sobrealimentado, pero después se propuso un motor de
aspiracion normal. A pesar de esta decision se dejo el dibujo del motor como esta, a fin
de no restringir demasiado el volumen interno del carenado del motor.

Figura 3.18 Trazado de la vista lateral y frontal del motor a partir de imdagenes de referencia

Del dimensionamiento refinado se tiene que el peso del combustible sera de 150 kg, y
considerando una densidad de 0.72 kg/litro para la gasolina de aviacion [9], se tiene que
el volumen de combustible a alojarse en el ala serd de 208.8 litros, pero debera
considerarse ademas un volumen adicional de 5% para permitir la expansion del
combustible, entregando un volumen total de 219.2 litros.
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3.3.4 Ergonomia

Se ha establecido en la seccion 3.2 que el primer pardmetro, o “unidad de medida” para
el disefio de un vehiculo tripulado, es la tripulacién misma. Se acostumbra utilizar las
dimensiones de un tripulante de estatura y peso promedio, que en este caso corresponde
a un hombre de 1.78 metros de estatura y 81 kg de masa. La figura 3.19 ilustra la
construccion de un tripulante de estas caracteristicas mediante formas geométricas
simples [10].
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Figura 3.19 Representacion de un tripulante promedio mediante formas geométricas simples [10]

Stinton [10] considera el peso de los pasajeros serd de 81 kg, contra los 79.5 kg de
Raymer [9]. Se aceptara esta leve discrepancia en el peso de la tripulacion respecto al
dimensionamiento inicial. El tripulante representado en la figura 3.17 tiene una estatura
de 1.78 metros y un ancho maximo de 51 cm, medidos a la altura de los hombros. El
ancho a la altura de los hombros es una dimension importante puesto que, combinado
con sus demds proporciones, representara el espacio que ocupard un tripulante en la
vista frontal de la aeronave, y constituira un pardmetro que debera respetarse al disenar
la envolvente geométrica del fuselaje.

Dado que el fuselaje es el componente mas voluminoso puesto que llevara la tripulacion
en su interior, es necesario disefiarlo proporcionando suficiente volumen para alojar a
los pasajeros mas altos y robustos con comodidad, para el motor y para poder llevar el
equipaje.

Por otra parte, también debe considerarse el volumen de los instrumentos de vuelo y
navegacion, accesorios del motor, controles de vuelo y sistema de combustible. Aunque
el volumen de estos elementos es menor, su disposicion tendra un impacto tangible en la
configuracion de la aeronave. El objetivo del dimensionamiento y trazado del fuselaje
es generar un arreglo eficiente en términos de ergonomia, aerodinamica, estructuras y
peso.

Como ya se ha indicado, el Gnico parametro con el que se cuenta inicialmente es una
longitud obtenida de un dimensionamiento estadistico. En base a dicha longitud es
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necesario determinar qué tanta corresponde a la seccion del motor, a la cabina de
mando, de pasajeros y al compartimiento de equipaje. La ubicacion de estas secciones
determinara la forma del perfil lateral del fuselaje.

Las soluciones de disefio de otros fabricantes siempre son un buen punto de partida para
generar ideas propias; ellos ya se han enfrentado a los mismos problemas, y han
generado conceptos que los solucionan. Es util observar el trabajo de otros para
ayudarse a visualizar lo que uno desea crear.
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Figura 3.20 Longitud, altura y ancho de cabina representativos de una aeronave Beech Bonanza 36 [11]

Se observa en la figura 3.20 el perfil interno de un avion de 6 plazas Beechcraft
Bonanza (Fig. 2.7), similar al que se pretende disefiar, con la reserva de que este es de
tren retractil. Los asientos del piloto/copiloto y la primera fila de asientos de pasajeros
estan montados a la viga delantera y trasera del ala, respectivamente. La cabina de
mando y de pasajeros estan distribuidas sobre una longitud de 3.8 metros; el espesor
interno maximo del fuselaje es de 107 cm, y se encuentra aproximadamente entre los
hombros del piloto y la primera fila de pasajeros, mientras que la maxima altura de la
cabina medida desde el piso es de 128 cm. De la seccion transversal se observa que
solamente se estd brindando espacio suficiente para los asientos lado a lado, sin un
pasillo entre estos.

Se ha propuesto en el bosquejo conceptual una longitud total de la cabina de mando y
pasajeros de 3.77 metros (ver fig. 3.1), y debera ser suficiente para alojar a los pasajeros
con comodidad.

En la tabla 3.3 se presenta un rango de espesores internos de cabinas para aviacion
general, junto con los valores para dos aeronaves representativas, siendo el Bonanza y el
Piper 6X. Estos espesores internos son a la altura de los hombros, considerando dos
tripulantes “robustos” sentados lado a lado como el que se presenta en la figura 3.17. Se
observa que el Bonanza ofrece un poco mas de holgura que el minimo, mientras que el
Piper 6X supera el espesor interno recomendado.

Tabla 3.3 Espesor interno de cabina para asientos dispuestos lado a lado [10], [11], [14] y [25]

| Minimo para tripulantes robustos | 102 cm (40 pulg.)
| Recomendado 119 cm (47 pulg.)
Peor 97 cm (38 pulg.)

107 cm (42 pulg.), promedio
123.8 cm (48.75 pulg.), promedio

|
| |
| Beechcraft Bonanza |
| Piper 6X |
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La altura de la cabina debera tomarse entre el datum del asiento y el techo justo sobre la
cabeza del tripulante, que difiere del valor de la altura total de la cabina presentada en la
figura 3.19. La tabla 3.4 presenta una comparacion de alturas entre los asientos y el
techo para el 6X 'y el Bonanza, junto con la altura ideal y la peor que se puede proponer.
Se observa en esta tabla que las alturas al techo de las aeronaves competidoras son muy
bajas, y se supone que esto se hace por mantener un valor bajo de superficie himeda del
fuselaje.

Tabla 3.4 Separacion vertical entre asientos y techo [10], [24] y [25]

| Recomendado | 119 cm (47 pulg.)
| Peor | 97 cm (38 pulg.)
| 1°fila: 96.5 cm (38 pulg.)
Piper 6X || 2*fila: 90.8 cm (35.7 pulg.)

[ 3%fila: 87.6 cm (34.5 pulg.)
[ 1%fila: 96.5 cm (38 pulg.)

Beech Bonanza || 2°fila: 106.7 cm (42 pulg.)
[ 3%%ila: 91 cm (36 pulg.)

La figura 3.21 presenta una sintesis de las dimensiones ya presentadas, y aclara que la
distancia vertical desde el datum del asiento hacia el fondo del fuselaje dependera de las
dimensiones de la estructura central del ala y algun otro espacio adicional propuesto
para los tendidos de los cables de control, etc.
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Figura 3.21 Seccion transversal representativa de un fuselaje con asientos dispuestos lado a lado [10]

El espesor interno de la aecronave determinara la envolvente real dentro de la cual debera
colocarse a la tripulacion, puesto que debajo de la piel de la acronave habra elementos
estructurales y vestiduras que los ocultaran, por lo que es necesario suponer dicho
espesor para tener suficiente espacio para estos elementos. Como no se cuenta con un
arreglo estructural preliminar, bastard con proponer un espesor caracteristico para la
aeronave de la categoria relevante.

La tabla 3.5 presenta espesores internos recopilados de tres fuentes distintas. Se observa
que estos valores van desde menos de 1 pulgada hasta 3.5 pulgadas. Raymer [9] y
Roskam [9] proponen que con un espesor de una pulgada y media o menos bastara para
considerar los elementos ya mencionados. Sin embargo, Stinton [10] recomienda que
para aeronaves de 4 a 10 pasajeros, deberd considerarse un minimo de 2 pulgadas y
media. Dada la discrepancia entre estos datos, se propondrd un valor conservador para
este espesor, de 2.5 pulgadas (6.35 cm).
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Tabla 3.5 Espesores de pared interna del fuselaje recomendados de [9], [10] y [11]

| Espesor aproximado (estructura + acabados)

Numero de asientos/categoria [ Pulgadas || Centimetros

| [ 10menos || 2.54 0 menos
| 4-10 asientos [10] [ 25-35 | 6.35—8.89
| | |

1.5 3.81

Aviacion general [9]

Aviacion general [11]

La elevacion lateral de la cabina de mando constituye una definicion importante de la
geometria de la aeronave, puesto que tendra un impacto directo en la disposicion del
piloto y el espacio que debera reservarse sobre la longitud del fuselaje para satisfacer los
requerimientos de visibilidad sobre la nariz, a los costados y de ergonomia.
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Figura 3.22 Elevacion lateral para la cabina de mando de una aeronave ligera [10]

La figura 3.22 presenta la elevacion lateral de una cabina de mando para una aeronave
de construccion casera. Se tomard inicialmente esta definicion dado que es la que mas
se aproxima a la de una aeronave de aviacion general, considerando que debera
disponerse de los pasajeros dentro de una longitud y altura pequefios, al compararse con
aeronaves de otras categorias. Esta figura presenta la longitud sobre la cual debera
disponerse el asiento, considerando su datum, la longitud que debera proporcionarse
entre los pedales y dicho punto de referencia, las dimensiones generales del asiento y la
separacion entre la cabeza y el techo de la aeronave.

Una de las consideraciones mas importantes en la disposicion de la cabeza del piloto
dentro de la cabina de mando es la visibilidad sobre la nariz. Se observa en la figura
3.21 que se esta considerando una linea horizontal a partir del ojo del piloto, llamada
linea horizontal de vision, y por debajo de la cual debera haber cierta visibilidad sobre
la nariz y hacia el exterior para permitir observar la pista durante una aproximacion, que
debera formar un angulo de por lo menos 5°, siendo tipicamente de 7° para aviacion
general [9]. Si se observa con atencion la figura 3.19, el asiento del piloto esta
ligeramente mas elevado que el de los pasajeros, a fin de brindar una mayor visibilidad
sobre la nariz.
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La pendiente del parabrisas respecto a la linea horizontal de vision no debera ser menor
a 30°; normalmente se utilizan angulos de 40° o 50°, mientras que un angulo de 35° es
aceptable para materiales de menor calidad. Un angulo demasiado agudo generara
distorsiones por refraccion y reflejos del interior de la cabina, obstruyendo la visibilidad
hacia el exterior, especialmente de noche [10].

La disposicion de la cabina es importante para la seguridad en vuelo, ya que, de
proponer una configuracion demasiado incémoda, podria estarse sometiendo a la
tripulacion a estrés innecesario, que puede generar errores de juicio, o reacciones
fisiologicas como nauseas o malestar generalizado, y que en ambos casos puede
representar un riesgo en la operacion de la aeronave.

En seguida, debera tenerse en cuenta la visibilidad hacia los lados para el piloto, que
también sera un factor importante en la seguridad, al determinar la amplitud del campo
de vision hacia los lados, y es vital durante un viraje. Por su configuracion, una
aeronave de ala baja ofrecerd una gran visibilidad hacia el cuadrante lateral superior,
pero generalmente el ala obstruira con la vision hacia el cuadrante lateral inferior.
Debido a que la posicion del ala sera determinada por el balance y la aerodinamica de la
aeronave, esta desventaja sera inevitable. La figura 3.23 ilustra los angulos de vision
lateral exterior requeridos.
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Figura 3.23 Angulos de visibilidad exterior recomendados [10]

Finalmente, debera incluirse algin medio para contar con visibilidad clara hacia el
exterior durante un vuelo en lluvia fuerte, con formacioén de hielo en el parabrisas, o
cuando este se encuentre cubierto con los restos de un ave que se haya impactado, en
este caso una ventanilla al costado para el piloto (llamada “de vision directa” en
aeronaves mas grandes) a fin de brindarle suficiente visibilidad durante un aterrizaje de
emergencia. Dicha ventanilla debera ser lo suficientemente grande para permitir sacar
un brazo con vestimenta y limpiar una porcion del parabrisas [10].

3.3.5 Consideraciones estructurales

Durante el disefio conceptual no es necesario realizar un arreglo estructural; sin
embargo, es prudente que el disefiador tome en cuenta el impacto de la configuracion de
la aeronave en el arreglo estructural a fin de procurar entregar un disefio con la menor

cantidad de complicaciones posible.

La raiz del ala debera ubicarse de modo que las cargas transmitidas por el alma de las
vigas del ala puedan distribuirse facilmente a través del fuselaje. Debera tenerse cuidado
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de que las cuadernas no interrumpan a las aperturas en el fuselaje como pueden ser las
puertas o ventanillas. De igual manera, no debera haber aperturas en el fuselaje en areas
sometidas a grandes esfuerzos, como en el caso de la raiz del ala [12].

Es deseable hacer que los elementos estructurales realicen varias funciones, lo que
puede lograrse uniendo diferentes elementos de la aeronave a fin de que trabajen
conjuntamente [9], [11] como se ilustra en la figura 3.24. De preferencia, la pierna del
tren de nariz estard sujeta al cortafuego, que soporta al motor; la viga delantera y trasera
del ala estaran unidas a las cuadernas del fuselaje en la estacion a la que se encuentren,
y la puerta de acceso se encontrara entre estas cuadernas, a fin de evitar la
discontinuidad estructural mencionada anteriormente. El tren principal estara unido a la
viga trasera del ala, y el empenaje horizontal estara unido estructuralmente al empenaje
vertical por medio de sus vigas.

El objetivo de conectar los elementos estructurales de las partes principales de la
aeronave es el de evitar cambios abruptos en las trayectorias de transmision de las
cargas de las uniones del ala, cola y tren. Se ilustra en la figura 3.24 el concepto de
sinergia estructural. Las dos cargas principales que deberan soportar los elementos
estructurales seran el peso mismo de la aeronave y la sustentacion generada por el ala y
empenajes, de modo que la sinergia estructural se logrard al unir dos elementos
sometidos a cargas opuestas, como se muestra en el costado izquierdo de la figura 3.24:
las cargas P; y P, transmitidas por los miembros rectos se encontraran en el nodo. Por
otra parte, si los miembros estan separados entre si por una distancia d, se generara un
momento en el elemento horizontal que los une, y en consecuencia habra una
deformacion de la estructura, lo que requerira reforzar este elemento horizontal paras
mitigar dicha deformacion, incrementando el peso. Esto constituye una complicacion
estructural, y recordando que a mayor peso de la estructura, menor sera el peso de la
carga util que podra transportarse, depreciando la rentabilidad de la aeronave.

Portezuela entre las cuadernas
conectadas a las vigas del ala

Viga delantera del empenaje vertical Y, s
del empenaje horizontal

%C)uadema, viga trasera del ala y tren principal

Figura 3.24 Sinergia estructural

1 A

P, Py

DESEABLE EVITAR

Tren de nariz y cortafuego
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3.4 Refinamiento del concepto de disefio e integracion de consideraciones iniciales

Se muestra el primer trazado en CAD de la aeronave en la figura 3.25. Se intentd
transferir la silueta exterior al plano de trabajo. Este primer perfil no es expresivo de la
funcion del fuselaje como vehiculo: se espera que la silueta sea agradable a la vista, lo
que se logrard dandole una forma que comunique la nocion de movimiento y
comodidad, propia de un vehiculo tripulado. En seguida, se observa un gran volumen
interno “muerto”, o sin aprovechar, debajo de la cabina de mando y la primera fila de
pasajeros.

Figura 3.25 Primera evolucion

Ademas de la forma excesivamente simple del estabilizador vertical, se tiene la
impresion de que no ofrecerda mucha resistencia estructural. No se intentd dibujar el
empenaje horizontal puesto que a pesar de que estd manifestado en el bosquejo
conceptual, la definicion de su unidén con el empenaje vertical es ambigua, y no se
muestra la superficie que le correspondera al timoén de direccion.

Figura 3.26 Segunda evolucion

Se presenta el segundo perfil como una evolucion del primer intento en la figura 3.26,
de la cual se presentan las siguientes observaciones:

e Se suprimi6é el volumen “muerto” debajo del piloto y la primera fila de
pasajeros. El perfil inferior de la aeronave no se dibujé por el momento.
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e Se desecho la forma anterior de la cola para buscar una mejor opcion.

e Aligual que en el primer intento, no se esta incluyendo el motor.

e No se esta representando un espesor estructural, es decir, una separacion entre la
silueta exterior de la aeronave y la pared interior de la cabina de pilotos y
pasajeros.

e Los asientos de la cabina de pasajeros estan mas abajo de los del piloto pero aun
hay demasiada separacion horizontal entre los pasajeros, lo que contribuira a una
variacion muy grande en la posicion horizontal del centro de gravedad hacia la
cola, y esto es todavia sin considerar que no se ha definido atin la posicion del
equipaje.

e Laultima fila de pasajeros practicamente no presenta espacio entre la cabeza del
ocupante y el techo. De nuevo, ain no se ha propuesto el espesor estructural.

e Los asientos del piloto y la primera fila de pasajeros parecen estar demasiado
cerca. Es necesario aclarar que las lineas que representan los asientos son
referencias y no se ha considerado aiin un espesor para estos, por lo que son
susceptibles de presentar interferencias.

e También es importante mencionar que no hay una buena definicion de donde va
empotrado el empenaje vertical y el horizontal, y la terminaciéon de la cola
tampoco esta bien definida.

e No se tiene una idea de la ubicacion del centro de gravedad y por tanto el ala
estd en una posicion provisional.

También comienzan a manifestarse las deficiencias del bosquejo conceptual puesto que
este debio repetirse hasta presentar un arreglo realista; si bien ha servido para dar una
idea de las proporciones generales de la aeronave, la silueta del perfil lateral no ha sido
definida con suficiente claridad, y mucho menos la forma del empenaje vertical, que le
da “personalidad” a un avion de esta categoria [11]. Un buen bosquejo conceptual
presenta las caracteristicas geométricas de la aeronave a disefiar sin ambigiiedad. La
aeronave debe presentarse claramente tanto en el dibujo a mano alzada como en el plano
de lineas. Idealmente, el bosquejo debe poder transferirse a CAD prdcticamente tal y
como estd, sin requerir modificaciones significativas [13].

Al hacer el primer bosquejo conceptual, el disefiador debera evaluar si ha reproducido
con suficiente fidelidad su visualizacion del concepto de disefio. Con frecuencia, el
primer bosquejo no se parece a dicha visualizacion [13].

Figura 3.27 Tercera evolucion

La figura 3.27 presenta la tercera evolucion del perfil lateral de la aeronave. En esta
evolucion se presenta un perfil mas completo, que incluye la seccion inferior del
carenado del motor y la terminacion del cono de cola. El perfil que define al parabrisas,
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el techo y la cola estd conformado por segmentos de arco, y no necesariamente hay
continuidad entre dichos segmentos, lo que no es deseable, considerando que se busca
proponer una silueta currentilinea.

Una porcion de la seccion inferior del fuselaje se dibujé como una recta, dado que por el
momento no parece haber una mejor solucion. La definiciéon de los asientos es aun
bastante pobre y puede que aun haya interferencia entre estos. Aun hay mucho espacio
sin aprovechar sobre las cabezas de la tripulacion de cabina y la primera fila de
pasajeros. La ubicacion del ala sigue siendo dudosa puesto que atn no se ha realizado
una estimacion del centro de gravedad. Como se observa en el primer dibujo, se trazé la
porcion inferior del carenado del motor con una curva de manipulacion libre a fin de dar
una idea de la forma general del fuselaje. El perfil lateral podria ser mas expresivo de su
funcion como vehiculo, y aun no parece ser el concepto “ganador”. Se explicara el uso
de splines y conicas en la seccion 3.5.3.

La figura 3.28 presenta el cuarto intento de producir un perfil lateral. Se observa que
esta vez se construyo6 a partir de una linea de referencia central y se procurd “limpiar” la
silueta aerodinamica. La forma de la ojiva de la hélice es provisional. Se estd tomando
el perfil inferior de la tercera evolucion, mientras que el perfil superior es totalmente
nuevo.
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Figura 3.28 Cuarta evolucién

Aparentemente, se estd dando una nocion de donde estard montado el empenaje vertical,
y la extension de la cola detras del borde de salida sugiere que el empenaje horizontal se
montara sobre esta distancia y por tanto estara desfasado respecto al empenaje vertical,
con la ventaja de que tendra mayor brazo de palanca y por tanto requerira menos
superficie. Sin embargo, se observa también que la cola tiene un gran volumen interno
que no esta cumpliendo ningtn fin, y ademas contribuye a incrementar la superficie
htimeda de la aeronave, lo que en consecuencia incrementara la resistencia parasita y el
peso puesto que estos parametros dependen directamente de esta superficie.

Figura 3.29 EADS-Socata Tobago, cuatro plazas [11]

La distribucion de los pasajeros no ha cambiado. El empenaje vertical esta fuera de la
estela del empenaje horizontal, que fue colocado detras del borde de salida de lo que

90



después se convertira en el timén de direccion, al estilo de un EADS-Socata Tobago
(ver figura 3.29). Sin embargo, no hay sinergia estructural en la seccion de cola puesto
que el empenaje horizontal no estara conectado con ninguna de las vigas del empenaje
vertical.

Aunque no se aprecia en la figura 3.28, la altura total considerando la separacion entre
la punta de la hélice y el suelo era excesiva con respecto a las especificaciones.

12111 ‘E

Figura 3.30 Vista a detalle de la cabina y primera fila de pasajeros de la cuarta evolucion

Se muestran las distancias verticales de los asientos y separacion entre el piloto y el
tablero de instrumentos en la figura 3.30. El angulo de visibilidad sobre la nariz es
necesario para definir el perfil superior de la nariz del avion. La figura 3.28 muestra que
la primera y segunda filas de pasajeros estin demasiado separadas una de otra, lo que
resultara en un desplazamiento excesivo del centro de gravedad a diferentes condiciones
de carga, por tanto esta distancia debera reducirse, haciendo un balance entre la
comodidad de los pasajeros y el desplazamiento del centro de gravedad.

ﬁ::é&w

Figura 3.31 Vista en planta del fuselaje comparado con un perfil aerodinamico

A excepcion de la cuarta evolucion del perfil lateral, una de las deficiencias evidentes
de los perfiles ya presentados es la ausencia del motor, ya que junto con los pasajeros es
el componente que mayor impacto tiene en el trazado del avion. La figura 3.31 ilustra el
perfil superior de la aeronave comparado con un perfil aerodindmico (ver Secc. 3.3.1).
Se observa que se estd ensanchando la nariz del fuselaje para proporcionar espacio para
el motor, y queda por definirse la seccion de cola del fuselaje, que deberd fundirse con
el empenaje vertical.
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Figura 3.32 Quinta evolucion

Se presenta la quinta evolucion de la configuracion en la figura 3.32, en la que se
pretende dar una forma mas “estilizada” al fuselaje, desde el parabrisas hasta la
terminacion de la cola, cuya forma es conica en la vista lateral, y termina de forma
redondeada en la vista superior. Al incluir el empenaje vertical en la vista lateral, se
observa que no armoniza con la forma del fuselaje, y a pesar de que se esta logrando la
sinergia estructural entre los empenajes, no se esta satisfaciendo la consideracion
aerodinamica de entrada en barrena.

La geometria del carenado definida en el disefio conceptual no es definitiva, puesto que
no se definira atn la orientacion de la linea de potencia del motor, que puede tener
cierta inclinacion respecto a la longitudinal a fin de modificar la influencia de la
traccion de la hélice en la estabilidad del avién. En la fase de disefio conceptual se
considerarda que el eje del motor estd sobre la linea central de la aeronave, y la
definicién del carenado del motor derivada de esta suposicion serd suficiente.
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Figura 3.33 Sexta evolucion

La sexta evolucion de la vista lateral se presenta en la figura 3.33. Se conservo el
parabrisas, techo y pendiente de la cola de la evolucion anterior, y a falta de una mejor
solucion se esta proponiendo que la parte inferior del fuselaje sea plana entre el final del
carenado del motor y el comienzo de la pendiente de la cola. El requerimiento del
angulo del parabrisas establecido en la seccion 3.3.4 no estd siendo cumplido por la
disposicion del parabrisas, por lo que debera cambiarse. La disposicion de los asientos
sigue siendo la misma desde la cuarta evolucion. Se estd fusionando parcialmente el
empenaje vertical con el cono de cola, ya que por debajo de la raiz del empenaje se
observa claramente que el fuselaje no formara parte del timon de direccion. La posicion
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del empenaje horizontal satisface la consideracion de sinergia estructural, pero no la
consideracion aerodinamica de entrada en barrena. Aun debe reducirse la distancia entre
las filas de pasajeros puesto que el desplazamiento del centro de gravedad no debera ser
excesivo. Dada la incertidumbre de la posicion de los asientos, no se ha propuesto aun
el volumen del compartimiento de equipaje. Se observa en la figura 3.34 la reduccion en
altura de la sexta evolucion respecto a la quinta.

Figura 3.34 Reduccion de altura y superficie humeda entre evoluciones

Se consider6 incluir winglets tipo Whitcomb, mostrados en la figura 3.35, a fin de
incrementar la eficiencia aerodindmica del ala rectangular. Se muestra la configuracion
de la aeronave con extensiones en la punta en la figura 3.36.

Figura 3.35 Extensiones de punta de ala tipo Whitcomb [39]

Figura 3.36 Evolucidn de la\conﬁgumcio'n con winglets
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Debido a que las dimensiones del winglet dependen directamente del valor de la cuerda
de punta, es evidente que este es excesivamente grande, lo que lo volveria mas un
desperdicio de material y un incremento de peso que un beneficio en términos de
aerodinamica y rendimiento. Por consiguiente el concepto fue desechado.
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Figura 3.37 Séptima evolucion

Se presenta una séptima evolucion de la vista lateral en la figura 3.37. Aun hay conflicto
entre la consideracion aerodinamica y la estructural del conjunto del empenaje
horizontal y vertical. Se movio el empenaje vertical hacia adelante para despejar la
porcion trasera del cono de cola para dar cabida al empenaje horizontal; ahora, la
consideracion aerodinamica es correcta pero no se ha logrado la sinergia estructural, y la
seccion de cola no armoniza con el resto del perfil lateral.

Se busco evitar proponer una geometria de la cola que se fundiera suavemente con el
empenaje vertical a fin de no tener que enfrentarse al modelado de una geometria
complicada, sin embargo, dada la deficiencia de las configuraciones ya presentadas,
junto con la necesidad de proponer un concepto novedoso, no qued6é mas remedio que
desarrollar dicho concepto.

3.5 Dash-1

Se presenta en la figura 3.38 la configuracion que se adoptara como disefio base. Se han
logrado los objetivos de sinergia estructural entre el empenaje horizontal y el empenaje
vertical, asi como la consideracion de la estela turbulenta del empenaje horizontal en
barrena y su influencia en el timoén de direccion, dejando libre un tercio de la superficie
de este tltimo.

Hasta este momento, no se habia logrado un concepto que cumpliera satisfactoriamente
con las consideraciones iniciales ya establecidas. De aqui en adelante el perfil lateral
presentado en la figura 3.38 se conocera como Dash-1, que ahora se ha convertido en el
plano de trabajo, que sera analizado y modificado de manera continua segun se gane
mas conocimiento sobre lo ya dibujado. El Dash-1 se convertira en Dash-2 cuando se
efectie alguna modificacion importante sobre la geometria de la aeronave. Dicha
denominacioén es una “abreviacion” de dibujo [9], y se les llama asi a los planos
meramente por simplicidad.
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Figura 3.38 Vista lateral del plano de trabajo: Dash-1
3.5.1 Definicion de las estaciones del fuselaje

El plano de trabajo gira en torno a la linea de referencia del fuselaje, la cual atraviesa el
eje del motor y corre a lo largo de toda la aeronave. Esta linea de referencia define la
interseccion de las estaciones de la vista superior y lateral que a su vez definiran los
poligonos de control para la construccion de las secciones transversales. EI comienzo
del carenado del motor (el “agujero” por el cual asoma el ntcleo de la hélice) constituye
a la estacion 0, de ahora en adelante llamada FS 0.0 (de fiselage station).
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Figura 3.39 Secciones transversales del Dash-1

Las estaciones subsecuentes estan numeradas seglin su ubicacion sobre la longitud de la
aeronave, medidas en centimetros. Las estaciones continian mientras yazca sobre ellas
alguna parte fisica de la aeronave, se trate del fuselaje o algun empenaje. La figura 3.39
ilustra las estaciones representativas del Dash-1, que muestran los componentes internos
mas voluminosos, es decir, el motor y la tripulacion.

Se presenta una descripcion de los diferentes elementos del plano de trabajo del Dash-1,
de acuerdo con su ubicacion entre las estaciones del fuselaje.

Planta motriz FS0.00 FS156.02

e Se proporcion6 mayor holgura al contorno del carenado del motor.
Cortafuego  FS 156.02
e De acuerdo con la consideracion por accidente (Secc. 3.3.2), se ha provisto al
borde inferior del cortafuego de un bisel a 45° a fin de evitar que transmita de
forma integra las cargas de impacto al resto del fuselaje en caso de un aterrizaje
forzoso.
Cabina de mando FS 156.02  FS 305.66
e Hay incertidumbre debido a que, a pesar de que se tienen espesores
recomendados para la seccion acojinada del asiento, no se sabe cuanto se
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comprimira el cubo del asiento bajo el peso del piloto, y no se sabe exactamente
qué posicion tiene la espalda del piloto respecto al respaldo.

Se tiene un datum del asiento, pero no estd sirviendo para posicionar al
tripulante correctamente respecto al cubo y al respaldo.

Se tiene una separacion entre hombros de 119.8 cm para los pilotos, en FS
285.92.

Cabina de pasajeros FS 317.88 FS 484.45

Ala

El problema con la disposicion del piloto en su asiento es extensible a los
pasajeros puesto que se estan utilizando las mismas dimensiones iniciales para
los asientos.

Se tienen 143 cm de distancia entre asientos para los pasajeros, medidos a la
altura de la linea de centros de la aeronave.

Se tienen 120 cm de separacion entre hombros en la segunda fila de pasajeros,
en FS 339.77.

Se tienen 111 cm de separacion entre hombros en la tercera fila de pasajeros, en
FS 463.61.

FS 243.61 FS 396.83

La viga delantera se ha propuesto al 20% de la cuerda del ala, mientras que la
viga trasera se encuentra al 60% de la cuerda, ambas a partir de valores
estadisticos [9].

Se estd considerando el centro de gravedad de la aeronave completa sobre el
30% de la CAM y a la altura de la linea de referencia del fuselaje; sin embargo,
no se tiene ninguna certeza respecto a la posicion del ala puesto que no se ha
realizado una estimacion del peso en base al plano.

Se est4 proponiendo para cada flap una envergadura de 22.7% del valor de la
envergadura del ala, mientras que la cuerda tiene un valor del 30% de la cuerda
del ala.

Cada alerdn tiene una envergadura que abarca el 16% de la envergadura del ala.
La cuerda de los alerones corresponde al 28.5% de la cuerda del ala.

Se esta restringiendo el volumen disponible dentro de la caja de torsion del ala a
75% del valor de la envergadura a partir de la punta de cada semiala a fin de
reducir el riesgo de explosion de los tanques de combustible por una descarga
atmosférica [12].

Como se ilustra en la figura 3.40, se estan proponiendo vejigas de combustible
que abarquen aproximadamente 2 metros dentro de la caja de torsion del ala.
Esto a nivel conceptual puesto que se espera que el volumen de combustible
contenido en cada semiala esté distribuido entre varias vejigas a fin de evitar
formacion de olas y en consecuencia fallos en el suministro de combustible, asi
como cambios drasticos en la inercia de alabeo de la aeronave. Dado que el
perfil aerodinamico es el mismo a lo largo de la envergadura del ala, la seccion
del tanque sera la misma en todas las estaciones del ala. Considerando un tanque
de combustible de seccion rectangular, su area lateral, ilustrada en la figura 3.40,
sera de 718.6 cm”. Proponiendo una longitud de 2 metros dentro de cada semiala
para colocar los tanques, y recordando que s6lo 77% del volumen interno del ala
estard disponible para los tanques de combustible debido a espesores y
elementos estructurales atin no definidos [9], cada semiala alojard un volumen
de 110.7 litros para la longitud propuesta.
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Figura 3.40 Configuracion interna del ala y tanques de combustible

Cables de control FS 168.01 FS 463.61

Para alojar los tendidos de los cables de control se esta proponiendo un “canal”
que abarca desde el principio del tablero de instrumentos hasta llegar al final de
la cabina de pasajeros.

Este “canal” se dobla hacia abajo al llegar al borde del asiento de la primera fila
de pasajeros para mantener una altura constante de 10 cm sobre el piso y no
constituir un obstaculo durante el abordaje.

Conjunto de cola FS 681.49  FS 847.85

La viga delantera del empenaje vertical se encuentra en C/4 y tiene una
inclinacion de 37° respecto a la vertical.

Se esté utilizando un perfil NACAO0009 para el empenaje horizontal y vertical.
El timén de direccion tiene una cuerda del 40% de la CAM y una porcion de
este se encuentra por debajo de la linea de referencia del fuselaje, a fin de
satisfacer la condicion de entrada en barrena ya descrita. El perfil de raiz del
empenaje vertical se encuentra debajo de la linea de centros del fuselaje en una
linea horizontal imaginaria que parte del vértice formado por el extremo inferior
del borde de salida del empenaje vertical y donde termina la seccion de cola.

No se esta dando una nocién clara de donde termina el fuselaje y donde
comienza el empenaje vertical. Se reitera el objetivo de lograr que el fuselaje se
una suavemente con el empenaje vertical.

El cono de cola esta conformado por dos rectas, la superior con una pendiente de
10° y la inferior con una pendiente de 8.4°, evitando dar la maxima inclinacion
permisible de 12° a fin de reducir el impacto de la baja relacion de esbeltez del
cono, ofreciendo un cambio de direccion gradual a las lineas de corriente sobre
éste.

Ambos empenajes estan dimensionados en base a un coeficiente volumétrico
estadistico que sirve para obtener una primera aproximacion de su superficie. El
dimensionamiento de los empenajes se explica a continuacion.

Tras haber obtenido la geometria basica del ala, que consiste inicamente del valor de su
envergadura, cuerda y conicidad, se dimensionaron los empenajes vertical y horizontal
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utilizando un método estadistico llamado “coeficiente volumétrico” [9]. La efectividad
del empenaje horizontal para equilibrar este momento de cabeceo dependera del
producto de su superficie y su brazo de palanca respecto al centro aecrodinamico del ala.
Al multiplicar longitud por area se obtendran unidades de volumen, lo que explica el
nombre del método. Para el empenaje vertical, los momentos de guifiada a contrarrestar
estaran relacionados a la envergadura b,,, mientras que para el empenaje horizontal, los
momentos de cabeceo a contrarrestar estaran relacionados a la cuerda media del ala,

(jw .

Las dimensiones del empenaje vertical y horizontal pueden obtenerse mediante las
ecuaciones (3.5) y (3.6), respectivamente, despejando el valor de la superficie, Syt o
Sur. Se observa en ambas ecuaciones que el numerador como el denominador contienen
el producto de una longitud por un area, entregando un valor adimensional. La medicion
de los brazos de momento de los empenajes respecto al ala se ilustra en la figura 3.40.

LVTSVT
Cpp =——+ 35
= s (3.5)
LHTSHT
C,y = AL 3.6
HT CwSW ( )
- all .'f;/'
| S /__/" / )
| — ) S /
| v f
| —— — ,.’
lr-’f Cid ;

\

Momente del = |
empenaje horizontal _J

Memento de Cia Ly
cabeceo del ala
L.
vt »l

Figura 3.41 Brazos de momento para el dimensionamiento de los empenajes
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Las incognitas en las ecuaciones (3.5) y (3.6) seran las superficies de los empenajes, de
modo que los coeficientes volumétricos deberan estimarse en base a alguna tendencia
historica. En la tabla 3.6, reproducida de Roskam [11], se presentan los valores de los
brazos de momento y coeficientes volumétricos de los empenajes de varios aparatos
monomotores de aviacion general.

También se incluyen dos columnas en las que se expresa la proporciéon que guarda la
cuerda del timon de profundidad respecto a la del estabilizador horizontal, C1p/Cy, y la
proporcion del timon de direccion respecto al estabilizador vertical, Crp/Cy. Se observa
en la tabla 3.6 que la columna correspondiente a las proporciones del timon de
profundidad respecto al estabilizador horizontal contiene algunas aeronaves que utilizan
un estabilizador horizontal de una sola pieza, en cuyo caso no cuentan con un timoén de
profundidad y solo cuentan con un compensador para el balanceo aerodinamico del
avion a diferentes condiciones de vuelo, como el que se ilustra en la figura 3.41. Para un
empenaje de una sola pieza, el coeficiente volumétrico de dimensionamiento puede
reducirse en un 10 o 15% [9].

98



W )

u \/ - W/

Estabilizador herizontalftimén de profundidad Estabilizador de una sola piezaicompensader

Figura 3.42 Tipos principales de empenaje horizontal para aeronaves comparativas

Se hara la suposicion de que el conjunto del empenaje horizontal corresponderd a un
estabilizador con timén de profundidad, como el que se ilustra en la figura 3.42.

Tabla 3.6 Coeficientes volumétricos y brazos de momento para empenajes horizontales [9]

Aeronave Lar, Cur Crp/Ch Ly, Cyr Crp/Cy

m (raiz/punta) m (raiz/punta)
Cessna Skywagon 207 4.94 0.92 0.48/0.47 5.49 0.046 0.46/0.46
Cessna Cardinal RG 4.36 0.60 estabilizador 4.11 0.038 0.35/0.43
Cessna Skylane RG 436 0.71 0.47/0.39 4.82 0.047 0.41/0.42
Piper Cherokee Lance 491 0.61 estabilizador 4.66 0.037 0.26/0.50
Piper Cherokee Warrior 4.11 0.48 estabilizador 4.63 0.026 0.29/0.52
Piper Turbo Saratoga SP 4.94 0.70 estabilizador 4.63 0.038 0.23/0.58
Rockwell Commander 332 0.49 0.33/0.44 3.47 0.039 0.30/0.46

El timén de direccion tiene a lo largo de su envergadura una cuerda del 40% de la
cuerda del empenaje vertical. Se presenta la definicion de la geometria del empenaje
vertical en la figura 3.43; se observa que el angulo de flechado del timon de direccion
estara definido por el vértice formado por la extension de las lineas que definen al
empenaje vertical. Durante el desarrollo a mayor profundidad del proyecto debera
determinarse si esta configuracion de los empenajes proveera las caracteristicas de
estabilidad necesarias para la aecronave propuesta.

e Los valores de conicidad para los empenajes verticales de aeronaves de esta
categoria oscilan entre 0.32 y 0.58, mientras que para los empenajes horizontales
vande 0.45a1 [9].

e La conicidad del empenaje vertical de acuerdo con la definicion presentada en la
figura 3.42 es de 0.64, mientras que la relacion cuerda del timon/cuerda del
empenaje es de 0.57 para la raiz y 0.40 para la punta del timén de direccion.
Aunque no coincide del todo con los valores presentados en la tabla 3.6, se
presenta esta configuracion del timon de direccion como aproximacion inicial,
armonizando con la conicidad y flechado del conjunto del empenaje vertical.

e FEl empenaje horizontal tiene una conicidad de 0.8, mientras que la cuerda del
timén de profundidad corresponde al 50% del valor del conjunto del empenaje,
como primera aproximacion. Su envergadura es de 4.82 metros.

e El brazo de palanca para el empenaje horizontal es de 3.81 metros, mientras que
el del empenaje vertical es de 4.58 metros. El empenaje horizontal es, por tanto,
mas grande que los de aeronaves semejantes, en parte debido a su posicion
adelantada respecto al empenaje vertical, y seria conveniente adelantar el ala
para darle un mayor brazo de palanca, lo que podra hacerse o no, segun los
resultados de la estimacion de peso y centro de gravedad subsiguiente.
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Figura 3.43 Definicion del empenaje vertical y horizontal

Por otra parte, en la figura 3.44 se observa que se esta cerca a resolver la cuestion de la
influencia de la estela turbulenta del ala sobre el empenaje horizontal. La ubicacion del
ala no es definitiva y se desplazara hacia adelante, con lo que terminara de librarse al

empenaje horizontal de la influencia del ala.
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Figura 3.44 Influencia de la estela del ala a angulos de ataque elevados sobre el empenaje

horizontal del Dash-1
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3.5.2 Conformado del fuselaje mediante secciones transversales creadas con
primitivos

Al haber llegado a un concepto satisfactorio en términos de estética y de
consideraciones técnicas iniciales, ha llegado el momento de definir la geometria en tres
dimensiones de la aeronave.

@]

Figura 3.45 Secciones transversales generadas a partir de primitivos

Antes de llegar al disefio base, se intentd definir la forma de la aeronave mediante
secciones transversales construidas con primitivos (rectas y segmentos de arco), como
se muestra en la figura 3.45 [40]. Este intento se realizd6 comenzando por la forma
(supuesta) de la seccion de nariz y se fue evolucionando sobre la longitud del fuselaje
mediante un cambio gradual en las proporciones de los primitivos que conforman a cada
seccion, de manera semejante a como se realizaba el conformado de embarcaciones y
automoviles [40] antes de la implementacién de la geometria proyectiva a esta
importante fase de la definicion de la geometria de un vehiculo. El resultado de esta
definicion se muestra en la figura 3.46.

Figura 3.46 Conformado de la aeronave mediante secciones transversales generadas con primitivos

El isométrico en la figura 3.46 se presenta a fin de mostrar las deficiencias inherentes a
la generacion de la geometria de una aeronave mediante primitivos. Al ser una
combinacion de rectas y segmentos de arco, es necesario generar la superficie del
fuselaje “por tiras”, dependiendo de si el nimero de segmentos de arco y rectas son los
mismos de una estacion a otra; de no ser asi, quedaran huecos en la superficie, como
puede observarse en el isométrico.
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3.5.3 Conformado del fuselaje mediante curvas cénicas generadas mediante
tratamiento grafico

Una forma mas eficiente para definir la forma de la aeronave consiste en utilizar curvas
conicas para definir cada seccion transversal, que serviran para ofrecer una curvatura
definida por un solo elemento y evitar las complicaciones evidenciadas en la figura 3.46
[9], [40].
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Figura 3.47 Construccion de los poligonos de control para una seccion transversal del fuselaje

Como ya se ha manifestado en la seccion 3.5.1, la vista lateral de la aeronave se ha
construido en torno a una linea de referencia del fuselaje, que en su vista superior es
llamada linea de centros, dado que el fuselaje sera simétrico respecto a la vertical. A
partir de la vista lateral y superior ya se conoce la altura y espesor del fuselaje para una
estacion (FS) dada. La figura 3.47 ilustra la construccion de los poligonos de control
para la estacion 5 en el plano; es importante definir esta geometria primitiva de cada
estacion del fuselaje puesto que las curvas que la definiran estaran inscritas a estos
poligonos.

La altura y espesor de la estacion se intersectan a la altura de la linea de referencia del
fuselaje y de la linea de centros, respectivamente. Esta interseccion formard cuatro
cuadrantes, dentro de los cuales se trazaran las curvas inscritas a cada poligono. Se
observa en la figura 3.47 que cada poligono tiene tres vértices de control marcados con
un asterisco (*), dos de los cuales tocan a un extremo de la altura y del espesor de la
estacion, mientras que el tercer vértice define el area de dicho poligono. Las lineas que
forman a cada poligono tienen una pendiente de 0° y 90°, generando puntos de
tangencia, marcados con dos asteriscos (**). Los vértices de control podran inclinarse a
cualquier angulo, y la curva inscrita a este poligono sera tangente al poligono en los
puntos de tangencia. Para este fuselaje, los poligonos de control formaran un rectangulo.
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Una vez definidos los poligonos de control para cada seccion transversal local de la
aeronave, es necesario definir un punto de control dentro de cada poligono, que servira
para construir la curva que definira a cada cuadrante de la seccion transversal.
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Figura 3.48 Curvas correspondientes a los distintos valores del parametro p, inscritas a un poligono de control ABC

El valor del parametro p definird el tipo de curva que estard inscrita al poligono de
control ABC, como se ilustra en la figura 3.48. Este parametro simplemente indica la
fraccion de la longitud de la recta C-D a la que se encontrara el punto de control, que se
utilizard para trazar los haces proyectivos que definiran los demas puntos de la curva
conica. Para este poligono, los vértices A y B corresponden a los puntos de tangencia. A
continuacion se presenta el tratamiento grafico de estas curvas. Como las secciones del
fuselaje seran simétricas respecto a la vertical, se presentara el trazado de las curvas
solamente para el primer y cuarto cuadrante.

TRAZAR

TRAZAR

1] v

a. b. c.
Figura 3.49 Trazado del poligono de control

a. Una vez definidos los poligonos de control para la estacion del fuselaje, se
trazan diagonales entre los puntos de tangencia (ver figura 3.49q).

b. Se trazan rectas de los vértices al origen (ver figura 3.49b).

c. De las ultimas rectas trazadas, se elimina el segmento que va del centro a la
interseccion con la diagonal que toca los puntos de tangencia (ver figura 3.49c¢).
Abhora se tiene la recta C-D, como se muestra en la figura (3.49d).
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Figura 3.49 Trazado del poligono de control (cont.)

La recta C-D servira para definir la posicion del punto de control. La longitud de
esta recta serd reducida en la proporcion indicada por el pardmetro p. Por
ejemplo, en el primer cuadrante, el valor de p es de 0.65, es decir, 65% de la
longitud de C-D. Al reducir C-D al 65% de su longitud original, su extremo
“libre” corresponde al punto de control a partir del cual se trazaran los demas
puntos que definiran a la curva conica. Como se observa, el punto de control
debe quedar claramente marcado.

Se trazan rectas que parten de los puntos de tangencia de la vertical y la
horizontal e intersectan al punto de control. Es necesario prolongar estas tltimas
lineas hasta hacerlas tocar el poligono de control. Ya puede eliminarse la
fraccion de C-D obtenida en (3.49¢) tras marcar el punto de control.

Se trazard una linea que partird del vértice y tocard a la diagonal que une un
punto de tangencia de la vertical con el punto de tangencia de la horizontal. Esta
recta girard dentro del poligono de control, como la manecilla de un reloj. El
sentido de giro puede ser horario o antihorario. De aqui en adelante, esta recta
sera llamada /inea de Pascal.

e h. g B

Figura 3.49 Trazado de la curva cénica (cont.)
Al trabajar en AutoCAD, se dividid la recta AB en varios puntos para trazar las
“rotaciones” de la linea de Pascal. Al trazar la linea de Pascal, esta intersectara a
las lineas trazadas en la figura (3.49¢), generando los puntos 1 y 2.
Ahora, se traza una lineade Ba 1 y otrade A a 2.
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Figura 3.49 Trazado de la curva cénica (cont.)

i. A continuacion debe prolongarse la recta B-1 para que toque la recta A-2,
generando el punto 3. Este es uno de varios puntos que definirdn a la curva
conica dentro del cuadrante.

j- Ahora pueden eliminarse las lineas trazadas puesto que ya cumplieron su
funcion de generar el punto 3. La operacion se repite, rotando la linea de Pascal
al siguiente punto y nuevamente trazando las lineas B-1 y A-2, extendiendo de
nuevo la linea B-1 hasta tocar a A-2, generando otro punto 3. El punto 3
generado previamente no interviene en la generacion del nuevo punto. Esto se
repite hasta generar suficientes puntos para construir la curva. Obsérvese que no
se han eliminado las rectas que se intersectan en punto de control, puesto que

son necesarias para generar los demas puntos de la curva.
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Figura 3.49 Trazado de una seccion transversal con curvas conicas (fin)

Las figuras (3.49k) y (3.49/) ilustran la seccion transversal terminada. Ademas de los
puntos generados mediante la rotacion de la linea de Pascal, debe incluirse el punto de
control y los puntos de tangencia para definir la seccion. Por ultimo, pueden crearse
puntos adicionales para la linea de Pascal a fin de dar una mayor precision a la seccion,

como se muestra en el extremo inferior derecho del primer cuadrante de la figura
(3.49k).
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Ademas, en la figura (3.49/) se aprecia un concepto indicado en la figura 3.47: cada una
de las cuatro conicas que forman a la seccion transversal comparten un punto de
tangencia con la conica adyacente; por ejemplo, la conica en el primer cuadrante es
tangente a cero grados en el punto A, al que también es tangente la conica que se
encuentra en el segundo cuadrante. De igual manera, la conica en el primer cuadrante
tiene una tangente en comun con la conica en el cuarto cuadrante, a 90 grados. Cuando
dos conicas tienen una tangente en comun, es decir, sus puntos de tangencia son
colineales, estaran concatenadas, generando una curva continua, sin interrupciones,
como la seccion en (3.49/).

Asi como los segmentos que componen a cada seccidon transversal deben estar
concatenados entre si, las secciones transversales deberan estar concatenadas a lo largo
del fuselaje. A fin de brindar al fuselaje una superficie currentilinea, debera controlarse
la variacion del parametro p a lo largo del fuselaje para los cuadrantes superior e
inferior de cada estacion. A fin de concatenar correctamente (suavemente) las secciones,
el valor de p no debera variar de manera repentina de una estacion a otra, sino de
manera gradual.

3.5.3.1 Lineas auxiliares de control

Una forma efectiva de representar la variacion del parametro p a lo largo del fuselaje
consiste en trazar lineas auxiliares de control [9], cuya distancia vertical respecto a una
linea de referencia representa la posicion del punto de control definido por p. La figura
3.50 ilustra esta forma grafica de controlar la curvatura del fuselaje.
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0.5467 0575 0.6
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Figura 3.50 Interpretacion de las lineas auxiliares de control para el fuselaje

Las lineas auxiliares de control se dibujan debajo del perfil lateral del fuselaje. La
lectura se realiza tomando como referencia la estacion cuyo valor de p desea conocerse,
y por tanto, el extremo inicial de las lineas auxiliares de control debera estar alineado
con la primera estacion del fuselaje; ademas, para facilitar la lectura de p, las lineas
deberan estar a la misma escala del fuselaje. Este ultimo concepto es mas evidente en la
figura 3.50, que muestra a las lineas auxiliares abarcando toda la longitud del fuselaje.

Comenzando por FS 0.0, la separacion medida respecto a la linea de referencia de la

linea auxiliar de control del cuadrante superior es de 41.42 cm, y se multiplicara por
0.01 a fin de obtener el valor de p, es decir 0.4142. Como ya se indicd, la primera
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estacion del fuselaje corresponde a la apertura en el carenado del motor por la cual se
montara el nacleo de la hélice, lo que implica que esta estacion debera ser un circulo.
Para un valor de 0.4142, mientras la separacion vertical y horizontal tenga el mismo
valor, las conicas trazadas describiran un circulo [9]. Para todas las demas estaciones se
repite la operacion de lectura y trazado ya descritas; sus alturas y espesores estaran
dictados por la altura y espesor del perfil lateral y superior de la aeronave,
respectivamente.

Podran generarse tantas secciones transversales como sea necesario, y mientras la lineas
auxiliares de control estén correctamente trazadas, se obtendra una serie de secciones

que definiran la envolvente geométrica del fuselaje.

3.5.3.2 Entidades geométricas del perfil lateral y superior
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Figura 3.51 Envolvente geométrica del fuselaje del Dash-1

Se ha mencionado en la seccion anterior que las secciones transversales deberan estar
concatenadas a lo largo del fuselaje para producir una superficie currentilinea, lo que
implica que ademas de una correcta concatenacion entre las curvas que definen a las
secciones y una variacion suave del parametro de curvatura p, la variacion de su altura y
espesor (sus separaciones horizontales y verticales) también debera ser gradual a lo
largo de la longitud, implicando la necesidad de lograr una correcta concatenacion de
las entidades geométricas que conforman al perfil lateral y superior de la aeronave.

Ya se ha descrito el tratamiento grafico de las curvas conicas, que han servido para
definir las secciones transversales del fuselaje, cuya sucesion se ilustra en la figura 3.51;
sin embargo, el perfil lateral y superior han sido definidos mediante una combinacion de
segmentos de arco y splines de manipulacion libre. Los segmentos de arco pueden
producirse automaticamente mediante la funcion FILLET, quedando automaticamente
concatenados a las dos entidades a las que estaran unidos, o pueden producirse
independientemente.

Por otra parte, los splines pueden consistir de varias curvas, definidas mediante una
funcion polinomial, cuya formulacion rebasa el alcance de este trabajo. Se ha manejado
Unicamente su manipulacion en tiempo real, que se ilustra en la figura 3.52, que muestra
el spline que define la curvatura inferior del carenado del motor del Dash-1. Se observa
que el poligono de control tiene varios puntos de control y mas de dos puntos de
tangencia, lo que le da mayor flexibilidad para describir curvaturas mas complejas, de
ser necesario. Los vértices de control pueden moverse libremente para modificar la
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forma de la curva sin necesidad de trazar los haces proyectivos dentro del poligono
como en el caso de la curva conica. La desventaja de la manipulacion en tiempo real de
estas curvas consiste en que no se puede visualizar el poligono de control que la
encierra; el poligono y los puntos de control en la figura 3.51 fueron afiadidos de forma
independiente. Al manipular estas curvas, solo puede modificarse la posicion de los
puntos de control, lo que puede servir o no, dado que al proponer varios puntos de
control, como en la figura 3.52, la curva puede tener discontinuidades locales, ademas
de que los puntos de tangencia no necesariamente estaran concatenados a la entidad
geométrica que les preceda o les siga, como puede ser una linea u otra curva
independiente. Al definir un perfil curvo, es recomendable usar la menor cantidad
posible de puntos de control.

( Spline
% ——————— Poligono de control

Figura 3.52 Representacion de un spline

La vista superior del fuselaje del Dash-1, presentado en la figura 3.53, es simétrico
respecto a la linea de centros y estd compuesto por rectas y segmentos de arco en la
seccion del carenado del motor y la cola. Entre FS 156.02 y FS 458.84, correspondiente
al habitaculo de la tripulacion entre el cortafuego y la seccion de cola, se utiliza un
spline de forma libre que en su extremo delantero se une al segmento de arco que
conforma el costado del carenado del motor, y en el extremo trasero se une al segmento
de arco que da inicio a la seccion de cola.

SPLINE DE FORMA LIBRE

Figura 3.53 Entidades geométricas de la vista superior del Dash-1

En la figura 3.54 se ilustra la vista lateral, compuesta por un conjunto de segmentos de
arco, rectas y splines de manipulacion libre. Comenzando por la porcion superior del
perfil lateral, después de la representacion de la ojiva de la hélice, el comienzo del
carenado del motor esta definido por un spline, que es seguido por un segmento de arco,
que define la mayor porcion del perfil superior de la nariz de la acronave En seguida, se
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utilizan dos splines, el primero define la unién del parabrisas con el “techo” del fuselaje,
y el segundo define el perfil superior de dicho “techo”. La seccion del cono de cola esta
compuesta por una recta con una pendiente de 10 grados.

La seccion inferior de la vista lateral comienza con un spline (Fig. 3.52), seguido por
una recta a cero grados, seguida por un segmento de arco que la une con el cono de cola,
definido por una recta con una pendiente de ocho grados.
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Figura 3.54 Entidades geométricas de la vista lateral del Dash-1

Esta definicion de la geometria presenta una concatenacion deficiente de los splines con
las demas entidades geométricas, puesto que, a excepcion de los segmentos de arco que
sirven para alisar la union de la nariz con el parabrisas y la union de las dos rectas que
conforman el perfil inferior de la aeronave (generados mediante la funcion FILLET en
AutoCAD), no es posible controlar la tangencia de estas curvas mediante su
manipulacion libre. Al existir imperfecciones en la continuidad del perfil lateral y
superior del fuselaje, habra variaciones locales abruptas en la altura y espesor de
algunas estaciones, degradando la continuidad de la superficie generada, como se
observa en la visualizacion en 3D mostrada en la figura 3.55, que exhibe una evidente
discontinuidad en la superficie en lo que sera la cabina de pasajeros y una
discontinuidad a la altura de FS 285.92.

Figura 3.55 Efectos de una concatenacion deficiente en el conformado del fuselaje

Una solucion “provisional” a este problema consiste en eliminar las secciones
transversales de las estaciones que presentan deformidades. La visualizacion en 3D del
fuselaje se realizd inicialmente para efectos de presentacion pero también sirve para
recalcar las deficiencias inherentes al tratamiento grafico de la geometria de la
aeronave.
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La figura 3.56 ilustra a detalle la union del fuselaje con el empenaje vertical. Se
generaron las secciones del fuselaje desde la nariz hasta donde termina el empenaje
vertical, lo que explica la unién en forma de curva de la seccion de cola donde esta se
une con el empenaje vertical. Finalmente, como el perfil superior de la seccion de cola
del fuselaje no coincide con el perfil aerodinamico que conforma al empenaje vertical,
la unién de estos no produce una superficie currentilinea, sino que puede verse
claramente que hay una separacion entre estos dos elementos de la aeronave. Por
ultimo, se observa que no se ha incluido atin el alisamiento dorsal del empenaje vertical.

W\
| \

Figura 3.56 Detalles de la seccion de cola del Dash-1

La figura 3.57 ilustra el primer intento por definir la geometria tridimensional del
alisamiento dorsal del empenaje vertical. Al seccionar la zona donde se une el fuselaje
con el empenaje vertical, se obtienen de manera inmediata las secciones complejas que
conforman a esta geometria. La solucién propuesta consistio en redondear con
segmentos de arco las uniones abruptas entre los elementos de las secciones. Como se
observa en el costado derecho de la figura 3.57, al incidir la Iuz sobre el alisamiento
dorsal pueden observarse reflejos irregulares desde todos los angulos, lo que indica que
la solucion no es satisfactoria y por tanto debera desecharse.

FUSELAJE
FUSELAJE

ALISAMIENTO

j\_,.--"ll EMPENAJE

WVERTICAL

EMPENAJE
VERTICAL

Figura 3.57 Solucion desechada del alisamiento entre el fuselaje y empenaje vertical

En cuanto a la union del ala con el fuselaje, se presentan en la figura 3.58 una vista
frontal y trasera de la seccion inferior de la aeronave. Se observa que una considerable
porcion de la superficie del intrados de la raiz del ala queda expuesta, en un patrén
irregular, cuando en realidad es deseable que el intradés de la raiz coincida con el perfil
inferior de la aecronave o que esté totalmente oculto dentro del fuselaje.
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Desde un punto de vista aerodinamico, esta superficie irregular incrementara la
resistencia parasita de la aeronave, lo que resulta indeseable. Desde un punto de vista de
manufactura, considerando que el fuselaje se fabricara en un molde, esta irregularidad
en la superficie constituira una dificultad innecesaria en el tendido del material, ademas
de que podria afectar la repetibilidad de los acabados de una aeronave a otra.

Frontal

Trasero

Extrados
Figura 3.58 Detalles de la interseccion del ala y el fuselaje del Dash-1

Por otra parte, el extrados de la raiz del ala también presenta una union deficiente con
el fuselaje, puesto que a lo largo de toda la longitud de la cuerda se forma un angulo
menor a 90° entre estas dos entidades, lo que generara un incremento en la presion
estatica y como consecuencia pérdidas de sustentacion [10]. Existen dos posibles
soluciones a este problema, la primera es definir carenados para las secciones del
extrados e intrados de la raiz que intersectan al fuselaje. La segunda opcion consiste en
modificar la forma de las secciones transversales del fuselaje que se encuentran a lo
largo de la cuerda del ala a fin de incrementar el angulo formado entre estas dos
entidades.
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Como se observa la figura 3.59, se definieron tres estaciones para el carenado a lo largo
del extrados del ala, con la intencion de tomarlas como guia para definir su geometria.
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BORDE DE ATAGUE BORDE DE ATAQUE
Figura 3.59 Carenado de la raiz del ala en el extrados

Sin embargo, puede observarse que a pesar de que las tres secciones propuestas
aparentan formar un carenado satisfactorio, no esta generando una superficie regular,
por lo que debera solucionarse de otro modo.

A pesar de las deficiencias mostradas en la geometria de la aeronave, ha servido para
obtener parametros importantes para determinar algunas caracteristicas fisicas
importantes de la aeronave que potencialmente cubrird los requerimientos. Se ha
comenzado el dimensionamiento de la aeronave en base al peso maximo de despegue, y
con la geometria definida en las secciones anteriores, es posible realizar una primera
estimacion del peso de la configuracion dibujada.

SUPERFICIE HUMEDA Swer fr2

Peso mdximo de despegue, WT , lbs

Figura 3.60 Relacion entre el peso mdximo de despegue y superficie hiimeda para aviones monomotores [9]

La figura 3.60 ilustra el grafico de superficie humeda para el Dash-1 y su obtencioén
mediante el trazado de los perimetros de varias secciones transversales sobre la longitud
total de la aeronave. Se presenta en la figura 3.61 un grafico que relaciona el peso
maximo de despegue de aeronaves monomotoras a su superficie humeda total, y de la
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cual se observa que la configuracion de la aeronave presenta un valor de superficie
humeda semejante a la de otras acronaves de su categoria: 73 m” contra 78 m* del
grafico de superficie humeda del Dash-1.

Perimetro, ecm
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Figura 3.61 Grdfico de superficie himeda del Dash-1
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INTENCIONALMENTE DEJADA EN BLANCO
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CAPITULO 4. ITERACION DE LA
CONFIGURACION DE LA AERONAVE

4.1 Estimacion Clase I del peso y centro de gravedad

Tras haber definido la envolvente geométrica de la aeronave se esta en posibilidad de
realizar la estimacion del peso y centro de gravedad Clase I. Este método requiere una
cantidad minima de datos y tiempo para su realizacion, siendo necesarios solamente la
superficie humeda del fuselaje y superficies expuestas del ala y empenajes. El objetivo
de realizar este analisis es el de determinar si la posicién propuesta del ala es correcta,
de acuerdo con los escenarios de carga mas criticos de la operacion de la aeronave. Se
reitera que se busca que la ubicacion longitudinal del centro de gravedad de la aeronave
completa se encuentre al 30% de la cuerda aerodindmica media del ala, como
estimacion inicial [9]. Roskam [11] expande este criterio, recomendando que para
aparatos de aviacion general, el margen del centro de gravedad debera abarcar del 6% al
27% de la CAM.

La tabla 4.1 presenta los valores estadisticos de masa por unidad de superficie o
porcentaje del peso maximo utilizados para determinar el peso de los elementos
principales de la aeronave.

Tabla 4.1 Estimacion de primer orden del peso vacio para aparatos de aviacion general [9]

Articulo Kg/n(llzelo pf::occi()n Multiplicar por Posicion é[goximada l;z;lclts(z:*(ie
Ala 12 Superficie expuesta del ala 40% CAM 0.85-0.90
Empenaje horizontal 10 Superficie expuesta del EH 40% CAM 0.83-0.88
Empenaje vertical 10 Superficie expuesta del EV 40% CAM 0.83-0.88
Fuselaje 7 Superficie humeda del fuselaje 40-50% Longitud 0.90-0.95
Tren de aterrizaje* 0.033 MTOW - 0.95-1.0
Motor instalado 1.3 Peso del motor - -
Otros elementos 0.17 MTOW - -

*15% tren de nariz, 85% tren principal; reducir peso del tren en 0.014 W, si es fijo.
** Para materiales compuestos

Los escenarios de carga son las combinaciones de la carga 1til alojada por la aeronave,
debiendo tomarse en cuenta puesto que el peso y centro de gravedad cambiaran en
funcion de la configuracion de esta carga util. Se presentan tres escenarios de carga que
se consideran como los mas representativos: la condicion de vuelo de traslado, o
“ferry”, que se presenta en vuelos en los que solamente el piloto y el combustible
constituyen a la carga util con el objetivo de trasladar la aeronave por sus propios
medios de un sitio a otro; en seguida, se considera un escenario “intermedio”, que
incluye al piloto, copiloto, la fila intermedia de pasajeros, el equipaje y el combustible;
el ultimo escenario corresponde al peso maximo de despegue, a plena carga. Se
presentan los pesos y posiciones del centro de gravedad para cada escenario en la tabla
4.2,y se presentan graficamente en la figura 4.1.
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Tabla 4.2 Escenarios de carga del Dash-1

| Escenario de carga | Peso, kg | CG, cm (FS)
| Ferry (Piloto + combustible) | 1,035 | 129.4
Piloto + copiloto + 1° fila +
combustibletequipaje 1,342 21242
Peso maximo de despegue (Tripulacion
completa + combustible + equipaje) 1,500 270.92

— POSICION "SUPUESTA"DEL | £
I GENTRO DE GRAVEDAD {

] DESPLAZAR ALA HACIA ADELANTE

Figura 4.1 Escenarios de carga para la estimacion de primer orden del centro de gravedad del Dash-1

De la figura 4.1 y la tabla 4.2 se observa lo siguiente:

e En la condicion de peso maximo de despegue, el CG se encuentra a casi el 18%
de la CAM. Se esperaria que estuviera a un valor maximo del 30% de la CAM
para que en las demds condiciones de carga, a las cuales el CG se desplazara
hacia adelante, éste se encontrara aun sobre la cuerda del ala, manteniendo una
controlabilidad satisfactoria de la aeronave.

e En la condicion a plena carga menos la ultima fila de pasajeros, el CG se
encontrara delante del borde de ataque, totalmente desfasado del ala: la aeronave
se picara de nariz y sera incontrolable.

e En la condicion de vuelo ferry, solamente con el piloto y combustible, el centro
de gravedad se encontrard a la altura de la bancada del motor, repitiendo la
situacion anterior.

La estimacion del peso y CG Clase I ha cumplido su objetivo: determinar la posicion
del centro de gravedad de la aeronave a diferentes escenarios de carga y revelar si es
necesario o no mover el ala. Se iterara la configuracion de la aeronave, aprovechando la
necesidad de adelantar el ala para corregir errores cometidos en la concepcion del Dash-
1 y asi ofrecer una mejor solucion.
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4.2 Dash-2

Figura 4.2 Vista a detalle de la cabina de mando y pasajeros del Dash-2

El Dash-2, presentado en la figura 4.2, surgio de la necesidad de adelantar el ala,
manifestada por la estimacion de pesos Clase I, asi como de las dimensiones deficientes
del tablero de instrumentos. El perfil lateral exterior de la aeronave no cambid, de modo
que los cambios descritos a continuacion solo corresponden a la cabina de pilotos y

pasajeros.
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Figura 4.3 Elevacion lateral para la cabina de aviones de transporte con volante de control [12]

Se decidi6 desechar la guia de dimensionamiento de la cabina obtenida de Stinton [8] y
se utilizaron las dimensiones para la cabina de una aeronave con volante de control,
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mostrada en la Figura 4.3, en lugar de columna de control. Se recorrid a la tripulacion
hacia atras para dar cabida al nuevo tablero de instrumentos, cuyas dimensiones deberan
alojar al equipo mas voluminoso, que corresponde a un conjunto Avidyne Entegra, cuyo
componente mas voluminoso tiene una profundidad de 23.9 cm y una altura de 21.6 cm
[41]; mas adelante se describira a detalle la seleccion del conjunto de instrumentos de
vuelo y navegacion.

A primera vista, en la vista lateral del Dash-2 (figura 4.2), el piloto parece estar
posicionado correctamente respecto al nuevo tablero de instrumentos y parece haberse
solucionado el problema; sin embargo, puede observarse que el desplazamiento hacia
adelante del volante de control (y por tanto de la mano del piloto) literalmente esta
traspasando los limites fisicos del tablero de control.

De igual manera, hay un gran volumen sin utilizar delante de los pies del piloto. Por
ultimo, el perfil del asiento y la posicion del piloto dejan mucho que desear, dado que
pareciera ir sentado en un asiento sin respaldo y obligado a arquear la espalda e inclinar
la cabeza hacia atras a fin de tener la mayor visibilidad posible hacia el exterior. La
configuracion actual propuesta no satisface los lineamientos para la geometria de la
cabina de mando indicados en la figura 4.3, de modo que serd necesario iterar la
configuracion del fuselaje.

Sera necesario modificar las estaciones en la seccion donde se encontrara el ala, a fin de
no requerir carenados en la raiz, para alojar con comodidad a la tripulacién en su nueva
ubicacion, respetando los lineamientos de la figura 4.3, y para solucionar las
deficiencias en el modelado de la seccion de cola.

4.3 Dash-3
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Figura 4.4 Dash-3: Vista lateral y grdfico de lineas auxiliares de control
Se presenta en la figura 4.4 la tercera iteracion de la configuracion, que consiste de la

vista lateral y el grafico de lineas auxiliares de control. El primer cambio mas
importante consiste en la redefinicion de la parte superior de la vista lateral de la
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aeronave, es decir, el perfil superior del carenado del motor, el parabrisas, y el “techo”
de la cabina de mando y pasajeros hasta donde se une con el cono de cola.

El carenado del motor estd definido por una recta en lugar de un segmento de arco, de
igual manera con el parabrisas, que tiene una inclinacién de 36° respecto a la linea
horizontal de vision. En seguida, en la figura 4.5 se ilustra la definicion del techo de la
cabina de mando y pasajeros mediante dos curvas conicas. La primera curva que define
al techo es tangente al parabrisas, a 36°, y tiene un valor de p = 0.85, terminando en FS
419.09, con una tangencia a cero grados, misma que corresponde al inicio de la segunda
curva, con un valor de p = 0.8, y que termina con una tangencia a 10°, dando lugar a la
recta que define al cono de cola.
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Figura 4.5 Definicion del perfil del techo del Dash-3 mediante curvas conicas

Esta modificacion se realizo por las deficiencias inherentes a la excesiva simplificacion
de la disposicion de los asientos y la necesidad de recorrer a la tripulacion hacia atras a
fin de incluir el tablero de instrumentos correctamente dimensionado junto con los
desplazamientos del volante para el control de cabeceo. De conservar el perfil lateral y
la distribucion de la curvatura del fuselaje del Dash-1 para las nuevas posiciones de los
asientos, los pasajeros en la tercera fila, que ha pasado de FS 463.61 a FS 491.17 en el
Dash-2, estarian en una posicion demasiado incomoda, como se ilustra en la figura 4.6.
Se esta utilizando el mismo perfil superior que en el Dash-1.
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Figura 4.6 Detalle de la ultima fila de pasajeros del Dash-2

Se ha dimensionado la cabina del piloto de acuerdo con la figura 4.3. El tablero de
instrumentos tiene ahora una altura de 50 cm y se le ha dado una inclinacion de 6°
respecto a la vertical a fin de facilitar su lectura. Se estd indicando la posicion del
volante de control, los ajustes diagonales del asiento y la disposicion de los pedales, asi
como sus posibles ajustes. Sin embargo, a pesar de que la figura 4.3 ofrece una guia en
cuanto a distancias respecto a la posicion del ojo del piloto, no ofrece una guia sobre
cOmo se apoyaran la espalda y las piernas de este sobre el asiento. Para complementar
esta informacion se utilizd una especificacion militar [42] pertinente a este
dimensionamiento. Los lineamientos establecidos en esta especificacion se presentan en
la figura 4.7.
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Figura 4.7 Puntos de referencia del asiento [42]

A continuacion se describen los puntos y lineas de referencia presentados en la figura
4.7:

e La linea tangente a la espalda estd formada por un plano inclinado tangente a la
espalda del tripulante en la region del torax y los gliteos.

e La linea tangente inferior se muestra como un plano horizontal que es tangente a
al asiento comprimido en los puntos donde las secciones posteriores de los
gluteos y torax, con vestimenta adecuada, hacen contacto con el almohadillado
del asiento. La compresion correspondera a la que se experimentara con un
tripulante de dimensiones y masa promedio a un factor de carga de 1g.

e El punto de referencia, o datum del asiento es la interseccion de la linea tangente
a la espalda y la linea tangente inferior. Correspondera al ajuste intermedio de la
altura del asiento.

e El punto de referencia del gluteo es el limite delantero de la linea tangente
inferior y representa los puntos de presion ubicados a 14.6 cm (5.75”) delante
del punto de referencia del asiento. Esto representa el area de mayor compresion
del almohadillado bajo una carga vertical estatica de 1g.

e La linea tangente al muslo es la linea promedio del asiento cuando esta sentado
el tripulante mas pesado, y parte del punto de referencia del gluteo y se extiende
hasta el borde delantero del asiento.

También se indica a nivel conceptual un soporte lumbar, que coincide con dicha region
del piloto, indicada por el espacio entre las geometrias que representan el torax y la
cadera. Se esta considerando que el respaldo de la cabeza esta alineado con el respaldo
del asiento, como se ilustra en la figura 4.8. A pesar de que la definicidon de este asiento
proviene de una especificacion militar, no corresponde a un asiento de, por ejemplo, un
avion de caza (que generalmente son de expulsion, y los sistemas que les dan esta
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caracteristica los vuelven mucho méas voluminosos); se trata de un asiento fijo, cuyo
unico desplazamiento corresponde a los ajustes de altura para el ocupante.

RESPALDO PARA
LA CABEZA

ALMOHADILLADO
DEL RESPALDO

BRAZO SOPORTE LUMBAR

ALMOHADILLADOD
DEL ASIENTO

PUNTO DE REFERENCIA DEL ASIENTO
{CON ALMOHADILLADO COMPRIMIDO
FOR EL TRIFULANTE PROMEDIO)

Figura 4.8 Caracteristicas generales de un asiento para aeronaves de ala fija [43]

Se utilizara un ajuste diagonal para el asiento, que corresponderd a 6.3 cm de
desplazamiento hacia arriba y abajo, con el objetivo de mantener el punto de referencia
ocular del piloto en su posicidon de disefio, sin importar su estatura, y sin disminuir su
capacidad de accionar los controles de vuelo [42]. Se esta considerando solamente el eje
de rotacion del pedal, y no del freno, como posicion de referencia para ubicar los pies
del piloto.

Se estd proponiendo un espesor total del respaldo del asiento de 6.6 cm incluyendo el
espesor estructural, considerando que Stinton [10] recomienda 5 cm (2 pulg.) para el
almohadillado del respaldo. Se observa en la vista lateral presentada en la figura 4.4 que
hay espacio suficiente entre los asientos para proponer un mayor espesor estructural,
particularmente en la base del respaldo, donde se requerird la mayor resistencia
estructural si se considera como una viga empotrada. No se estd proponiendo un espesor
del almohadillado correspondiente al cubo del asiento; se esta considerando que la
altura de punto ocular de referencia corresponde a la obtenida con la compresion del
almohadillado, como se definid en los puntos anteriores. Los espesores finales del
asiento deberan determinarse durante la fase de disefio de detalle. Por ultimo, se esta
dando una longitud y ancho del cubo del asiento de 46 cm (18”). Ain no se propone la
geometria de los cinturones de seguridad.

El segundo cambio mas importante que se esta proponiendo es una nueva distribucion
del grafico de lineas auxiliares de control (ver Seccion 3.5.3.1), definida por el valor de
p a lo largo del fuselaje, como se observa en la seccion inferior de la figura 4.9. En
general se observa que el valor de p se ha incrementado principalmente en el cuadrante
inferior a fin de subsanar el problema de la union entre el ala y el fuselaje, y se ilustra
esta variacion de p en las secciones del fuselaje presentadas en la misma figura. A
continuacion se presentan los cambios y deficiencias de la iteracion actual, organizados
segun estacion del fuselaje.

121



o ——, —-_.,_H'"
l{// | \\\\ | . '-\‘:\\
o / Do W I \
156.02 [ i AR | [ ,1
_ ] I ] |
22,99 o | 1095 I H
_ S ' ‘ ) ‘ |
e A . [ . ‘
fi T | ik | i _
\[ E==st:==J il
f I h W I / | //
\o o N\ i)Y
== )\ e e —
e
— . — 19235
Decidir 0.7455  U7F
SUPERIORW
04142 05467 05635 0575 0.61 06228 0.65 0.668  pgsges 05
0.4142 0.55 07455 09235 1 1 0.67 0e274 05 0.435
INFERIOR ALOR DE RHO SOBRE EL FUSELAJE
7o es s g, LEN Vosg g, ey ey

Figura 4.9 Estaciones representativas y grdfico de lineas auxiliares de control del Dash-3

Planta motriz FS0.00 FS 156.02

e Se hareducido la separacion entre el motor y el cortafuego a 40% de la longitud
del motor.

e Se ha incrementado el valor de p en el cuadrante inferior a partir de FS 104.62
(comparado con las secciones trazadas con lineas discontinuas) a fin de reducir
la complicacion en la unién del fuselaje y la raiz del ala. También se observa la
reduccion de altura del carenado tras su definicion mediante una recta en lugar
de un segmento de arco.

Cabina de mando FS 308.35

e Se estan proponiendo los desplazamientos y ajustes de los pedales de acuerdo
con la figura 4.3. También se estd proponiendo una separacion de 35 cm entre
lineas de centros de los pedales (ver figura 4.7), pero es probable que esta
separacion deba reducirse puesto que se deberad considerar el canal central para
los tendidos de los cables de control como se propone en el Dash-1, pero que por
el momento no se ilustra en esta iteracion.

e Se indica la posicion de lo que sera el volante de control. Se esta dando una
nocion de sus dimensiones generales, pero esto deberd definirse durante el
disefio de detalle.

e Se tendrad una separacion horizontal entre asientos a la altura del cubo de 12.3
cm, donde [43] requiere un minimo de 7.6 cm (3 pulg.). La distancia entre
hombros es de 119 cm.

e Existen 32 cm de separacion entre el cortafuego y la cuaderna delantera del
cabina de mando (FS 177.58), justo enfrente de los pedales. No todo este
espacio sera necesario para los tendidos de los cables, poleas y manivelas de
control provenientes del volante, de modo que sera conveniente reducir esta
separacion.

Cabina de pasajeros FS317.88  FS 491.17

e Los asientos de los pasajeros estan dimensionados de la misma manera que el
asiento del piloto, con la tnica diferencia de que no cuentan con ajustes. Se
observa en la figura 4.4 que la inclinacion del respaldo de la cabeza obliga a
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separar los asientos del piloto y de la primera fila de pasajeros mas de lo
necesario.

La segunda fila de pasajeros tiene una separacion entre hombros de 109.6 cm y
una separacion entre asientos de 7.6 cm, pero la ultima fila no ofrece ninguna
holgura para los hombros ni para la cabeza de sus ocupantes, a pesar de haberse
cambiado el perfil del techo e incrementado el valor de p de 0.6354 en Dash-1 a
0.668 en Dash-3. Como se observa en la figura 4.4, se ha incrementado el valor
de p para el cuadrante superior sobre este segmento del fuselaje; pero debe
recordarse que la variacion de este parametro debe ser suave a fin de generar una
envolvente currentilinea. Se observa claramente en la figura 4.4 que no esta
lograndose dicha variacion suave.

FS 243.61 FS 396.83

Se estd suprimiendo temporalmente el ala del dibujo. Al saber que serd necesario
moverla hacia delante, se ha incrementado el valor de p en el cuadrante inferior
del fuselaje hasta un valor de uno, volviéndolo un rectangulo.

Conjunto de cola FS 681.49  FS 847.85

Se ha utilizado el perfil superior del Dash-1 y por tanto no se ha resuelto aun la
problematica de la union de la seccion de cola con el empenaje vertical.

4.4 Dash-4

Se han integrado en esta iteracion algunas de las lecciones aprendidas de Dash-3. La
distribucion del valor de p para el cuadrante superior ha sido modificada, habiendo
incrementado su valor para varias estaciones a fin de solucionar los problemas de
ergonomia e integracion del ala con el fuselaje.
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Figura 4.10 Dash-4: Estaciones representativas, vista lateral y lineas auxiliares de control
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Planta motriz FS 0.0 FS 104.62
Grdfico de lineas auxiliares de control:
e Para el cuadrante inferior y superior, las lineas auxiliares de control estan definidas

con curvas conicas.
Perfil lateral:

e Sigue utilizdndose la suposicion de que la bancada se extendera desde el
cortafuego en un 40% de la longitud total del motor. Se observa en la figura 4.8 el
gran volumen sin aprovechar entre el cortafuego y la cuaderna delantera de la
cabina de mando, delante de los pedales.

Cabina de mando - cabina de pasajeros FS 239.6 FS 480.97
Grdfico de lineas auxiliares de control:

e Se ha utilizado un valor de p de 0.75 en el cuadrante superior a fin de resolver los
problemas de separacion entre hombros. El valor de p para el perfil inferior se ha
incrementado hasta 1 a partir de FS 239.6 para eliminar el problema de la union de

la raiz del ala con el fuselaje.
Perfil lateral:

e En cuanto a los asientos, se ha tomado la libertad de rotar el respaldo para la
cabeza, permitiendo reducir el espacio entre los respaldos de los asientos. El piloto
debera llevar la mirada y la cabeza erguidas, como se ilustra en la figura 4.3; la
especificacion militar que rige la disposicion del asiento constituye una guia y por
tanto podra permitirse esta modificacion al respaldo de la cabeza. Se tienen 109
cm de distancia entre hombros para los pilotos.

e A diferencia de las iteraciones anteriores, el asiento del piloto estard ligeramente
mas elevado (4.5 cm) respecto a los de los pasajeros a fin de brindar suficiente
visibilidad sobre la nariz. Se tienen 120 cm de separacion entre hombros en la fila
intermedia de pasajeros, mientras que en la ultima fila se tienen 107.5 cm.

e Se presenta en la figura 4.11 la disposicion del piloto de acuerdo con los
lineamientos presentados en las figuras 4.3, 4.7 y 4.8. La figura 4.12 ilustra el
objetivo de brindar una provision para ajustes diagonales del asiento, comparando
la posicion neutra para un tripulante de estatura promedio, el ajuste superior para
un tripulante pequefio, y el ajuste inferior para el tripulante mas alto. Se observa
que la disposicion del asiento, tablero de control y pedales permitira que los
tripulantes de todas las estaturas tengan suficiente visibilidad hacia el exterior,
evidenciada por el angulo de visibilidad sobre la nariz no menor de 8 grados, y
libertad para accionar los controles con suficiente comodidad durante la operacion
de la aeronave, evidenciados por la proximidad de manos y pies al volante de
control y pedales.
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Figura 4.12 Verificacion de los ajustes del asiento del Dash-4

Cono de cola/empenaje vertical FS 480.97 FS 847.85
Grdfico de lineas auxiliares de control:

e Las lineas auxiliares de control del cuadrante superior e inferior se han definido
mediante curvas conicas.

e La distribucion de p para el cuadrante inferior es practicamente la misma que en el
Dash-3. Como consecuencia del valor de 1 en este cuadrante, se requiere una
transicion gradual a los valores menores de p para el cono de cola. En el cuadrante
inferior de FS 480.97, el valor de p es de 0.7062, lo que genera una curva mas
amplia de lo necesario, puesto que todo este volumen esta detras de los pies de los
pasajeros, volviéndolo un desperdicio de material.

e En FS 575.85, p se ha reducido para el cuadrante superior a un valor de 0.6688,
hasta alcanzar un valor de 0.4042 en FS 695.99, que corresponde a la union de la

pendiente superior del cono de cola con el empenaje vertical.
Perfil lateral:

e En esta iteracion, la raiz del empenaje vertical estd definiéndose a partir de la linea
de centros en lugar de debajo de ella.

La vista superior del fuselaje esta definiéndose mediante dos curvas conicas y una recta,
en lugar de utilizar segmentos de arco, splines y rectas. Se observa en la figura 4.13 que
la vista superior comienza por una curva conica, cuya tangente inicial es a 90° en FS 0.0
y su tangente final es a 181°, concatenandose en FS 308.35 a otra conica que termina
con una tangente a 12.5° respecto a la linea de centros para formar el cono de cola. El
fuselaje comienza siendo un cuerpo romo, pero en lugar de ser una ojiva que se va
haciendo angosta hacia el final mas bien se ensancha y su maxima seccion es
precisamente justo antes de la ultima fila de pasajeros, recordando que este espesor no

125



representa la separacion entre hombros, pero aun asi hay que favorecer el espesor a la
altura de la linea de referencia del fuselaje, lo que explica la tangencia de 1° en FS
308.35. No se esta manifestando atin la posicion del ala puesto que el mayor problema
es el fuselaje.

F3308.35

© PUNTO DE TANGENGCIA
® PUNTO DE CONTROL

Figura 4.13 Vista superior del Dash-4

Para el alisamiento dorsal del empenaje vertical se ha intentado una definicion distinta a
la del Dash-1, que consiste de tomar una seccion del empenaje vertical, en este caso la
seccion A-A, ilustrada en la figura 4.14. La linea A-A es la pendiente superior del cono
de cola que intersecta al empenaje vertical, y la forma de esta seccion se obtuvo a partir
de los espesores locales de los perfiles aerodinamicos del empenaje intersectados por A-
A. Dado que el alisamiento dorsal comienza antes del borde de ataque del empenaje
vertical, la seccion A-A fue extendida hasta FS 645.37 mediante dos curvas conicas
“equivalentes” concatenadas a la seccion original en FS 714.65, a fin de brindar una
trayectoria para el alisamiento.

Como se ilustra en la parte inferior de la figura 4.14, el siguiente paso en este intento
consistid en definir una linea auxiliar para el alisamiento, que parte de FS 645.37 con
una inclinacion pronunciada. Para crear una seccion transversal del alisamiento se
construyd un poligono de control definido por un tridngulo isosceles, cuya base
corresponde al espesor local de A-A, y su vértice toca a la linea auxiliar ya definida, lo
que explica su inclinacion. Justo debajo de la seccion transversal del alisamiento, se
observa que se esta representando la seccion transversal del empenaje vertical mediante
dos curvas conicas “equivalentes”, tomando como referencia la seccion generada por los
espesores locales de los perfiles intersectados por FS 695.99. Finalmente, se propuso
una linea en la cual las secciones del alisamiento debian unirse al empenaje, ligeramente
debajo de la pendiente superior del cono de cola.

Sin embargo, se observa que hay un espacio considerable entre la seccion del
alisamiento y la del empenaje vertical, y por tanto es de esperarse que este sea el caso
para todas las demas secciones del alisamiento. Se reitera que el objetivo es concatenar
las superficies que generan al cono de cola, el empenaje vertical y el alisamiento dorsal,
a fin de ofrecer una superficie sin irregularidades.
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Figura 4.14 Detalle de la seccion de cola del Dash-4
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4.5 Dash-5
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Figura 4.15 Dash-5: Estaciones representativas, vista lateral, lineas auxiliares de control y vista superior

Planta motriz FS0.00 FS156.02
Grdfico de lineas auxiliares de control:
e Para el cuadrante inferior a partir de FS 104.62, se utiliza un valor de p de 0.75,
suponiendo que C/4 de la raiz estard entre el cortafuego y los pedales. Se ha

descartado el uso de un valor de uno para p.
Perfil lateral:

e El volumen entre el cortafuego y la seccion delantera de la cabina de pilotos
sigue sin modificarse.
Cabina de mando — Cabina de pasajeros FS 207.92 FS 474.87
Grdfico de lineas auxiliares de control:
e El valor de 0.75 para p en el cuadrante inferior contintia desde el carenado del
motor hasta FS 308.35, a la altura del piloto.
e En el cuadrante superior, el valor de p incrementa a 0.7 para brindar mayor
espacio entre los hombros.
e Justo después de la cabina de mando, el valor de p para el cuadrante inferior
comienza a reducirse lentamente gracias a la definicion de este segmento del
grafico mediante una curva conica.
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El valor de p para el cuadrante superior se mantiene en 0.7.

Perfil lateral:

Se ha reducido el espesor estructural a 2 pulgadas (5 cm), como medida para
mitigar la cuestion de ergonomia.

Se ha reducido alin mas la separacion entre los asientos de los pasajeros para
limitar el desplazamiento del centro de gravedad. La definicion del techo de la
aeronave mediante dos curvas conicas provee una holgura mas generosa sobre
las cabezas de la tripulacion.

Vista superior:

Nuevamente la vista superior esta construyéndose mediante una sucesion de
curvas conicas, manteniendo las mismas posiciones sobre el fuselaje de los
puntos de tangencia y de control, con la diferencia de que se han rotado estos
puntos de tangencia a fin de brindar un mayor espesor a la estacion de la ultima
fila de pasajeros, aunque esta configuracion ain podria tener una mejor forma
currentilinea.

Cono de cola FS474.87  FS 64537
Grdfico de lineas auxiliares de control:

El valor de p para el cuadrante inferior se reduce de manera gradual gracias al
trazado de la linea auxiliar de control desde el puesto del piloto con una conica 'y
un segmento de arco; sin embargo, dicha reduccion ha sido mal manejada hasta
el momento, puesto que nuevamente, el valor de p es muy elevado detras de los
pies de los ultimos pasajeros, repitiendo el error en la iteracion anterior de
proponer demasiado volumen donde no se necesita.

El valor de p en el cuadrante superior comienza a incrementar paulatinamente en
FS 474.87.

Empenaje vertical FS 64537  FS 736.75
Grdfico de lineas auxiliares de control:

El valor de p para el cuadrante inferior se reduce cada vez mas hasta que en FS
693.44 alcanza un valor de 0.437, que se mantendra hasta el final del empenaje
vertical.

Para el cuadrante superior, el valor de p ha alcanzado un valor de 0.8 y sigue
incrementando hasta FS 695.99 donde alcanza un valor de 0.85, a fin de generar
una superficie plana sobre la cual estara el empenaje vertical, lo que significa
que en esta iteracion se ha desechado totalmente la idea de fundir el cono de cola
con el empenaje vertical a fin de simplificar el modelado de la geometria.

Perfil lateral y secciones transversales:

Se esta utilizando nuevamente una serie de curvas conicas “equivalentes” para
definir suavemente la transicion del cono de cola al empenaje vertical mediante
el alisamiento dorsal. Este alisamiento se ha definido mediante una recta en vez
de un segmento de arco en iteraciones anteriores, y combinado con la superficie
plana generada en el cuadrante superior de las secciones del cono de cola, se
definen secciones del alisamiento desde FS 645.37 hasta FS 736.75. Se observa
en la figura 4.16 que las secciones transversales de este alisamiento tocan a las
secciones del cono de cola en los puntos definidos por la seccion A-A, retomada
de la iteracion anterior.

Por ultimo, la seccion B-B ilustra como se vera por detras la terminacion del
cono de cola y el empenaje vertical, evidenciando que, ademas de la resistencia
por superficie posterior del cono de cola generada por su baja relacion de
esbeltez, la superficie sombreada de la seccion B-B contribuira aun mas a esta
fraccion de la resistencia parasita de la aeronave.
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Figura 4.16 Alisamiento del empenaje vertical del Dash-5

Casi todas las secciones del fuselaje de esta iteracion se caracterizan por emplear
valores elevados de p para sus cuadrantes superior e inferior. A pesar de que esto es
benéfico en términos de ergonomia y favorece una union mas sencilla entre el fuselaje y
la raiz del ala, es necesario considerar las secciones propuestas en iteraciones anteriores
a fin de tomar decisiones sobre cual sera la mejor solucion.

La figura 4.17 presenta una comparacion de las secciones mas representativas del Dash-
1 y el Dash-5, correspondientes a la seccion de nariz, cabina de pilotos, de pasajeros y el
cono de cola. Las secciones deben ofrecer suficiente 4rea para alojar a la tripulacion y
componentes internos, pero deben tener un perimetro moderado a fin de que en
conjunto, las secciones del fuselaje generen una menor superficie himeda, y en
consecuencia menor resistencia por friccion y menor peso; dichas consideraciones son
conflictivas puesto que el perimetro es afectado directamente por el area de la seccion.

Se observa en las secciones a comparar que para el Dash-5 se esta favoreciendo que
tanto el cuadrante superior como el inferior sean definidos por hipérbolas, lo que abarca
gran parte del poligono de control y ofrece una gran area, con la desventaja de tener un
gran perimetro, aunque es necesario para ofrecer mayor comodidad a los pasajeros tanto
para cabeza y hombros como para los pies. Debera adaptarse el grafico de lineas
auxiliares de control de tal manera que los valores elevados de p no se extiendan mas
all4 de las estaciones donde son necesarios.
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Figura 4.17 Comparacion entre secciones transversales del Dash-1 y el Dash-5
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Finalmente, en la parte inferior de la figura 4.16 se presentan las secciones elegidas para
la siguiente iteracion, incluyendo dos pares de secciones convertidas en “hibridos” al
proponer valores intermedios de p (considerando los valores de cada par de estaciones)
como guia para la siguiente iteracion.

4.6 Dash-6

ceénica

—t ——— . - - ———

575.85
— A

Figura 4.18 Dash-6: Vista superior, lateral y estaciones criticas

Se presenta la sexta iteracion de la configuracion en la figura 4.18. Se esta omitiendo el
grafico de lineas auxiliares de control puesto que se estdn utilizando los valores
“hibridos” para las estaciones de la tripulacion, mientras que el plano esté trabajandose
a partir de las secciones transversales, a fin de tener mayor control de sus espesores y
separacion entre los hombros.

Planta motriz — Cabina de mando FS 0.0 FS 308.35
Vista superior:
e Definida en este segmento mediante una conica con tangente a 90° en FS 0.0y a
cero grados en FS 308.35.

Seccion transversal:
e La cabina de mando ofrece 109.75 cm de separacion entre hombros, y esta
utilizando valores “hibridos” de p para el cuadrante superior e inferior.
Cabina de mando — Ultima fila de asientos FS308.35 FS474.87
Vista superior:
e Definida en este segmento mediante una recta a cero grados, a fin de brindar un
espesor constante a la altura de la linea de referencia del fuselaje y por tanto una
separacion entre hombros mas uniforme.
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Seccion transversal:

e La seccion de la ultima fila de asientos ofrece 109.42 cm de espacio entre
hombros, gracias al espesor constante del fuselaje y al uso de un valor de p
similar (ligeramente menor) al de la cabina de mando.

Ultima fila de asientos — Cono de cola FS 474.87  FS 530.75
Vista superior:

e La entidad faltante en este segmento serd una curva conica, concatenada a cero y

12.5° con el fuselaje y el cono de cola, respectivamente.
Cono de cola — Empenaje vertical FS 530.75  FS 847.85
Vista lateral:

e El alisamiento dorsal del empenaje vertical no debera definirse mas alla del
segmento de arco que lo define, a diferencia de la definicion anterior que abarca
desde su inicio hasta FS 736.75, mas alla de donde termina.

e FEl cono de cola conserva su forma y terminacion abrupta, como la del Dash-5.

Se tomaréan las lecciones aprendidas en las iteraciones ya presentadas y se combinaran
en una nueva configuracion, que retomara el concepto original de disefio.

4.7 Hibrido

Como se indica en la figura 4.19, se ha obtenido mayor conocimiento sobre la
geometria de la aeronave gracias a las iteraciones realizadas hasta ahora, en términos de
la progresion de su curvatura, la distribucion interna de sus elementos, y la resolucion
de las complicaciones inherentes a la fusion del cono de cola con el empenaje vertical.
Estas iteraciones constituyen la segunda divergencia en el proceso de disefio, y han
servido para condensar las soluciones a los problemas encontrados durante la
concepcion de la nueva aeronave.
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* Separaciéon entre el motor ¥ el cortafuego
® Trayectorias de los cables de control
* Volimen del compartimiento de equipaje

Figura 4.19 Segunda convergencia
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Figura 4.20 Plano “hibrido”: Vista lateral, superior y lineas auxiliares de control

La figura 4.20 presenta el plano “hibrido”, resultado de la convergencia de las
decisiones tomadas en base a las iteraciones anteriores y las soluciones halladas a los
problemas de la geometria y distribucion interna. La primera y mas importante decision
tomada es la de rescatar el concepto de disefio propuesto en Dash-1, dado que se han
generado suficientes soluciones para retomar la geometria mas compleja requerida por
dicho concepto. Todas las demds decisiones derivan de retomar el concepto original, y
se utilizard como base para las siguientes iteraciones. El plano hibrido se describe a
continuacion:

Planta motriz FS 0.0 FS 156.02
Vista lateral:

e De las iteraciones anteriores, se ha conservado el perfil superior del carenado del
motor, definido mediante una recta en lugar de un segmento de arco,
considerando la facilidad que ofrece para concatenarla a las curvas conicas
utilizadas para definir el inicio del carenado de FS 0.0 a FS 10.22 en la parte
superior, y de FS 0.0 a FS 76.4 en la parte inferior, seguido de una recta
horizontal que se extiende mas alla de FS 156.02. Mas adelante se ilustrara la

definicion final de las entidades geométricas de la vista lateral y superior.
Vista superior:

e FEl perfil del fuselaje en planta esta definido por una curva conica, que en FS 0.0

tiene una tangencia a 90°, y se extiende mas alla de FS 156.02.
Grdfico de lineas auxiliares de control:

e Para el cuadrante superior, se estd conservando la distribucion de p de Dash-5 a
lo largo del carenado del motor y mas alld. Solamente se estd proponiendo un
valor de p para el perfil inferior en FS 22.99, debiendo redefinirse el grafico,
puesto que esta proponiéndose un valor elevado de p mucho antes de donde se
necesita, cuestion que desea evitarse.
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Figura 4.21 Estaciones representativas del fuselaje para el plano hibrido

Se describen las estaciones representativas, presentadas en la figura 4.21, ademas del
perfil lateral en la seccion de cabina.

Cabina de mando — Cabina de pasajeros FS 156.02 FS 474.87
Vista lateral:

e La recta que define al perfil superior del carenado del motor termina en FS
305.98, dando lugar a un spline de manipulacion libre, dibujado en base a los
puntos maximos y minimos de las entidades que conformaban al parabrisas y
techo del Dash-1.

e La horizontal que define al perfil inferior del carenado del motor termina en FS
257.53,y da lugar a una curva conica que define la seccion restante del “vientre”
de la aeronave, y se extiende mas alla de FS 474.87, definiendo también al perfil
inferior del cono de cola.

Vista superior:

e La curva conica con la que comienza la nariz termina en FS 308.35, a la altura
del piloto, seguida de una recta horizontal que termina en la fila intermedia de
pasajeros, en FS 353.06 (en lugar de terminar en la ultima fila como en el Dash-
6), dando lugar a una curva conica que comienza a definir el cambio de

pendiente que genera al cono de cola, y se extiende mas alla de FS 474.87.
Vista lateral y secciones transversales:

Se ha tomado la distribucion interna del Dash-5, que incluye:

e FEl tablero de instrumentos, la disposicion del piloto y los pedales, respetando los
requerimientos de ergonomia ya establecidos.

e Asiento segin Milspec [42], [43], con ajustes diagonales para el piloto y
copiloto, y fijos para los pasajeros.

e Alturas de los asientos tomadas del Dash-5.

e Separacion total entre hombros para piloto y copiloto de 120.5 cm, y de 110.4
cm para la Gltima fila de pasajeros; atin no se define el cuadrante superior de FS
353.06 (su valor de separacion entre hombros sera un valor intermedio, y por
tanto aceptable). Dichos valores de separacion entre hombros son competitivos
respecto al Piper 6X (ver tabla 3.3).

e Se ha retomado la estimacién conservadora del espesor estructural de 6.35 cm

(2.5 pulg.) a fin de evitar complicaciones posteriores.
Grdfico de lineas auxiliares de control:

e A la altura del piloto en FS 308.35, para el cuadrante superior esta
conservandose el valor propuesto en Dash-5 de 0.70, por dar prioridad a la
comodidad del piloto, y proponiendo un siguiente valor de 0.65 hasta la ultima
fila de pasajeros en FS 474.87, considerando que esta reduccion es posible dado
que los pasajeros estan mas abajo que los pilotos. Se propondra una transicion
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suave entre estos dos valores, concatenada con los valores de p para el cono de
cola.

Para el cuadrante inferior, se utiliza en FS 308.35 el valor de 0.75 propuesto en
Dash-5, a fin de favorecer la union ala-fuselaje, y se mantiene solamente hasta
FS 370.47, a partir de donde se observa el inicio de una curva conica que se
extenderd mas alla de la Gltima fila de pasajeros y describir la variacion restante
de p, cuyo valor se reducira considerablemente dado que no es necesario un gran
volumen interno hacia el cono de cola.

Cono de cola — Empenaje vertical FS474.87  FS 847.85
Vista lateral/secciones transversales:

Se define un compartimiento de equipaje de FS 507.01 a FS 572.01, aunque no
estd validada su posicion por una estimacion mas refinada del peso.

Se han conservado el angulo de la recta superior que define al cono de cola, y la
curva conica que define el perfil inferior del vientre y el cono de cola termina en
FS 673.38, mejorando considerablemente la forma currentilinea de la aeronave
respecto a las iteraciones anteriores; esta curva esta concatenada a una recta con
la inclinacion original del Dash-1, rematando la cola.

Se ha adoptado la solucion de considerar la raiz del empenaje vertical a partir de
la linea de referencia del fuselaje, mientras que las secciones debajo de esta linea
de referencia seran definidas con conicas, como se muestra en FS 718.46 en la
figura 4.21.

Derivando una solucidn de las iteraciones anteriores, la seccion transversal final
del alisamiento dorsal se obtendra de la seccion del empenaje vertical en FS
718.46, generando un valor de conica “equivalente”, reduciéndolo hacia el
principio del alisamiento en FS 656.29.

Vista superior:

La curva conica que define el cambio de pendiente que origina al cono de cola
en planta, termina en FS 617.52, y estd concatenada a una recta, que como las
demas iteraciones, define el cono de cola mediante un angulo de 25° al
considerar la otra mitad respecto a la linea de centros. Esta recta toca al perfil de
raiz del empenaje vertical en FS 747, donde termina el estabilizador vertical y
comienza el timon de direccion, y marca la transicion tan buscada para explotar
las posibilidades geométricas que brindan los materiales compuestos.

Grdfico de lineas auxiliares de control:

En el cuadrante inferior, la curva conica que comenzé justo después de la fila
intermedia de pasajeros, termina en FS 502.66 y estd concatenada a otra conica,
de dimensiones idénticas a la primera, pero invertida, representando una curva
continua con un punto de inflexion en la estacion ya mencionada. Finalmente, la
curva termina en FS 634.87 a cero grados, describiendo un valor de p de 0.437,
que se mantiene hasta el final del empenaje vertical. La variacion faltante para el
cuadrante superior ira en decremento, habiendo desechado la definicion del cono
de cola mediante un gran valor de p, como se habia hecho en iteraciones
anteriores.
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4.8 Dash-7/8/9

Se describiran de manera conjunta las ultimas tres iteraciones del plano de trabajo,
mostradas en la figura 4.22, ya que en esta ultima parte, los cambios mas relevantes
corresponden al Dash-9.

SA985.  g4p08
S5, 26

Figura 4.22 Dash-7/8/9: Vistas laterales

e Se ha completado el grafico de lineas auxiliares de control propuesto en el plano
hibrido. Los segmentos faltantes se han definido mediante splines de
manipulacion libre, procurando generar una transicion suave. El fuselaje (cono de
cola) terminara antes de FS 766.2, dando paso al empenaje vertical, por lo que la
extension de la linea que define el valor de p después de esta estacion no debera
tomarse en cuenta.

e Se han incluido los instrumentos de vuelo y navegacion, dado su impacto en las
dimensiones del tablero, la distribucion de la cabina de mando y en el peso y
balance de la aeronave. Para esto, se utilizaron las dimensiones y pesos de una
combinacion de instrumentos electronicos y analdgicos. En el caso de los sistemas
electronicos se propone un sistema Avidyne Entegra, popular entre operadores de
aviacion general [41], [44]. Este sistema consiste de dos pantallas de 10.4
pulgadas a color de alta resolucion, que presentan la instrumentacion estandar de
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vuelo, que incluye un indicador direccional de actitud, indicador de situacion
horizontal, altimetro, indicador de velocidad aerodinamica, indicador de velocidad
vertical, ademas de mapas dinamicos, reportes climatologicos y seguimiento del
terreno. La pantalla de funciones principales (PFD) presenta la instrumentacion de
vuelo tradicional, ademas de un mapa dinamico del plan de vuelo y una referencia
de indicador radio magnético (RMI), a fin de reducir la carga de trabajo del piloto;
por otra parte la pantalla multifuncion (MFD) presenta informacion de
navegacion, clima y terreno.

e Para complementar este arreglo de instrumentos, se incluye un sistema de
navegacion y comunicacion GNS430W/530W [45], con pantallas de 4 y 5
pulgadas, respectivamente. Este sistema brinda capacidades de navegacion de
largo alcance y aproximacion, asi como de aterrizaje por instrumentos,
complementando al sistema Avidyne Entegra, ademas de considerar un
transponder GTX-330 [46]. Finalmente, se completa el conjunto con un tablero de
audio Garmin GMA 340 [47] para gestion de los canales de radiocomunicacion.

e Los instrumentos analdgicos considerados son: un indicador de velocidad
aerodinamica y un altimetro Revue Thommen [48], [49], y un horizonte artificial
Mid-Continent [50]. Estos instrumentos son de diametro estandar (8 cm) a fin de
facilitar su lectura.

Dash-8:

e El anélisis de peso y balance Clase II ha revelado que, conforme van ocupandose
las filas de asientos, el centro de gravedad tendera a desplazarse hacia la cola, por
lo que ultimadamente se utilizard un compartimiento delantero solamente.

Dash-9:

e Con base en las cargas impuestas por el margen del centro de gravedad se ha
definido la disposicion del tren de aterrizaje.

e Se manifiestan todos los centros de gravedad de sistemas y accesorios internos.

e Se propone que las vigas del ala estén unidas a las cuadernas del fuselaje.

e [as modificaciones mas importantes respecto a la séptima y octava iteraciéon son
la extension de la longitud del fuselaje y el consecuente incremento en volumen
del compartimiento delantero de equipaje.

Se describen a continuacion las tres ultimas iteraciones, segmento por segmento.
Algunos cambios son demasiado pequefios para mencionarse, y finalmente los cambios
mas importantes se incorporaron en el Dash-9.

Planta motriz FS0.0 FS124.62
Dash-7:

e El peso del motor instalado (con bancada y accesorios) se ha estimado mediante la
ecuacion 4.8, restandole los pesos de aquellos accesorios que correspondan a otros
elementos cuyos pesos pueden determinarse independientemente, como la hélice,
el gobernador de paso y el aceite en el carter.

Dash-9:

e Se ha utilizado una imagen mas detallada del motor a fin de determinar qué tanto
puede acercarse el cortafuego al motor, considerando que Bingelis [51] menciona
que puede instalarse tan cerca como sea necesario, siempre y cuando haya espacio
suficiente para los accesorios en la cara posterior del motor, y de igual manera hay
mas holgura de la necesaria entre el motor y el carenado de nariz, considerando
que de la misma referencia se tiene que basta una separacion de media pulgada
entre estos dos elementos.
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o No se utilizard sistema de aire acondicionado para la tripulacion; solamente se
propondran ventilaciones y un calentador de aire por conveccioén conectado a los
escapes del motor, enlazado a la cabina por una tuberia flexible.

e El diametro y longitud de la ojiva de la hélice se han incrementado para manifestar
de forma realista su impacto en la geometria y peso de la aeronave, ya que aloja a
la hélice, cuyo peso es considerable. [52]

Compartimiento de equipaje FS124.62  FS 209.82
Dash-8:

e Se propone por primera vez un compartimiento delantero, considerando que la

mayor parte del peso de la aeronave estd detras del motor.
Dash-9:

e Se incrementd la longitud de la nariz en 10 cm para dar mayor volumen al
compartimiento de equipaje, considerando ademas que se le restara cierto volumen
por la tuberia de calentamiento de la cabina y por los controles del motor.

Cabina de mando y pasajeros FS 209.82 FS 474.87
Dash-7:

e Se presentan los instrumentos y su centro de gravedad en conjunto en la vista
lateral, asi como una distribucion propuesta en la vista trasera del tablero,
mostrado en la figura 4.23

e Los pedales del timon se mantienen como en las iteraciones anteriores.

e Se tienen consideradas dos ubicaciones para la bateria: adelante del cortafuego o
detras de la ultima fila de asientos para alterar favorablemente los limites del
centro de gravedad.

e Las distancias entre hombros y sobre la cabeza son satisfactorias, derivadas de las
decisiones tomadas en base a las iteraciones anteriores y manifestadas en el plano
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Figura 4.23 Distribucion de instrumentos y su centro de gravedad / vista frontal del tablero [41], [45] - [50]
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Dash-9:

Se ha decidido suprimir los ajustes de los pedales, que solo incrementaran la
complejidad mecanica y el peso. Se ha incrementado por tanto la separacion entre
el limite delantero de la cabina de mando y el compartimiento delantero de
equipaje, ganando un poco mas de volumen para los cables y poleas conectados a
los volantes de control, sin constituir un desperdicio de espacio. La decision de dar
ajustes o no a los pedales puede retomarse durante la fase de disefio de detalle.

Se presentan los centros de gravedad de todos los articulos faltantes: asientos en
conjunto, acabados, sistemas de control, etc.

Se manifiestan finalmente las portezuelas de acceso y ventanillas, con sus angulos
de vision sobre la nariz y hacia el exterior para el piloto, respetando los
requerimientos establecidos en la seccion 3.3.4, asi como la disposicion de los
cinturones de seguridad. Esto no se habia definido en las iteraciones anteriores
debido a las consideraciones de mayor relevancia que afectaban la distribucion
interna de la cabina.

Se manifiesta de nuevo el canal por el que correran los cables de control,
reiterando que correra por encima de la estructura central del ala a fin de evitar
discontinuidades en esta.

Se han descartado las ecuaciones de Raymer para el sistema anti-hielo [9] debido a
que entregan un valor demasiado elevado del peso. Esta ecuacion considera un
sistema de deshielo que escurre etileno glicol sobre el borde de ataque y extrados
del ala y empenajes mediante pequefios agujeros realizados en estas superficies, y
requiere de un tanque para el liquido [49], teniendo un impacto considerable en el
peso y balance de la aeronave. El unico lugar en donde se podria colocar este
tanque seria detrds de la ltima fila de asientos, lo que sacaria a la aeronave de
balance. Se eligié como alternativa el sistema thermawing de Kelly Aerospace,
que utiliza una cinta de material de grafito con un recubrimiento superficial de
Tedlar, que genera calor al aplicarsele una corriente eléctrica, desprendiendo el
hielo de la superficie del borde de ataque. Para incluir este sistema en el calculo de
peso y balance, se transfirio la distribucion de pesos de los componentes
instalados en un Cirrus SR22 [53] a la vista lateral del Dash-9, como se ilustra en
la figura 4.24. Se esta representando solamente la distribucion de pesos en el eje
horizontal (X).
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Figura 4.24 Distribucion hipotética del sistema Thermawing en el Dash-9

Cono de cola y empenaje vertical FS 474.87  FS 857.85

Dash-7:

La figura 4.25 ilustra la solucion del alisamiento dorsal del empenaje vertical. El
alisamiento se ha construido desde el empenaje hacia el cono de cola, tomando la
seccion transversal del empenaje, en FS 718.46 y trazando una recta inclinada hacia el
cono de cola a partir del punto donde toca a la seccion del cono de cola; junto con el
segmento de arco, esta recta inclinada definira la trayectoria del alisamiento.

Al haber obtenido la seccion del empenaje en FS 718.46, se obtendrd su valor
“equivalente” de p para representarla mediante una curva conica, como se muestra en la
figura 4.25. La seccion del alisamiento en FS 656.29 es simplemente una fraccion de la
seccion correspondiente al cono de cola en dicha estacion, delimitada por la recta
inclinada ya definida, y tras obtener el valor “equivalente” de p se ha propuesto una
variacion de p entre estas estaciones para lograr la definicion del alisamiento. Es
importante utilizar las secciones originales del principio y final del alisamiento para
mantener la consistencia en las superficies.
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Figura 4.25 Alisamiento del empenaje vertical del Dash-7

Se ha solucionado el problema del alisamiento dorsal, aunque atn puede apreciarse en
la vista lateral del Dash-9 en la figura 4.22 una discontinuidad debajo del alisamiento,
hacia la linea de centros; sin embargo, esta discontinuidad en la superficie es menor y
puede resolverse mediante las herramientas de manipulacion de superficies en algin
otro software.

Dash-8:

e Se elimind el compartimiento trasero tras descubrir la necesidad de colocar el

equipaje adelante de la tripulacion.
Dash-9:

e Se ha colocado la bateria detras de la Gltima fila de asientos, y se manifiesta que
debera estar aislada de la cabina de pasajeros a fin de evitar que estos inhalen los
vapores toxicos emanados por la bateria. De igual manera, el aislamiento de la
bateria protegera a los cables de control puesto que dichos vapores son corrosivos
[51]. Deberan disponerse agujeros de ventilacion para evitar la acumulacion del
vapor en este compartimiento.

e Se considera la fraccion de peso del sistema thermawing correspondiente al borde
de ataque del empenaje vertical y horizontal.

e Se ha redefinido la superficie del empenaje vertical como se muestra en la figura
4.26. Su envergadura se ha medido a partir de la ubicacion del empenaje
horizontal, y su superficie se considera solamente como el area del estabilizador y
timon fuera del fuselaje. A pesar de haber incrementado el brazo de palanca del
ala, se ha respetado la silueta original del empenaje a fin de conservar el concepto
de disefio [13], y deberan determinarse las dimensiones necesarias de los
empenajes durante el analisis de estabilidad.
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Figura 4.26 Definicion aerodinamica del empenaje vertical en el Dash-9

Se presenta el grafico de lineas auxiliares de control del Dash-9 en la figura 4.27, y para
efectos de comparacion con las iteraciones anteriores se presenta la evolucion del
parametro p a través de las iteraciones de la aeronave en la tabla 4.3.
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Figura 4.27 Gradfico de lineas auxiliares de control del Dash-9
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Se puede observar que algunos valores se mantuvieron constantes durante todas las
iteraciones, mientras que otros se alejaron de forma considerable de su valor original.
También se observa que durante las iteraciones en las que no se habia logrado definir la
solucion al problema de la seccion de cola, se dejo pendiente la definicion de la
geometria de la ultima estacion.

Finalmente, se observa en la tabla 4.3 que conforme fueron lograndose los objetivos de
balancear los requerimientos de ergonomia y forma currentilinea del fuselaje y cola, los
valores de p fueron estabilizandose hasta alcanzar sus valores definitivos.

F§ 2299

Psup
Dash-1 0.5467

Dash-3 | 0.5467
Dash-4 | (0.5355
Dash-5 0.5356
Dash-6 (0.5336
Hibride| -

Dash-7 0.5356
Dash-8 0.5371
Dash-9 0.5371

Ping
055
0.55
055
0.55
0.55
0.55
055
0.55

Tabla 4.3 Evolucion del parametro p a través de las iteraciones de la aeronave
FS§ 308.35

FS 104.62
Psup Pinf
03635 09625
0.5635 0.7455
05635 07455
05635 075
05635 0.95

- DLEDEE
0.5635 06068
05635 0 6068
05635 06068

F§ 239.6

Psup Pinf Psup

Pinf

F§ 410.86

Psup

0.61 0.6300 0.6643 06742 06709

0.61 1.0 | 0.6228
06660 1.0 075
06660 075 070
066600 075 070

- 02T -
06660 07276 070
0.6491 07071 0.6968
06491 07071 0.6968

10

10
075
0.75
0.75
0.75
075

0.6413
075
070
0.70

06733

0.6733

0.6863

0.6863

Pinf
07033
07816
07062
077483
07483
07354
07417
07417

FS 47487

Psup
0.6440

0.6578
075
070
0,70
0.65

0.6556

0.6556

Ping
06365
06522
07062
07432
0.743%
06524
06702
06702

FS 57585

Psup
0.5850

0.5850
0.6688
07197
0.7187
05966
0.5566
0.5536
0.5936

Ping
050
0.50

06834
06834
06834
04682
04797
04797

FS 7470
Psup Pinf
04746 04174
085 0.4370
0.85 0.4370
048459 -
0.484% 04370
04906 04370
04906 04370
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Ya se han destinado los recursos del tratamiento grdfico de las curvas conicas para
hacer la forma del fuselaje lo méas eficiente posible; dichos recursos han alcanzado su
limite practico, pero han servido para ilustrar las consideraciones iniciales mas
importantes que rigen la generacion de un fuselaje. Es momento de utilizar técnicas mas
avanzadas, sin olvidar todo lo que se ha aprendido de las iteraciones generadas mediante
el tratamiento ya mencionado. Es muy probable que atin haya cabida para mejoras, dado
que no se ha realizado un analisis y mucho menos optimizacion.

4.8.1 Estimacion Clase II del peso y centro de gravedad del Dash-9

Una vez modificada la envolvente geométrica, la distribucion interna de la tripulacion y
sistemas, puede realizarse la estimacion de peso y centro de gravedad Clase II. Las
ecuaciones utilizadas provienen Raymer [9] y Roskam [11], a fin de tener mas de una
referencia para juzgar el peso de los componentes de la aeronave.

Las ecuaciones de Raymer manejan el peso maximo de la aeronave como peso bruto de
despegue (Wdg), mientras que Roskam lo maneja como peso maximo de despegue
(Wr0), la tnica diferencia estriba en el término utilizado; para el caso de una aeronave
civil [11], ambos se interpretaran como el peso maximo de despegue.

A continuacion se presentan los valores tomados del plano de trabajo del Dash-9 para la
estimacion del peso y centro de gravedad, relacionados a las ecuaciones (4.1) a (4.18),
presentados en la tabla 4.4 a continuacion. Se han utilizado los mismos factores “de
ajuste” de la tabla 4.1 para considerar el ahorro en peso debido al uso de materiales
compuestos en el ala, fuselaje y empenajes.
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Tabla 4.4 Pardmetros fisicos para la estimacion del peso y CG Clase II

| Articulo | Unidades | Variable | Valor | Origen

| Alargamiento del ala/EH/EV | I AR | 7255172 | Dash-1

‘ géla]zg(;{(}]e;\l? cola: CAM/4 del ala a CAM/4 ‘ pies ‘ L ‘ 13.25/15.5 ‘ Dash-9

| Configuracion del conjunto de cola | | H/H, | 1 | Requerimiento

‘ Conicidad ala/EH/EV | ‘ i ‘ 1/0.8/0.39 ‘ Requerimiento,

Dash-9

lig)lrilséante para conjunto MCIA- Kprops 0.144 /117

| Envergadura del ala | pies | B, | 36.1 | Dim. Inicial

| Envergadura del empenaje horizontal | pies | By, | 15.55 | Dash-9
ermpenaie horizontl pis m 02 | Dats

| Espesor maximo en la raiz del empenaje vertical | pies | tr, | 0.403 | Dash-9

| Espesor relativo del ala | I t/c | 0.13 | Dash-1
E;fiii(;rt :lelativo del empenaje e 0.09 Dash-1
S:E?sglr relativo del empenaje e 0.09 Dash-1
l;:?;)rrgilﬁﬁg t:l)e carga (1.5 x factor Nz 57 /97

| Flechado a C/4 ala/EV | Radianes | A [ ones2 | Dash-o
gigiﬁg zztlr;:é}[l;?l del fuselaje sin el pies Ll 2074 Dash-9

| Numero de Mach | I M | 0.23 | Dim. Inicial

| Numero de motores | | N, | 1 | Requerimiento
I;lusrgzrrz sc;e ocupantes (tripulacion y Npy Nosajoras 6 Requerimiento

| Numero de tanques de combustible | | N, | 2 | Dash-1

| Perimetro méaximo del fuselaje | pies | P | 16.8 | Dash-9
gf;‘%gmto (méximo) de despegue de libras Wae Wro 3092.38 Dim. Inicial

| Peso del combustible en el ala [ libras [ W W, | 331 | Dim. Inicial

| Peso del motor [ libras | W | 404 [ s
Peso de avidnica no instalada libras W, 2544 [ 4;9 4?() ]48,

| Presion dindmica de crucero | libraspie® | q | 5513 | Requerimiento

| Profundidad estructural del fuselaje | pies | D | 3.9 | Dash-9

| Superficie de referencia alar I pies’ I Sref | 1822 | Dim. Inicial

| Superficie del empenaje horizontal | pies’ | She | 4844 | Dash-9

| Superficie del empenaje vertical | pies’ | Sut | 16.04 | Dash-9

| Superficie humeda del fuselaje I pies’ I Sy [ 279.86 | Dash-9

| Volumen total de combustible | galones | vV, [ 5701 | Dim. Inicial

| Numero de hélices | | Np | 1 | Requerimiento

| Densidad del avgas | libras/galon | Ky | 6.55 | 9]

| Didmetro de la hélice I pies I Dp | 6.63 [ Ee.(34)

| Numero de palas de la hélice | | Ny | 3 | Requerimiento

| Potencia requerida al despegue | Hp | Pro | 244 | Dim. nicial
Factor de carga maximo pa_lraNel tren de aterrizaje | ‘ N ‘ 45 ‘ /97
(1.5 x factor de carga de disefio del tren)

| Longitud de la pierna del tren principal/de nariz | pulgadas | L, L, | 35.55/51.96 | Dash-9
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Ala:

w.

ala

=0.036S, "W

040035( AR jo'é 04006/10404£100t/c >
v

0.
Nw, ¥ 4.1
cos’ A cos> Aj ( g dg)o “.1)

Se ha utilizado solamente la ecuacion presentada por Raymer [9] ya que considera el
espesor relativo del perfil, valor que afecta la altura de la caja de torsion del ala al ser
inversamente proporcional al peso [54]. La ecuacion para la estimacion del peso del ala
presentada por Roskam [11] no incluye este término, y considera implicito un espesor
relativo de alrededor del 18%, que no coincide con el espesor relativo del perfil
utilizado (13%) en el Dash-9.

Para los empenajes, se han tomado las ecuaciones (4.2) a (4.5) y se han promediado los
valores arrojados para los parametros fisicos obtenidos del plano.

Empenaje horizontal:

0.043
100¢/c\""*( AR o
W= 016(N de)ﬁ““ S 0896( cosz/\j (coszA J A 42
ht

3184(WTO )04887 (S )0 lOl(ARht )0 138
174.04(z, "%

W, = (4.3)

!
rh

Empenaje vertical:

100 -0.49 AR 0.357
W, =0. 073(1 +0. 2}( W) xS ””(t/ C] x[ J 2, (4.4)

2
cosA,, cos A,

_ 1 68(WTO )04567 (Sw )l 249 (ARW )0.482

g A A (4.5)
" 639.95(t, ) (cos A, )
Fuselaje:
quselaje 0052S 1086(N W )OI77L -0.051 (L/D) —-0.072 0241 (46)
I/Vfuselaje = 004682(WTO )0 o (Pmax )O n (Zf—n )0 0 (47)

El término (L/D) en la ecuacion (4.6) corresponde a la longitud estructural del fuselaje
entre su profundidad estructural. La longitud estructural del fuselaje se ha medido desde
el cortafuego hasta FS 757.0, donde se une el empenaje vertical al cono de cola, sobre la
linea de referencia del fuselaje. En cuanto a la profundidad estructural, todo fuselaje
tiene una seccion transversal que limita su resistencia estructural. Al formar dos vigas
en voladizo, una adelante y otra detras de la seccion central, a mayor profundidad de
una seccion transversal del fuselaje para una longitud en voladizo, mas ligera sera la
estructura [54]. Se ilustra este concepto en la figura 4.28.
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Figura 4.28 Profundidad estructural (D) del fuselaje

Sin embargo, las ecuaciones (4.6) y (4.7) entregan valores muy distintos del peso
estructural del fuselaje: 84.35 kg y 219.64 kg, respectivamente. Se propone un valor del
peso del fuselaje de 110 kg, favoreciendo a la ecuacion de Raymer [9], considerando
que la ecuacion de Roskam [11] incluye el peso de la estructura central del ala, y se
desconoce qué porcentaje del peso del fuselaje le corresponde.

Motor instalado:
W

motor instalado

=2.575W,** N, (4.8)

n

Al valor del motor instalado arrojado por la ecuacion (4.8) se le han restado el valor del
peso de la hélice, su gobernador y el peso del aceite.

Avionica:
W, oin = 21170, % (4.9)

avionica uav

La ecuacion (4.9) fue aplicada solamente al conjunto Avidyne Entegra y a los
instrumentos analdgicos, mientras que el peso del conjunto Garmin GNS y del tablero
de gestion de audio se considera como un peso independiente, dado que los pesos
indicados en sus fichas técnicas incluyen la instalacion [45], [47]. Finalmente, se
considera que la suma de estos valores de catalogo combinados con los de la ecuacion
(4.9) esta concentrada en el centro de gravedad manifestado en la figura 4.23.

Aire acondicionado y sistema anti-hielo.
/4 =0.265W,,""'N,""W,

0.08
aireacond.&anti—hielo avia’nicaM (4 . 1 O)
La ecuacion (4.10) arroja un valor de 85 kg para los sistemas de aire acondicionado y
anti-hielo. Considerando que para estos sistemas se requiere de un enfriador de aire y un
tanque de glicol, respectivamente, lo que dificulta la configuracion interna y el balance
de la aeronave, por lo que se ha optado por utilizar un sistema de deshielo eléctrico,
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descrito en la seccion 4.8, figura 4.24, ademas de suprimir totalmente el uso de un
sistema de aire acondicionado.

Interiores:
W.

interiores = 0-0582W,, — 65 (4.11)
Raymer [9], Roskam [11] y Torenbeek [12] presentan ecuaciones para la estimacion del
peso de los asientos y acabados interiores; se ha seleccionado la ecuacion (4.11) de
Raymer [9] puesto que entrega el valor mas bajo, implicando que el acabado interior de
la aeronave debera ser austero a fin de mantener el peso al minimo.

Tren principal:
W eenprinip = 0-095(N, W, (L, /12)"*” (4.12)
Tren de nariz:
W sonas = |0-125(N W, > (L, /12) |- (0.01470GW ) (4.13)
Sistema eléctrico:
W, =0.0268W,, (4.14)

La ecuacion (4.14) sirve para obtener el peso del sistema eléctrico, constituido por la
bateria, magnetos, alternador, a marcha o arrancador del motor y los arneses de
cableado. Considerando que se tiene una marca y modelo de motor, un plano
relativamente detallado y el peso de uno de los componentes mas voluminosos de este
sistema, es decir, la bateria, se decidi6 obtener la informacion de pesos de los demaés
componentes, presentados en la tabla 4.5.

Tras obtener el valor del peso mediante la ecuacion (4.14), se restaron los valores de
esta tabla para considerar la posicion aproximada del resto del sistema eléctrico, que en
este caso son solamente los cables, fusibles e interruptores.

Tabla 4.5 Componentes principales del sistema eléctrico

| Accesorio | Peso, kg
| Alternador [55] [ 26
[ Magnetos SGLN-204/200 [56] || 2.54 c/u
| Marcha [57] [ 427
| Bateria [58] [ 127
Sistema hidrdulico:
6/5
Werehiar = 0-00914W (4.15)

La ecuacion (4.15) considera que el sistema hidraulico se restringe a los frenos y al
mecanismo de accionamiento de los flaps. Para aeronaves cuyo peso maximo de
despegue es menor a 5.670 kg, se encuentra una buena correlacion entre el peso vacio
(en kg) y el peso combinado del sistema eléctrico e hidraulico, de modo que al aplicar la
ecuacion (4.15), debera restarse el peso del sistema eléctrico, obtenido anteriormente.

Sistema de combustible:
|14

sist. comb.

=0.40W, /K (4.16)

fp
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Para el sistema de combustible se han considerado dos tanques como se indica en el
plano de trabajo. La ecuacion (4.16) no considera el nimero de tanques y meramente se
basa en la cantidad de combustible requerida. Se reitera que el arreglo definitivo de los
tanques debera realizarse durante el disefio de detalle.

Hélice:
782
Wrop = KpropZ(NpXDp 'P]-O(Nbl)l/2)078 (4.17)

p

El peso de la hélice se ha calculado con ayuda de los valores obtenidos en la seccion
3.3.3 y en el dimensionamiento inicial. Se reitera que su peso de la restado del valor del
motor instalado, a fin de tener control de la mayor cantidad de variables posibles en la
hoja de calculo de peso y balance.

Controles de vuelo:
W, =0.01687,) (4.18)

El peso de los controles de vuelo se considera como una fraccion del peso bruto de
despegue de disefio, y el valor obtenido mediante la ecuacion (4.18) se ha multiplicado
por 2, para considerar controles duplicados.

El peso de la tripulacion se habia propuesto desde el dimensionamiento inicial de la
aeronave; sin embargo, no se habia obtenido una estimacion del centro de gravedad de
cada ocupante debido a la incertidumbre que se tenia respecto a sus posturas en relacion
con los asientos y los demas ocupantes. Aunque la figura 3.17 presenta la
representacion de un tripulante con la mayoria de sus centros de gravedad, se decidio
complementar esta definicion con una distribucion de pesos mas detallada [59]. La
figura 4.29a ilustra los planos del cuerpo a partir de los cuales se mediran los centros de
gravedad de cada miembro del cuerpo y las distancias a las que se encuentra cada centro
de masa para cada miembro. De los planos mostrados en la figura 4.29a, el transversal y
el frontal se han utilizado para definir los ejes X y Y, respectivamente, considerando
simetria respecto al plano medio sagital, y se presenta el sistema coordenado de ejes de
un tripulante en la figura 4.30. La distribucion de masas del tripulante se presenta en la
tabla 4.6.

CM de la cabeza (X)
Vértice de 10.4

178.4 ESTATURA

167.9 CM de la cabeza (Y) Esterno clavicular 148.2
161.2 pivote del cusllofcabeza Clavieula-améplats 146.2
154.5 CM del cuslla(Y) figromién 145.2
153.1 Plvote del cuello/térax Pivete superior del brazo § 3.8
145.2 Acromién
M del brazo
130.8 CM del térax (Y)
112.5 Téraxiabdémen (décima coatilla) Pivote del code
109.9 GM del abdémen (¥}
107.3 Abdémen/Pelvis G del antabrazo
98.3 CM de la pelvis ()
94.6 Pivote de la cadera Pleote do In muhaca
CM de la mano

Trocantére

76.0
CM del muslo (Y)

505
Pivote de la redilla

Rodilla_§ 44.1

33.0
M de la pantorrilla ()

6.5 pivote del tobillo
fgr— 2.8 OM del pie ()

a 11.1 CM del pic (X) Distanclas en centimetros b

Figura 4.29 a. Planos del cuerpo, b, c. Articulaciones del cuerpo y centros de masa para un aviador masculino promedio [59]
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41,09 Y

Acot.: cm

Figura 4.30 Distribucion de masas y sistema coordenado de ejes de un tripulante

Si se observa la tabla 4.6 con atencion y se le compara con la tabla de la figura 3.18, se
notard que hay una leve discrepancia entre las dos referencias en cuanto a los pesos de
cada parte del cuerpo. Se tomaron los valores de [59] puesto que la diferencia total en
peso es de un kilogramo. La estatura y dimensiones de los modelos son las mismas en

ambas referencias.

Tabla 4.6 Distribucion de masas de los tripulantes [59]

| Miembro

| Peso, kg

Cabeza

[ 42

Cuello

1.1

Torax

249

Abdomen

2.4

Pelvis

11.8

Antebrazo

2.8

Mano

1

Muslo

19.6

Pantorrilla

7.6

|
|
|
|
|
| Brazo
|
|
|
|
|

Pie

|
|
|
|
| 4
|
|
|
|
|

2

FS0.0

— Y- DATUM

L :“ Dﬁﬁ{bu ]

Figura 4.31 Sistema coordenado de ejes para estimacion de peso y CG Clase II

El tren de aterrizaje puede dimensionarse solo hasta que se ha obtenido una estimacion
del centro de gravedad y su margen de desplazamiento. La geometria del tren debera
considerar cuestiones como la estabilidad de la aeronave en tierra respecto a su eje
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longitudinal y transversal y el porcentaje del peso total soportado por cada rueda. El
margen del CG utilizado no incluye el peso del tren principal ni de nariz, sino que se
dimensiono el tren y después se obtuvo su peso, retroalimentandolo al manifiesto de
pesos ya obtenido. El CG de cada componente de la aeronave se manifiesta sobre el
perfil lateral, vista frontal y superior de la aeronave, y su sistema coordenado de ejes se
ilustra en la figura 4.31.

El tren de aterrizaje deberd mantener cierta distancia al limite delantero y trasero del CG
a fin de balancear las cargas soportadas por el tren principal y de nariz. La altura del
limite delantero del centro de gravedad determinara la carga de frenado a la que se
sometera al tren de nariz y también afectara la susceptibilidad de la aecronave a volcarse
sobre un ala durante un viraje en tierra. Por tltimo, el limite trasero del CG determinara
la susceptibilidad de la aeronave a bascular (“sentarse” en su cola) al encontrar un
obstaculo durante el rodaje. Se presenta la nomenclatura para las distancias y alturas de
las ruedas del tren de aterrizaje a los limites delantero y trasero del CG en la figura 4.32.

FERRY MTOW

. o

1 H //"\\
a’/ff) L

Figura 4.32 Distancias de las ruedas del tren al margen del CG

La carga estatica maxima del tren principal ha sido determinada mediante la ecuacion
(4.19), utilizando el peso maximo de despegue obtenido mediante el plano y las
ecuaciones ya presentadas, junto con la distancia de la rueda delantera al limite trasero
del CG y la distancia total entre las ruedas. Esta carga serd soportada por las piernas y
neumaticos del tren principal, de modo que debera dividirse entre el numero de piernas
que lo constituyan.

Carga estatica maxima = W ]Z“ (4.19)

La carga estatica maxima soportada por el tren de nariz depende de la distancia entre la
rueda del tren principal y el limite delantero del CG, dividido entre la distancia total
entre las ruedas y multiplicado por el peso maximo de la configuracion, como se indica
en la ecuacion (4.20).

o M,
Carga estatica maxima,_ . = W? (4.20)

nariz

La carga estdtica minima del tren de nariz depende de la distancia del tren principal al
limite trasero del CG dividida entre la distancia total entre ruedas y multiplicada por el
peso maximo.
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M
=W 4.21
nariz B ( )

Carga estatica minima
Por ultimo, la carga dinamica de frenado experimentada por el tren de nariz sera
determinada por el producto de la velocidad vertical de contacto en el aterrizaje (10
pies/segundo, como primera aproximacion), la altura maxima del centro de gravedad,
dividido entre el producto de la gravedad y la separacion de las ruedas, como se expresa
en la ecuacion (4.22).

Carga dinamica de frenado__, = 10HEW

- 4.22
nariz gB ( )

CARGA DE DESACELERAGION -Fs

DESPLAZAMIENTO
o> TOTAL-S

> “‘ \v.
W 3 N POSICION DEL EJE
A
W i o 2\ — COMPRESIGN TOTAL
LONGITUDDE %) ) 3
LA PIERNA-{ \ \ )
— ESTATICO
} Soaet
J ! <
:) EXTENSION TOTAL
s

‘’ .
‘,’ /. DEFLEXION I
h s \/v

COMPONENTE DE Fs
FERPENDICULAR A H
LA PIERNA REACCIONFs
Figura 4.33 Fuerzas y deflexiones en la pierna del tren principal [9]

La figura 4.33, reproducida de Raymer [9], presenta las fuerzas a las que estara
sometida la pierna del tren principal de tipo fijo. Durante el vuelo y en la aproximacion
de aterrizaje la pierna estard extendida a su longitud total y deflexion cero. Al momento
de hacer contacto con el suelo durante el aterrizaje, se presentara la deflexion méxima, o
desplazamiento total de la pierna del tren, medida a la altura del eje del neumatico;
estando en rampa, sin experimentar mayores aceleraciones que 1g, la deflexion del tren
corresponderd a la posicion estatica. Se acostumbra utilizar un factor de carga de tres (3)
para considerar la energia adicional experimentada por el tren principal durante el
aterrizaje [9], calculando la fuerza ejercida sobre cada pierna del tren mediante la
ecuacion (4.23).

F =Y N (4.23)

La componente de la reaccion, perpendicular a la pierna, se obtiene multiplicando la
reaccion del suelo por el seno del angulo formado entre la pierna extendida y la vertical,
recordando que para el caso dinamico, la reaccion del suelo sera reemplazada por la
fuerza obtenida mediante la ecuacion (4.23). Esta reaccion generara la deflexion de la
pierna, y se ha calculado para la geometria presentada en la vista lateral y frontal.

F=F, (seno 6’) (4.24)
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La figura 4.34 ilustra la configuracion del tren de aterrizaje del Dash-9. Se presenta la
disposicion en la vista lateral, en planta y frontal, junto con los limites delantero y
trasero del CG. Durante la deflexion maxima del tren habra una separacion de 7.7 cm
entre la hélice y el suelo. Para el caso del basculamiento de la aeronave, se brinda una
separacion de 15 cm entre la cola y el suelo.

// )g./
/ -,
FERRY  MTOW _/z ,’f [
o5 CAM [ — - 4 / l;’
- - e — /! /
s S 2 | — 7 / J.'
—_ p & I S/ /
—_— g / /
] | /13 | / \_,f’ B
RO DU = - S e s B e B S
. ﬁ y; 7 ,a—f*j:}a

SECCION DE L& FIERNA DEL TREN

Figura 4.34 Geometria del tren de aterrizaje del Dash-9

La pierna del tren principal se ha considerado como una viga de seccion rectangular
constante, como se muestra en la figura 4.34.

En la vista frontal, la pierna del tren principal resistira la fuerza de flexion con su
momento de inercia respecto al eje X, obtenido mediante la ecuacion (4.25), mientras
que en la vista lateral lo hara con su momento de inercia respecto al eje Y, determinado
mediante la ecuacion (4.26).

3
;| - B-H (4.25)

! 12
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3
= H-B (4.26)
12
La longitud real de la pierna del tren de aterrizaje se ha determinado mediante la
ecuacion (4.27), considerando el sistema coordenado de ejes presentado en la figura
4.31, y considerando los valores iniciales de cada coordenada en el extremo empotrado,
mientras que los finales corresponden al extremo cercano a la rueda del tren principal.

Ly =0, =% + (= 0V +(z-2) (4.27)

La deflexion estatica y dindmica se han determinado mediante la ecuacion (4.28)
utilizando las fuerzas y momentos de inercia correspondientes.

3

S = Fssenzeg— (4.28)
3EI

El diametro del tren de nariz se obtuvo mediante la ecuacion estadistica (4.29) obtenida
de Torenbeek [12], considerando una carga total sobre la nariz de 495.49 kg, que es la
suma de las cargas maximas impuestas al tren de nariz, obtenidas mediante (4.20) y
(4.22).

D=13+0.11/P. (4.29)

Se presentan en la tabla 4.7 los valores de las cargas impuestas sobre los neumaticos, y
las fracciones del peso maximo soportadas por el tren de nariz y principal; dichas cargas
incluyen el peso mismo del tren de aterrizaje, calculado mediante las ecuaciones (4.12)
y (4.13), habiendo reducido dichos pesos en 1.4% del valor del peso maximo de
despegue de diseno, considerando que se trata de un tren fijo.

Tabla 4.7 Valores de cargas para el tren de aterrizaje del Dash-9

Distancias de las Tren principal Tren de nariz
ruedas a limites Carga est. Max., 1,506.1 Carga est. Max., 1063 (482.6)
del CG (Fig. 4.30) 1b (kg) por pierna (683.76) 1b (kg) ’
Longitud de pierna, 35.54 Carga est. Min.,
Na 209.2 pulg (cm) 903) b (kg) 482 (218.8)
3 0.15, Carga dinamica
Nf 171.91 Ix, Iy, pulg 286 de frenado, 509.1 (231.1)
Ma 33.47 E, psi 29 x 10° Carga total 1091.4 (495.5)
Deflexion estatica, 2.6 Deflexién dinamica,
Mf 70.76 pulg (cm) (6.6) pulg (cm) 7.7 (19.5)
Deflexion dinamica, 7.77 .
B 242.67 pulg (cm) (19.7) Neumatico [60] 5.00-5
Neumaticos [60] 6.00-6 D/W/Rr 14.2/4.95/5.65
D/W/Rr, pulg 17.5/6.3/6.9 Carga max., Ib (kg) 1,285 (583.4)
Carga max, b (kg) 1,750 (794.5) Diametro oleo, pulg (cm) 1.46 (3.7)

Se presenta el desglose del peso y CG del Dash-9, junto con sus limites delantero y
trasero en la tabla 4.8. En las celdas del peso maximo de despegue, peso vacio y
margenes del CG, se incluyen los valores para la aeronave con y sin el tren de aterrizaje,
solamente para mostrar que el desplazamiento del CG es minimo al considerar estos
elementos en el manifiesto de pesos.
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Tabla 4.8 Pesos y centros de gravedad del Dash-9

| Articulo [ Peso,kg [ X,em [ Y,em || Z,em
| Fuselaje | 110 [ 37754 [ o || 12654
| Ala [ meor [ 300 [ o [ 10439
[ Empenaje horizontal | 19.2 [ 69773 [ 0o [ 12566
| Empenaje vertical | 9.5 [ 76734 [[ 0 [ 194.65
| Motor instalado [ 25178 [ 6362 || -053 || 124.04
| Heélice | 33 [ -1426 [ o || 12654
[ Aceite (12 qt) [ 996 [ 5116 [ o [ 10561
| Tren principal [ 826 [ 32881 [ o [ 4653
| Tren de nariz [ 237 [ 8092 [ o [ 4653
| Aviénica [ 28.09 [ 23427 [ -1224 [ 15557
| Bateria [ 127 [ 52486 [ 352 [ 9175
| Asientos y acabados interiores | 52.2 [ 41012 [[ o [ 12654
[ Sistema anti-hielo (fuselaje) | 13.5 [ 13287 [[ o | 0
| Fraccion anti-hielo del ala | 8.7 [ 24839 | 0 | 0
| Sistema eléctrico [ 1298 [ 12000 [ o [ 11436
| Sistema de combustible [ 1024 [[156.02 [ o [ 9421
[ Controles de vuelo [ 472 [[35651 [ o [ 9838
| Sistema hidraulico [ 188 [[19361 [ o [ 7274
| Combustible [ 15029 [ 28070 | o [ 9311
| 1° fila de asientos (piloto+copiloto) || 162 [ 29823 [[ o [ 1394
[ 2° fila de asientos (intermedia) | 162 [ 38106 [ o [ 13836
| 3* fila de asientos | 162 [ 467 [ o || 13604
| Equipaje (delantero solamente) | 68 [[157.73 ][ o [ 11451

o TR onses | 2 [0 [

% CAMperry-vrw — Limites del CG 6-30/7-30

(sin tren/con tren)

(i renleo een) s || s | Yo | worae

gierffr);n/con tren) 1,007/1,113.3 22?)%3;/ _—?7:?)33/ 13?2]040(5) /

e o ey | s | St werem

El tren de aterrizaje no cumple con ninguna funcion durante el vuelo, por lo que
generara resistencia aerodindmica parasita. A fin de reducir esta resistencia, deben
colocarse carenados que envuelvan a las partes que ofrecen la mayor superficie frontal
al viento relativo, es decir, las ruedas. Se utiliz6 un carenado propuesto por la NACA
[61] como modelo, presentado en la figura 4.35, transfiriendo los puntos de la imagen
presentada, retrazando el perfil lateral y superior mediante curvas conicas, y finalmente
expandiendo estos perfiles mediante la funcion OFFSET, brindando una holgura del 3%
del radio y 2% del espesor original del neumatico debido a su expansion por el uso. Esta
representacion de los carenados se ha incluido meramente por dar calidad al plano y
debera determinarse si esta forma es la mejor para esta aplicacion.
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Figura 4.35 Transferencia a CAD del carenado de las ruedas
a) Vista superior y lateral del original [61]; b) Construccion de poligonos de control; c¢) Trazado con curvas cénicas

Habiendo determinado la posicion de los limites delantero y trasero del centro de
gravedad, y tras haber reubicado el ala, puede completarse el trazado de la cabina de
mando y pasajeros proponiendo la disposicion de los cinturones de seguridad, de
acuerdo con los lineamientos presentados en la seccion 3.3.2.

COMPLICACIGN SINERGIA

Figura 4.36 Arreglo estructural del ala, empenajes y tren de aterrizaje del Dash-9

La figura 4.36 ilustra el arreglo estructural preliminar propuesto para la configuracion.
Comenzando por la seccion de la planta motriz, la pierna del tren de nariz debera estar
sujeta a la bancada del motor, lo que se propuso dada la necesidad de adelantar la rueda
de nariz lo mas posible a fin de mantener las cargas del tren en balance. La
configuracion ideal para el tren de nariz seria que estuviera unido al cortafuego, pero
dada la necesidad ya manifestada, debera evaluarse la posibilidad de hallar una
configuracion distinta de carga para mitigar esta situacion, o evaluar la durabilidad de
este arreglo estructural, adoptado también en el Beechcraft Bonanza [24].

En el caso del ala, las vigas estaran conectadas a las cuadernas del fuselaje; para la viga
delantera del ala, la cuaderna a la que esta conectada estara interrumpida por la
portezuela de acceso del piloto/copiloto, generando una complicacion estructural que
podria requerir material adicional de refuerzo, incrementando el peso del fuselaje, segun
se ha explicado en la seccion 3.3.2; sin embargo, se observa en la figura 4.37 que en
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otras aecronaves de materiales compuestos, esta configuracion ha sido adoptada, sin
problemas aparentes. Debera determinarse si esta condicion generard problemas o no,
para la aeronave propuesta.

" Lancair/Columbia 400 /

— [ N

Viga delantera  vigs trasers Viga delantera viga trasera

Figura 4.37 Detalle estructural de las vigas del ala de un Cirrus SR22 y un Lancair/Columbia 400 [20], [21]

En seguida, la viga trasera del ala estara conectada a la cuaderna que se encuentra entre
la fila de asientos del piloto/copiloto y la fila intermedia de pasajeros, detras de la
portezuela de acceso ya mencionada. Las secciones del cinturon de seguridad que
descansa sobre el abdomen del piloto/copiloto y de la fila intermedia de pasajeros
estaran sujetos en sus extremos inferiores a las secciones inmediatas a la viga trasera del
ala, debiendo proponer sus puntos de fijacion exacta durante el disefio estructural. De
igual manera, los extremos superiores de los cinturones estaran sujetos a la seccion
superior de la misma cuaderna unida a la viga trasera. Los cinturones de seguridad de la
ultima fila de pasajeros estaran conectados en sus extremos superior e inferior a la
cuaderna trasera mas proxima, propuesta en FS 510.01. Finalmente, el empenaje
horizontal y el vertical estardn unidos mediante sus respectivas vigas delanteras. La viga
trasera del estabilizador horizontal no estd unida a ningin elemento estructural, y de
igual manera que en la situacion del ala, debera determinarse durante el disefio
estructural si esto constituye una verdadera complicacion estructural o no.

Es importante aclarar que no se ha propuesto el nimero total de cuadernas ni la
separacion entre estas puesto que Roskam [11] aclara que los lineamientos que rigen
estos dos parametros, presentados en su serie de libros, no es aplicable a aeronaves
construidas en materiales compuestos.

Fainasiz

p=0.4212
-

LINEA DE CENTROS

Figura 4.38 Poligonos de control para el perfil lateral y superior del Dash-9

Por ultimo, se presenta en la figura 4.38 la composicion de la vista lateral y superior del
Dash-9. Se han suprimido en su totalidad los segmentos de arco y se han utilizado
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unicamente rectas y conicas, logrando la concatenacion de todas las entidades
geométricas del fuselaje. Se presentan en la figura 4.39 las tres vistas del Dash-9.

Figura 4.39 Tres vistas del Dash-9
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CAPITULO 5. ANALISIS DE RESULTADOS

Se presenta la interpretacion de los resultados con base en los estudios de comparacion
realizados y principalmente contra el competidor principal, el Piper 6X.

Como resultado de las iteraciones realizadas a partir del concepto original de disefio
(Dash-1) se ha obtenido una mejor version, mas eficiente en términos de
aprovechamiento del volumen y definicion de la envolvente geométrica. En seguida se
realizd6 una estimacion Clase II del peso y centro de gravedad de la configuracion
refinada, explotando los datos obtenidos del plano de trabajo y manifestados en la tabla
44.

Al comienzo del desarrollo de este trabajo se adopt6 la nocion de que una aeronave de
esta categoria, si cuenta con tren retractil, se acerca mas a la definicion de un avién
“gjecutivo en miniatura”. Por otra parte, un avion de esta categoria con tren fijo es mas
un “caballo de trabajo”, y al considerar que el cliente requiere el disefio de un avion
economico, durante la concepcion de la aeronave presentada se busco lograr un balance
entre un avion utilitario (el ya mencionado “caballo de trabajo”) y un avion ejecutivo.

Como ya se ha manifestado, la configuracion presenta los limites del CG dentro de los
rangos recomendados y por tanto la configuracion (Dash-9) podra utilizarse para las
siguientes etapas de analisis y disefio. Las dimensiones y peso de la configuracion
presentada se encuentran dentro de los rangos obtenidos en el estudio de comparacion.
Se presenta un resumen ejecutivo de las caracteristicas de disefio y parametros fisicos
del Dash-9 en la tabla 5.1 a continuacion.

159



Tabla 5.1 Resumen ejecutivo de datos de disefio y datos fisicos del Dash-9

. .Datos‘ de . Datos de disefio Datos fisicos del Dash-9
dimensionamiento inicial (Capitulo 3) (Capitulo 4)
(Capitulo 2) p p
3,092.4 . 4.6
W, Ib (kg) (1,404) Dhgéiices pulg (m) 79.5 (2.02) Dy, pies (m) (1.4)
1 >56 1.3 Aenfriamiento/Asalidaa ] 24.8
Wg, Ib (kg) (708.8) em? 1,115/892 Ly, pies (m) (1.57)
Viga delantera 8.66
We/W, 0.505 /viga trasera ala, 20/ 66 Ly, pies (m) 2' 64
%CAM (2.64)
W 331 Espesor interno
combs .
b (kg) (150.3) del fuselaje, pulg 2.5(6.35) Lus/Dy 54
(cm)
balerén/balaa
Hp/W,, Hp/lb 0.07895 32,454 L;./D¢ 1.89
bﬂaD/ bala’ %
Calerén/calm . 9.33 /
P10, Hp 244 Cra/Cotes % 28.5,30 Oy, grados (sup/inf) 842
W/Saisero 17 (83 Datos fisicos del Dash-9 Distancia entre gg'g’
Ib/pies (kg/m?) | 7 &%) (Capitulo 4) hombros, cm S,
(1%, 2* y 3* fila) 110.4
s 182.3 . 20.74 Altur"a respecto a 101.2,
Srer, pies” (m”) (16.93) L., pies (m) (632) asientos, cm 102.2,
) ’ (1%, 2%y 3*fila) 98.8
362 P.. Longitud de
b, pies (m) 1 i) i'g;‘(lf;’:) 16.8 (5.12) cabina de 304
P mando/pax, cm
. 27.76 .
Ly, pies (m) (8.46) D, pies (m) 3.9(1.19) Altura total, cm 291
. Swet;, 279.86 .
Caias pies (m) 5(1.53) pies? (m?) (26) Longitud total, cm 904
5791
AR 72 Vt, gal (1) 219.2) Vequipajes M 0.5
1,942.7
M 0.23 Wiacios 1D (Kg) (882)
3,494
Npax 6 MRW, Ib (kg) (1.586.3)
| Nhl | 3 | anciu/WO | 0.56

Se presenta un analisis de los datos de dimensionamiento inicial y caracteristicas fisicas
del Dash-9, presentados en la tabla 5.1.

A excepcion de la longitud total, las dimensiones de la aeronave se encuentran
dentro de los rangos determinados en la seccion 2.1. Deberd determinarse si es
posible/necesario reducir la longitud total de la aeronave durante los analisis
faltantes.

Las separaciones entre hombros y alturas respecto a asientos son competitivos
respecto al Piper 6X. La longitud de la cabina de pasajeros es 76 cm menor que
la del Beech Bonanza (ver figura 3.19), a fin de limitar el desplazamiento
longitudinal del CG. Durante las iteraciones subsecuentes deberan respetarse
estos valores en la medida de lo posible.

La fraccion de peso vacio del Dash-9 tiene un valor del 56%, contra 67% del
valor mas bajo (Piper 6X) de las aeronaves competidoras, listadas en la tabla
2.11. Dicho ahorro en peso es producto de considerar el uso de materiales
compuestos en las ecuaciones de peso en el capitulo anterior, y debera
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controlarse esta fraccion de peso durante las fases siguientes de desarrollo del
proyecto.

El peso maximo del Dash-9 es 182 kg mayor de lo que se determin6 en el
dimensionamiento refinado (Seccion 2.4), y es solamente 47 kg (2.9%) mas
ligero respecto al Piper 6X [25] en cuanto a su peso maximo de despegue.

La relacion de esbeltez del fuselaje (Lgs/Dy) se encuentra dentro del rango
establecido en la tabla 3.1, de la seccion de consideraciones aerodinamicas; sin
embargo, la relacion de esbeltez del cono de cola (Lg/Dy) esta por debajo de este
rango, y debera determinarse durante el analisis aerodinamico la contribucion de
esta baja relacion de esbeltez a la resistencia aerodinamica total del avion. La
pendiente superior e inferior del cono de cola esta dentro de los limites indicados
en la tabla ya mencionada.

La velocidad de entrada en pérdida seleccionada (80 km/h) es demasiado baja en
comparacion con la del 6X (109 km/h) [44], y debera determinarse durante el
analisis aerodindmico el valor verdadero de dicha velocidad para el Dash-9.

El alargamiento y superficie alar del Dash-9 y el Piper 6X son semejantes: 7.2 y
16.9 m” contra 7.2 y 16.6 m” [44], respectivamente.

La capacidad de combustible del Dash-9 (219 1) es menor a la del Piper 6X (386
1), debido a la omision de la reserva para 45 minutos en el dimensionamiento
inicial, ademas de que se esta simplificando el segmento de descenso como si
fuera planeo sin potencia. Debera estimarse el alcance real del Dash-9 en el
analisis de desempefios. De requerirse un mayor peso de combustible, el peso
del sistema de combustible también incrementara, de acuerdo con la ecuacion
(4.16). De igual manera, en la ecuacion (4.1) se observa que el peso del ala
también dependera de la cantidad de combustible que alojara, lo que afectara al
peso vacio, debiendo determinarse este incremento y modificando la
configuracion, segln sea necesario, a fin de mantener el peso al minimo.

La posicion de la viga delantera del ala se ha conservado como se propuso en la
primera iteracion, mientras que la viga trasera se desplazd del 60 al 66% para
dar cabida a la portezuela de acceso del piloto/copiloto.

Los valores de envergadura y cuerda de los flaps y alerones se han conservado
como en el Dash-1. Estos valores so6lo pueden proponerse en principio a partir
de tendencias estadisticas, y sera necesario realizar un estudio de estabilidad
para determinar sus dimensiones y deflexiones reales.

Se ofrece un volumen de 0.5 m’ para el compartimiento de equipaje, contra 0.2
m’ y 049 m’ del compartimiento delantero y trasero del Piper 6X,
respectivamente. Se estd considerando que el espesor estructural para el
compartimiento en el Dash-9 es el mismo que el de la cabina (6.35 cm), y su
volumen interno disponible se vera reducido por la tuberia de calefaccion
proveniente del motor, y en menor medida por los cables de control del
carburador, flaps del carenado, etc., que deberan disponerse de tal manera que
generen la menor interferencia con el alojamiento del equipaje. Finalmente,
durante el disefio de detalle debera proponerse una red dentro del
compartimiento para inmovilizar el equipaje.

La longitud estructural del fuselaje (L¢.,) incluye al compartimiento delantero de
equipaje.
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8.51M

9.04 M

Figura 5.1 Perfil lateral del Dash-9 comparado con el de un Piper 6X

La figura 5.1 presenta la comparacion del perfil lateral del Dash-9 comparado contra su
competidor principal. Se observa que el fuselaje presenta una mayor altura, y longitud,
y recordando su distribucion interna, la disposicion de los pasajeros es mejor tanto
arriba como por debajo de la linea central, lo que significa que las alturas sobre las
cabezas de la tripulacion y el espacio brindado para las piernas es mayor que en el 6X.
Especialmente para la cabina de mando, la altura de los asientos respecto al tablero de
instrumentos es mejor [44], aunque debera determinarse la resistencia aerodinamica
total del Dash-9, dada su mayor superficie frontal y longitud total.

Para el caso del empenaje horizontal, el coeficiente volumétrico de dimensionamiento
puede reducirse en un 10-15% para un empenaje de una sola pieza, es decir, que
funcione tanto como estabilizador horizontal como timoén de profundidad. Por haberse
propuesto un perfil GA(W)-2, se esta dejando integro el valor de dicho coeficiente por
precaucion, debido al elevado momento de cabeceo que presenta este perfil. Durante el
analisis aerodinamico debera decidirse si se utilizara este perfil o no.

Al presentar los avances del trabajo de disefio en una conferencia [62], se halldé que la
fase de evaluacion de los requerimientos es susceptible de interpretarse como una
excusa para no entregar exactamente lo que el cliente solicitd en un principio. En
realidad no es asi. El objetivo de evaluar los requerimientos es presentar la solucion mas
segura, eficiente y rentable a las necesidades de un mercado en particular.

A menos que el cliente haya realizado estudios formales de requerimientos, es posible
que solo tenga una idea de lo que necesita. El trabajo del disenador, o del equipo de
disefio, es completar esa imagen aun indefinida y respaldarla mediante la aplicacion de
criterio y analisis. En pocas palabras, estos estudios se realizan para ofrecer el avion
optimo al interesado. Sin embargo, debe aclararse nuevamente que los resultados de este
trabajo aun no constituyen el disefio dptimo, pero pueden tomarse como el punto de
partida para hallar una aeronave 6ptima mediante analisis mas detallados.

La concepcion de esta configuracion se ha realizado en buena medida con la filosofia de
mantener el peso al minimo, generar una silueta currentilinea y prever un incremento en
el caballaje del motor, de manera similar a como se realizaba en la primera mitad del
siglo XX [32].
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CONCLUSIONES Y RECOMENDACIONES

Conclusiones

De acuerdo con el objetivo general y objetivos especificos, y de las actividades y
resultados manifestados en este trabajo, se presentan las siguientes conclusiones:

A partir de los requerimientos recibidos de Aeromarmi SA de CV se ha realizado un
estudio del mercado y del estado tecnoldgico del segmento relevante de aviacion
general, a fin de delimitar las expectativas en cuanto a dimensiones, prestaciones y nivel
de complejidad de la aeronave, y en base a este estudio se evaluaron los requerimientos
de la empresa, determinando cudles eran realistas y cuales no, como primer paso en la
definicion de la solucion a las necesidades del interesado.

En seguida, se consulto la literatura de disefio citada a lo largo de este trabajo para
complementar las restricciones impuestas por el dimensionamiento inicial, mediante la
inclusion de consideraciones iniciales de aerodinamica, integracion de planta
motriz/sistema de combustible, seguridad, ergonomia y estructurales durante la
concepcion de la aeronave, generando las lineas mas representativas que le dan un
elemento de innovacion a la forma exterior, considerando inherentemente el uso de
materiales compuestos al proponer una geometria mas compleja para el fuselaje que las
que presentan las aeronaves de fabricacion convencional en aleaciones de aluminio.

Se ha determinado el peso de la configuracion manifestada en el plano de trabajo
mediante ecuaciones de estimacion de peso Clase II de la literatura, logrando un ahorro
en el peso vacio, manifestado en el andlisis de resultados, al considerar el uso de
materiales compuestos en estas ecuaciones; de igual manera, se ha determinado la
ubicacion de los limites delantero y trasero del centro de gravedad, siendo satisfactorios
en cuanto a consideraciones iniciales de estabilidad y flexibilidad operativa, y por tanto
podra utilizarse para realizar analisis a mayor profundidad de sus caracteristicas
aerodinamicas, de desempefios, mecanica de vuelo, etc.

Se ha identificado la necesidad de adoptar una forma de pensamiento para esta actividad
que considere al mismo tiempo todas las restricciones técnicas que afectaran a la forma
y configuracion interna de la aeronave, desde las fases iniciales de la concepcion.
Complementario a esto, se ha determinado que es necesario saber crear opciones en
cuanto a la configuracion de la aeronave, a fin de ayudarse a visualizar la configuracion
de la aeronave, incluyendo todas las consideraciones iniciales en la creacion de dichas
opciones, y en seguida tomar lo mejor de cada opcidn para generar el concepto que se
someterd a analisis a mayor profundidad. La utilidad del pensamiento integrativo se
potenciara mediante la participacion de otros especialistas para integrar con mayor
eficiencia las consideraciones de las distintas disciplinas.

A continuacion se presentan las conclusiones especificas sobre los procesos, técnicas y

resultados de este trabajo, reforzando las conclusiones sobre los objetivos ya
presentadas.
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Del tratamiento grafico de la configuracion de la aeronave:

El tratamiento grafico de las curvas conicas para el trazado de la geometria de la
aeronave resulta de utilidad para generar el plano de trabajo, pero solamente al
comienzo de la concepcion y disefo; la configuracion debera iterarse mas de una
vez, y por tanto resulta poco practico trabajar con planos de lineas.
Considerando la complejidad de la forma del fuselaje, sera necesario definir
analiticamente su envolvente geométrica a fin de convertir el plano en un
modelo paramétrico asociativo para facilitar su iteracion.

Del proceso de concepcion y diserio:

Al trabajar en la concepcion de la aeronave se tenia la nocion de que se trataba
meramente de concebir de primera intencion el plano de trabajo, sin tener plena
conciencia de que, como se ha manifestado en la seccion 3.2, para llegar a la
configuracion inicial primero debian crearse opciones para después tomar
decisiones. Independientemente de la integracion de las restricciones en el
concepto de disefio, la primera suposicion realizada en esta etapa fue sobre la
ubicacion longitudinal del centro de gravedad. Otra suposicion que fue en
detrimento del desarrollo de la configuracion fue la falta de verificacion del
volumen del tablero de instrumentos, al suponer que estaba dandosele suficiente
volumen. El volumen y peso del equipo interno, como los instrumentos, tienen
la misma importancia en la concepcion y trazado que los pasajeros y motor. En
general, puede decirse que la concepcion del Dash-1 fue correcta, pero requeria
darsele mayor fundamento con la investigacion de las dimensiones de los
instrumentos, realizada posteriormente. De igual manera, al requerirse cierta
ubicacion del centro de gravedad sobre los tres ejes de la aeronave para la
disposicion del ala y tren de aterrizaje, estaba mas que justificada la intencion de
adelantar la estimacion del peso y centro de gravedad, puesto que también
depende de la obtencion de datos del equipo interno. Por tltimo, la
consideracion de la geometria y disposicion correctas de elementos
aparentemente tan triviales como los asientos motivo la iteracion de la
configuracion de la aeronave.

Es en estas decisiones donde el criterio del disefiador es vital para llevar esta
actividad a buen término: decidir sobre el analisis correcto, en el momento
correcto. Como se observa en la seccion 4.8.1, el analisis de peso y CG Clase 11
requiere una gran cantidad de datos sobre la geometria propuesta en el plano de
trabajo, ademas de que no se utilizaron exclusivamente ecuaciones de Raymer,
sino que se compararon con las de Roskam y Torenbeek a fin de tomar
decisiones sobre los valores estimados de los pesos de los elementos de la
aeronave, y seleccionar el valor mas conveniente. La iteracion de la
configuracion presentada en el Dash-1 constituy6d una ayuda en la busqueda de
soluciones a las deficiencias del concepto inicial, y aunque en un momento se
considerd desechar el concepto de disefio obtenido en la primera convergencia
(ver secciones 3.5: Dash-1 y 4.3: Dash-3), la creacion de estas opciones fomentd
la generacion de nuevas soluciones, manifestadas inicialmente en el plano
“Hibrido” (ver Seccion 4.7), culminando en el Dash-9. Lo mismo puede decirse
de las tres ultimas iteraciones: el Dash-8 y 9, (ver seccion 4.8) que incorporan
los centros de gravedad de los elementos internos y los limites delantero y
trasero del CG, que como se ha manifestado repetidamente, constituyen una
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restriccion que debe cumplirse y respetarse a lo largo del desarrollo de la
aeronave.

Puede entonces manifestarse con certeza, que, aunque no se logre de primera
intencion llegar a “la solucion definitiva” a un problema de disefio, las primeras
soluciones (aparentemente) fallidas serdn un punto de partida para la generacion
de nuevas soluciones, confirmando el principio manifestado en la seccion 3.2,
figura 3.5: “divergencia y convergencia/crear opciones y tomar decisiones”. No
obstante, el disefiador debera tener cuidado de no quedar atrapado en el proceso
de “crear opciones”, teniendo siempre en mente que cada paso en el proceso de
disefio nunca es mayor que la suma de sus partes, y deberan realizarse todos los
analisis, el nimero de veces que sea necesario, hasta llegar a la mejor solucion al
problema de disefo.

Es un error no permitir flexibilidad en el proceso de disefio. Mientras mas pronto
se pueda contar con informacion obtenida a partir del plano de trabajo, mejor. El
disefio de una aeronave puede presentarse en forma de un diagrama de flujo,
pero esto no implica que sea lineal: una parte importante de saber disefiar una
aeronave es saber adaptar de forma realista el proceso mismo de disefio a los
requerimientos de, por ejemplo, un programa de trabajo. Cada concepto
(aeronave) y cada programa requieren un procedimiento de disefio distinto. Este
trabajo ilustra los procesos de pensamiento adoptados en la concepcion y en el
inicio del disefio de la aeronave, y por tanto puede servir como una guia de
pensamiento para otros ingenieros encargados de disefiar una aeronave tripulada.
Es dificil visualizar una aeronave nueva, con suficiente nivel de detalle para
plasmarla en un plano o modelo y obtener valores medibles que validaran o
refutaran su utilidad como vehiculo mediante los analisis a mayor profundidad.

El disefio conceptual requiere de una descripcion precisa de la geometria de la
aeronave, para lo que se necesita combinar consideraciones practicas y
resultados de los diferentes andlisis. En realidad, el disefiador modifica el plano
de trabajo conforme los analisis revelan la necesidad de hacer modificaciones.
En este trabajo, el disefio de la geometria de la acronave y su distribucion interna
en realidad nunca se separa de ese proceso intangible llamado “concepcion”, que
toma el balance de las consideraciones reales y los integra en la imagen de una
aeronave nunca antes vista.

Una cosa es mirar en retrospectiva y describir las iteraciones y todos los factores
que se consideraron, balancearon e integraron en el nuevo concepto de disefio,
ademas de hallar semejanzas entre el procedimiento de concepcion desarrollado
sobre la marcha, el “pensamiento de disefio” y su relacion con los preceptos del
disefio industrial. Sin embargo, durante la concepcidon misma, de no saber que la
creacion de opciones es necesaria para en seguida tomar decisiones, la sensacion
preponderante que experimentara el disefiador es la de no estar progresando, de
modo que otra cualidad que debera desarrollarse es la tolerancia a la frustracion.
La concepcion de la forma de una nueva aeronave no es una actividad que
requiera solamente de “creatividad” desorganizada; la investigacion es parte
integral de la concepcion, a fin de entender las limitaciones o restricciones a las
que debera someterse la acronave y de canalizar este esfuerzo hacia la creacion
del nuevo vehiculo dentro de estas restricciones.
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A pesar de la importancia del plano de trabajo, debido a que constituye el punto
de partida en el analisis, disefio y optimizacion de un nuevo vehiculo, es
necesario desarrollar la capacidad de producirlo en un tiempo muy corto, lo que
obliga a concluir que otra habilidad critica que debe desarrollarse para este tipo
de actividad es realizar esta conceptualizacion a gran velocidad; visualizar y
plasmar las lineas exteriores de una nueva aeronave, asi como su distribucion
interna es una actividad mas dificil de lo que aparenta, lo que vuelve a esta
actividad un reto atin mayor.

Del plano de trabajo:

La definicion del fuselaje y secciones transversales del Dash-9 podran utilizarse
para determinar las ecuaciones que definen a cada entidad geométrica que las
constituye y generar un modelo paramétrico asociativo, en lugar de seguir
trabajando con planos de lineas, facilitando las iteraciones subsecuentes que
pudieran requerirse durante las etapas de analisis restantes.

De los analisis:

El disefiador debe confiar en su propio juicio. Nadie mas esta tan involucrado en
la concepcion de la aecronave como el diseniador de la configuracion, puesto que
¢l recibe requerimientos e informacion de otros especialistas y del cliente y los
transforma en la imagen de una acronave. Si el disefiador considera que puede, o
debe adelantarse una fase de analisis, es un error no hacerlo. Es dificil crear un
buen aparato, y es muy facil echarlo a perder. Ya se ha manifestado que existen
criterios racionales y normativos que rigen la concepcion y disefio de la forma
de una aeronave, y los analisis revelaran las caracteristicas reales del concepto
dibujado en el plano. Donde interviene el criterio del disefiador, es en la toma de
decisiones que daran lugar y las que se deriven de estos analisis. En cuanto a las
decisiones que daran lugar a los analisis, el disefiador debera decidir el mejor
momento para hacer algin andlisis, en algunos casos indiferentemente de la
secuencia presentada en alguna literatura de disefio. Si por ejemplo, ya se cuenta
con la envolvente geométrica de la aeronave, y hasta ese momento sélo se ha
hecho una suposicion de la ubicacion longitudinal del centro de gravedad, es
conveniente hacer una recopilacion de datos (como los presentados en la tabla
4.4) que sirvan para determinar la posicion real del CG. Los anlisis
inevitablemente deben realizarse, pero la decision de cudndo realizarlos recae en
el disefiador/equipo de disefio. Las decisiones derivadas de los analisis
constituiran a las iteraciones subsecuentes de la configuracion. En el capitulado
de Raymer [9], el primer analisis a realizar después del trazado de la
configuracion corresponde al de caracteristicas aerodindmicas, seguido por el
analisis de potencia instalada, determinacion del diagrama V-n, hasta llegar al
analisis de peso y centro de gravedad. Sin embargo, como se ha mostrado a lo
largo del trabajo, para esta aeronave en particular, una de las primeras
restricciones sobre las que debe trabajarse es el CG, debido a la flexibilidad
operativa requerida por la aeronave para ser competitiva en el mercado.

La estimacion del centro de gravedad puede y debe realizarse tan pronto y se
cuente con la envolvente geométrica del fuselaje. La estimacion del CG de
primer orden solamente es aceptable cuando no se cuenta con informacion de los
fabricantes de equipo interno. Es necesario contar con las envolventes
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geométricas de estos equipos para validar el trazado de la configuracion.
Mientras mas pronto se obtenga informacion sobre las partes del avion ya
dibujadas, mejor, dado que el peso es un factor que influye directamente en la
configuracion de la aeronave, del tren de aterrizaje, en el arreglo de las
superficies aerodinamicas y finalmente en el costo.

Que un disefio sea conceptual no implica que su validaciéon pueda ser pobre.
Debe estar respaldado por la informacion mas cercana posible a la realidad. Los
problemas “persistentes” en un disefio son consecuencia de hacer demasiadas
suposiciones y “arrastrarlas” a lo largo del disefio. El andlisis validarda o
invalidara la configuracion: dicha validacion se dard cuando la configuracion
cumpla con el requerimiento relevante, por ejemplo, la posicion del CG, el peso
dentro de limites, etc. En consecuencia, al no cumplir con los objetivos de
disefio de cada fase, la configuracion carece de validez en dicha fase, lo que
motivard la iteracion. Al tratar de validar la configuracion meramente con
suposiciones, la incertidumbre es atin mayor que si se hiciera un analisis con
ecuaciones obtenidas de la literatura de disefio, puesto que sélo la aeronave real
presentara todos los parametros fisicos y de desempefio verdaderos. De
realizarse correctamente, los andlisis Clase II arrojaran resultados semejantes a
la realidad.

Una aeronave verdaderamente balanceada solo puede lograrse en un tiempo
razonable cuando se esta considerando un gran numero variables al mismo
tiempo, cosa que solo puede hacerse con un equipo de disefio multidisciplinario.
Mientras mas datos reales, obtenidos tanto del plano de trabajo como de
informacion del fabricante, menor sera la incertidumbre experimentada durante
el proceso y por tanto se producira un disefio de mayor confiabilidad y realismo.

Considerando la naturaleza de este proyecto, el disefio concurrente es la practica
mas conveniente, ya que combina las fases de disefio conceptual, preliminar y de
detalle.

De las aportaciones de este trabajo:

La configuracion manifestada en el Dash-9 constituye el primer paso en la
generacion de una respuesta a la necesidad manifestada por Aeromarmi SA de
CV para ocupar el nicho de aviacion general para acronaves de 4 a 6 plazas de
largo alcance. Se ha dimensionado y concebido tomando como parametro de
comparacion a otra aeronave semejante (Piper 6X), y mediante el analisis de
peso y centro de gravedad Clase II, en conjuncion con las iteraciones realizadas,
se ha obtenido una configuracion que presenta una ventaja esencial sobre el
competidor principal: puede transportar su carga util maxima de 6 pasajeros,
equipaje y combustible, manteniendo su centro de gravedad dentro de limites
adecuados para una aeronave estable [9], mientras que el competidor no puede
llevar a los 6 pasajeros sin sacrificar una fraccion del peso de combustible [44].
Sin embargo, una desventaja del Dash-9 radica en su menor capacidad de
combustible, que debera solucionarse mediante el disefio a mayor profundidad, a
fin de lograr los objetivos de disefio establecidos en este trabajo.

Con respecto al criterio inicial de flexibilidad operativa, establecido en la
seccion 2.2.6, que dicta que una aeronave de este tipo serd juzgada
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principalmente por su alcance y cuanta carga util puede llevar [29], y de acuerdo
al calculo de peso y centro de gravedad Clase Il realizado en la seccion 4.8.1 de
este trabajo, la configuracion propuesta en el Dash-9 ofrece una ventaja esencial
sobre el competidor mas fuerte considerado en este trabajo, el Piper 6X, que
consiste en la capacidad de poder llevar su carga util maxima de 68 kg de
equipaje, 486 kg correspondientes a los seis ocupantes y 150 kg de combustible,
mientras que el 6X no puede llevar a todos sus ocupantes, equipaje y
combustible a plena capacidad [25]. De modo que, para la categoria de
aeronaves de seis plazas, ala baja y tren fijo, y respecto a la consideracion ya
mencionada, la configuracion concebida estd alcanzando el limite del estado
tecnologico, debiendo determinarse sus caracteristicas aerodinamicas mediante
los andlisis subsecuentes, e iterando la configuracion a fin de conservar esta
ventaja esencial sobre la competencia mientras se satisfacen los demds objetivos
de disefio en cuanto al alcance, velocidades de operacion, carrera de despegue,
etc.

Este trabajo no es mas que una transcripcion de la propia vision y experiencia
del autor en el proceso de disefio conceptual, y debe tomarse con la debida
objetividad. Cada disefiador debe encontrar la secuencia de trabajo que le
entregue los mejores resultados en el menor tiempo posible. Este trabajo ilustra
algunos de los procesos de pensamiento involucrados en la concepcion de la
geometria de una aeronave y puede constituir una herramienta para auxiliar a
otros interesados en el disefio de nuevas aeronaves.

De las metodologias de disernio:

Los métodos de andlisis de propiedades de masa (peso y CG), aerodinamico, de
potencia instalada, etc., son similares de una referencia a otra, y son necesarios
para completar esa imagen de la nueva aeronave plasmada en el plano; sin
embargo, a pesar de que existe literatura especializada en el disefio de aeronaves,
esta actividad solo puede aprenderse concibiendo y disefiando aeronaves, de
modo que, para la fase de concepcion de la configuracion de la aeronave, dicha
literatura no constituye un “recetario”.

La tnica consideracion del uso de materiales compuestos indicada en la
literatura de disefio corresponde al ahorro en peso vacio de la aeronave, tanto en
el dimensionamiento inicial como en la estimacion del peso y CG Clase [ y 11,
en forma de factores de “ajuste” (ver tabla 4.1), que no son mas que una
constante por la que se multiplica el valor del elemento a calcular a fin de
obtener el peso de dicho elemento pero como si hubiera sido fabricado en
material compuesto. A menos que se realice un analisis estructural como parte
integral del proceso de disefio, la reduccion del peso en el dimensionamiento y
en la estimacion del peso de la configuracion manifestada en el plano es la Gnica
consideracion mencionada.

Como se ha observado a lo largo del trabajo, son muchas variables, informacion
y restricciones las que deben balancearse en la concepcion y disefio, por lo que
es vital contar con un equipo de disefio formado por especialistas en las distintas
disciplinas que tienen incidencia en el nuevo disefio. Es imposible que una sola
persona tenga todo el conocimiento que se necesita para crear un sistema tan
complicado como lo es una aeronave; por otra parte, los conocimientos de los
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otros especialistas coadyuvaran a la creacion de mejores opciones, para
igualmente tomar mejores decisiones con mas rapidez. El proceso de disefio
debe “sentirse” optimista por quienes lo desarrollan; las decisiones correctas en
la concepcion de la configuracion ayudaran a sostener este “optimismo”, que se
lograra mediante la aplicacion del criterio de especialistas con conocimientos en
distintas areas relacionadas a la creacion de la aeronave. La toma de decisiones
correctas reducirda el numero de iteraciones necesarias, y adelantard Ia
generacion de las mejores soluciones. Una de las cualidades del pensamiento
integrativo, o de disefio, debe ser el elemento de incluir la participacion de otros
especialistas, por las razones ya expuestas.

e A pesar de que Raymer [37] manifiesta que el concepto inicial de disefio se
origina en la mente de una sola persona, el disefiador, y de los puntos expuestos
anteriormente, la situacion prevalente del pais exige que la generacion de
conocimiento se realice con prontitud, sin importar que sea en detrimento del
valor “intangible” brindado por el atractivo aparente de una aeronave. El término
“pensamiento de diseflo” es simplemente un nombre que se le da a una mejor
practica de esta actividad, que explota todas las restricciones impuestas a un
proyecto de disefio y las convierte en un sistema, sin sobrepasar estas
restricciones. El disefio de una aeronave no consiste tan solo en crear la forma y
distribucion interna del aparato en base a restricciones y analisis, sino también
en saber adaptar el proceso mismo de disefio a las restricciones impuestas al
proyecto.

“El disefio es demasiado importante como para dejarse en manos de un solo

diseniador”
Tim Brown [36]
Proyectos derivados de este trabajo

A fin de dar continuidad a este trabajo se realizé un modelo paramétrico del fuselaje de
la aeronave, mediante la obtencion de los puntos de las curvas conicas que definen las
estaciones del fuselaje para determinar las ecuaciones que definen a estas curvas
mediante el método de aproximaciones numéricas, y mediante su tabulacién en Excel,
se transfirieron sus coordenadas a Unigraphics. Este tratamiento no entregd una
representacion fiel de la envolvente debido al método de aproximaciones utilizado, de
modo que deberan determinarse las ecuaciones exactas de las secciones transversales,
ademas de que también deberan incluirse en la parametrizacion las curvas conicas que
definen al perfil superior y lateral, mostradas en la figura 4.38.

Recomendaciones

e Se requiere realizar un andlisis aerodinamico de la configuracion presentada en
el Dash-9, a fin de determinar coeficientes de resistencia aerodinamica y de
sustentacion a fin de utilizarse como base para el andlisis de estabilidad
longitudinal y desempefios operativos, que determinardn conjuntamente las
caracteristicas reales de vuelo de la aeronave, en lugar de las estimadas a partir
de tendencias histdoricas en el dimensionamiento inicial. Se reitera que la
configuracion debera iterarse a medida que los analisis revelen alguna
deficiencia en cuanto a los objetivos de disefio, que incluyen, entre otros: un
excesivo coeficiente de resistencia parasita, una fineza aerodinamica menor de la
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esperada, una velocidad de crucero excesivamente baja, o un alcance menor al
propuesto.

Antes de realizar este analisis aerodindmico debera realizarse una seleccion del
perfil aerodinamico del ala, a fin de determinar el mejor perfil para esta
configuracion en particular. Dicha seleccion debera considerar no solo la fineza
aerodinamica y coeficientes de sustentacion y resistencia aerodinamica, sino
también el coeficiente de momento de cabeceo, que tendra una influencia directa
en el valor de la superficie del empenaje horizontal para su balanceo, lo que
afectara directamente la resistencia aerodindmica total de la aeronave, y en
consecuencia su alcance.

A pesar de que se trata de un disefio conceptual, serd necesario definir
analiticamente la envolvente del fuselaje a fin de explotar recursos como el
software PLM, en el que podra construirse un modelo paramétrico asociativo
utilizando dicha definicion analitica. Para tener el mayor control posible sobre la
envolvente y evitar discontinuidades en su superficie, se recomienda llevar un
control de tangencias de las estaciones a partir de las cuales se generara la
envolvente, recordando que se tratara de un método analitico y no grafico, como
se ha manejado en este trabajo. De igual manera, lo que en este trabajo se ha
manejado como el grafico de lineas auxiliares de control para la variacion del
pardmetro p, deberd definirse de forma analitica. Deberd tenerse siempre
presente que la colinealidad de los puntos de tangencia de las curvas que definen
una geometria es lo que generara curvas y superficies continuas.

El equipo de especialistas participara en la evaluacion de la configuracion,
durante el progreso mismo de esta; a pesar de la importancia del criterio del
disefiador de la configuracion, los conocimientos de los especialistas jugaran un
papel importante en la toma de decisiones en cuanto a la configuracion y la
realizacion de los andlisis. Es precisamente el criterio y conocimientos de otros
especialistas lo que ayudara al disefiador/es a concebir una mejor solucion al
problema. La comunicacion sera fundamental en la toma de decisiones y
aportacion de conocimientos de los demas especialistas: de haber incertidumbre
en algin 4rea de la configuracion, serd necesario informar a los otros
especialistas y detallar dicha incertidumbre u obstaculo encontrado, a fin de
tener mas informacion con la cual generar soluciones al problema. Mientras mas
pronto se involucre a los especialistas en la concepcion y disefio, mejor. Esto
requerird un esfuerzo extra de parte del disefiador de la configuracién, ya que
debera tener la disposicion de comunicar sus dudas e inquietudes, asi como
saber cuando tomar decisiones por si mismo y cudndo seguir instrucciones de
alguien mas.

Los pesos y limites del centro de gravedad manifestados en este trabajo deberan
tomarse como un parametro a respetar durante las siguientes iteraciones; sin
embargo, esto no implica que no pueda haber una mejora en estos parametros,
siempre y cuando la configuracion mantenga una adecuada resistencia
estructural y cualidades de vuelo, que deberan determinarse durante otros
analisis.
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Debe aclararse que durante los analisis faltantes, debera utilizarse el valor de
potencia del motor seleccionado en la seccion 2.5 y utilizada para el
dimensionamiento inicial de la hélice y tomas de enfriamiento en la seccion
3.3.3. Debera determinarse el alcance de la configuracion manifestada en el
plano de trabajo, lo que requerird iterar la configuracion y calcular nuevamente
sus pesos, centro de gravedad, caracteristicas aerodinamicas, alcance y
rendimientos operativos. Aunque la configuracion redimensionada cumplira con
el requerimiento de alcance, es probable que no cumpla con los demas
requerimientos de desempefios operativos [9], de modo que debera realizarse un
plano de interpolacion, cuyos puntos estaran constituidos por variaciones en los
parametros Hp/W y W/S para la configuracién analizada, graficados contra el
peso maximo de despegue correspondiente a dichos parametros. Este plano se
utilizara para determinar, mediante (nuevamente) mas analisis de desempefios
operativos la aeronave que cumplira con todos los requerimientos de alcance y
desempefio, con el menor peso. Raymer [9] y Roskam [11] presentan métodos
para la construccion de este plano.

Es posible que un proyecto de esta naturaleza despierte interés tanto en aquellos
que tienen conocimiento del tema como en quienes no lo tienen, y debera tenerse
control sobre a quién se le manifiestan los avances de dicho proyecto, a fin de
evitar la generacion de proyectos no relacionados con el objetivo final del
trabajo.

La gente involucrada en la concepcion y disefio de la aeronave debera poder

pensar objetivamente y no temer expresar lo que realmente piensa, a pesar de la
presion a la que estaran sometidos para entregar resultados en tiempo y forma.
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