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RESUMEN

En esta tesina se lleva a cabo un estudio de la estabilidad estatica longitudinal
para una proyecto de vehiculo aéreo no tripulado, en los primeros capitulos se
hace mencion de los conceptos necesarios para comprender la estabilidad
estatica en una aeronave de ala fija y en el ultimo se ejemplifica y aplican esos
conceptos para un UAV denominado VIR-01 cuyo diseno es parte de este trabajo
al generar un concepto acorde a las necesidades aerodinamicas y de estabilidad,
y por medio de un cddigo en MATLAB se encuentran las graficas en distintos casos

para evaluar la estabilidad estatica.

ABSTRACT

This dissertation conducts a study of longitudinal static stability for a proposed
unmanned aerial vehicle, the early chapters list concepts needed to understand
the static stability in a fixed wing aircraft and the latter exemplifies and apply
these concepts to a UAV called VIR-01 whose design is part of this work to
generate a concept according to the aerodynamic and stability needs, and
through a code in MATLAB are obtained the graphs for different cases to evaluate

static stability.
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INTRODUCCION
ANTECEDENTE:

La estabilidad y control han sido parte fundamental en desarrollo de aeronaves
no tripuladas, este tipo de aeronaves actualmente son parte de estrategias de
seguridad y reconocimiento, las mas conocidas mundialmente pertenecen a

Estados Unidos aunque muchos paises las disefian y fabrican.

Actualmente en México son construidas aeronaves no tripuladas, la empresa
Hydra technologies ya tiene dos modelos de vehiculos no tripulados en operacion,
el S4 Ehécatl y el E1 Gavilan, es la Unica empresa mexicana que construye este
tipo de aeronaves, estos UAV son controlados desde un lugar remoto y utilizados

para vigilancia por el Gobierno de Jalisco.

Para el logro de un sistema autonomo para controlar un UAV es esencial el
analisis de la estabilidad y control antes de su construccion y como parte del
diseno de un UAV, ya que también se necesitan estudios aerodinamicos y

estructurales.

El estudio aerodinamico establecera los principales datos para proceder con la
estabilidad y el control, por lo que antecede a esta tesina un estudio

aerodinamico del UAV en desarrollo realizado por estudiantes de la especialidad.


http://es.wikipedia.org/wiki/Eh%C3%A9catl_(avi%C3%B3n)
http://es.wikipedia.org/wiki/Gavil%C3%A1n_(avi%C3%B3n)

JUSTIFICACION:

Las necesidades actuales que llevan a la implementacion de los UAV son diversas,
principalmente son utilizadas para vigilancia, fotografia aérea, usos militares,

estudios climatologicos.

Sin embargo es importante comenzar con estudios relacionados a este tipo de
artefactos, y hay necesidad de tener una plataforma para ello, por lo que el
analisis de la estabilidad constituye un fundamento previo a la construccion del
UAV y es parte de lo que sera un avion con el que se sigan haciendo estudios,
pruebas, mejoras en un futuro, desencadenando conocimientos que fortalezcan

el desarrollo aeronautico en México.

OBJETIVOS:
Objetivo general: Estudio de estabilidad estatica PARA PROYECTO VIR-1.

Objetivos especificos:
- Obtener un modelo conceptual de un UAV.
- Estudio de teoria de estabilidad para aeronaves.
- Obtencidn del centro de gravedad de aeronave.

- Lograr estabilidad estatica del avion y obtener graficas.



METODOLOGIA DE ESTUDIO

Para llegar a un estudio de control de una aeronave son necesarios algunos pasos
precedentes, los cuales se mencionan en el siguiente diagrama, los temas dentro

del cuadro punteado son los que se abordan en este trabajo.

Determinacion de configuracion del avidn

y componentes. <

!

Estudio aerodinamico

!

Estabilidad Estatica
Obtencion de masas, centroides,
centro de gravedad, coeficientes
de momento para perfil, angulo

absoluto.

1

Grafica de Cm  vs angulo

ESTABILIDAD DINAMICA

!

CONTROL
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CAPITULO 1
ESTADO DEL ARTE
1.1 Origenes y motivos de uso

Después de mas de cien afos en que la humanidad ha logrado hacer maquinas
que vuelan por hombres dentro, ingenieros en todo el mundo trabajan

actualmente para que estos hombres los puedan controlar desde fuera.

Los vehiculos aéreos no tripulados son aeronaves en ocasiones controladas
remotamente por pilotos en tierra o desde otros aviones. Estos vehiculos salieron
a escena en los anos de 1950 con la introduccion del remotamente controlado
Ryan Firebee' (En figura 1.1 y 1.2) para reconocimiento, usado ampliamente en

Vietnam.

Los UAVs y sus derivados UCAVs, por sus siglas en inglés vehiculo de combate
aéreo no tripulado estan convirtiéndose en parte importante de la ingenieria

aeroespacial. Este ya es un negocio multimillonario que crece rapidamente.

En términos de disefo de aviones, los UAVs ofrecen un amplio espacio, en parte
debido a que el piloto, pasajeros, y equipo relacionado a la sobrevivencia,
seguridad y confort de los mismos no son del todo necesarios, de este modo
salvando peso y complejidad. Mas aun, las restricciones fisicas impuestas por los
limites del cuerpo humano, como la pérdida de consciencia expuesto a
aceleraciones alrededor y por encima de los 9 g’s, incluso por pocos segundos,

son evitadas. Los UAV presentan nuevos desafios para ingenieros aeroespaciales.
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Figura 1.1 El Ryan Firebee

Figura 1.2 El Ryan Firebee

" Los Ryan fueron una serie de vehiculos aéreos no tripulados desarrollados por la
Ryan Aeronautical Company a principios de 1951. Fue uno de los primeros UAV de

propulsion a reaccién y uno de los mas ampliamente usados jamas construidos.
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1.2 Ejemplos de UAVs a nivel mundial
Algunos ejemplos de UAVs existentes son:

La primer mision para UAVs ha sido de reconocimiento. Uno de los mas conocidos
UAVs es el General Atomics Predator( figura 1.3). Esta aeronave ha sido usada en
campanas militares en Bosnia, Afganistan e Iraq. Predator tiene una envergadura
de 14.85m (48.7 ft.), un alargamiento de 19.3, y un maximo peso al despegue de
1020 kgs(2250lb). Es potenciado por un motor reciproco Rotax de cuatro cilindros
de 105 HP, moviendo una hélice bipala de paso variable. Debido a que es un
avion de reconocimiento, Predator esta disefado para permanecer en aire por
largo tiempo, su maxima autonomia es mayor a 40 horas. (Si un piloto humano
estuviese a bordo, tan larga autonomia no seria practica). El alto valor de
alargamiento es una de las caracteristicas de disefio que permiten esta larga

autonomia.

Autonomia a baja altitud es la principal caracteristica del desempeio de este
avion, su maxima velocidad es de 204 km/h (127 mi/h), su velocidad de merodeo
esta entre 111 y 130 km/h(69 y 81 mi/h), y su techo de servicio es de 7, 925
m(26,000 ft).

Figura 1.3 El General Atomics PREDATOR

En contraste con la baja altitud del Predator, el Northrop Grumman Global Hawk
( figura 1.4), es un UAV de vigilancia a gran altura, tiene un excepcional

alargamiento de 25, este avion es mucho mas grande que el predator, con una
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envergadura de 35.42 m (116.2 ft), y peso maximo al despegue de 11, 612
kg(25,600lb). Su techo de servicio es de 19.8 km (65 000 ft), y esta disehado
para una velocidad de merodeo de 635 km/h (395 mi/h), a una altitud de
merodeo de 15.2 a 19.8 kilometros (50,000ft a 65,000ft).

Su maxima autonomia es 42 horas. A diferencia del motor de pistones del
Predator, el Global Hawk es potenciado por un motor turbofan Rolls-Royce

Allison AE300 7H, produciendo 7600 libras de empuje a nivel del mar.

Figura 1.4 Northrop Grumman Global Hawk

Existen UAVs indetectables, tal es el caso del Lockheed Martin DarkStar (Figura
1.5), es un vehiculo experimental, y el programa fue terminado en 1999 después
de que dos prototipos fueron producidos, el DarkStar es plenamente autonomo:
puede despegar, volar a su destino, sus sensores funcionan plenamente, puede
transmitir informacion, regresar a tierra sin intervencion humana. Los ingenieros
del vehiculo, sin embargo, pueden cambiar el plan de vuelo del DarkStar y el
sensor de orientacion a través de la radio o del satélite, su envergadura es de
21.03 m (69 ft), con un alargamiento de 14.8. Su peso al despegue es de 3901 kg
(8600 lb), disenado para una altitud de merodeo de 13.7 a 19.8 km (45,000 ft a

14



65,000 ft.), con velocidad de crucero de 463 km/h (288 mi/h) a 13.7 km
(45,000ft) de altitud, su maxima autonomia era aproximadamente de 12 horas,
probablemente refleja caracteristicas aerodinamicas mas pobres que los
anteriores vistos, caracteristicas que normalmente acosan a cualquier avion que

preliminarmente es disenado para no ser detectado.

El Departamento de Defensa de Estados Unidos termind el DarkStar en enero de
1999, determinaron que el vehiculo aéreo no tripulado no era estable

aerodinamicamente ni se encontraba en objetivos de funcionamiento [4].

s
-— S —
———=3 .
-
. Ha ey

Figura 1.5 Lockheed Martin DarkStar

1.3 UAVs en México

En cuanto a UAVs mexicanos, podemos encontrar algunos como los presentados a

continuacion.

La empresa con mayor avance en este tipo de sistemas en México es Hydra
Technologies, los UAVs que desarrolla son utilizados para vigilancia y patrullaje

principalmente.

A continuacion se describen algunos de sus aviones construidos.

El S4 Ehécatl (Figura 1.6) es el primer avion no tripulado de la empresa,

empezado a desarrollar en el ano 2002, las cualidades del avion se prestan para
15


http://es.wikipedia.org/wiki/Departamento_de_Defensa_de_los_Estados_Unidos

efectos de defensa nacional, ecologia y proteccion civil en caso de desastres,
tiene una autonomia de vuelo de 8 h, puede volar de dia o de noche y es
controlado desde una central movil, instalada en un vehiculo especialmente
equipado y operado por tres personas. Segun Hydra Technologies de México, este
avion es muy competitivo a nivel de costo y calidad y espera su introduccion en
el mercado mexicano y estadounidense, su velocidad maxima es de 166 km/h,
con una altitud maxima de vuelo de 15,000 pies, puede despegar desde altitudes
mayores a los 8,000 pies, tiene una envergadura de 13.7 m, un peso maximo en
despegue de 55 kg (120lb), incluyendo 9 kg (20lb) de carga util.

Su autonomia de vuelo es de 8 horas a la velocidad crucero de 38 nudos.

Figura 1.6 Hydra Technologies S4 Ehéctatl

El E1 Gavilan (Figura 1.7) de Hydra Technologies es un mini vehiculo aéreo no
tripulado, es utilizado para vigilancia aérea de corto alcance, de motorizacion
eléctrica, lanzado manualmente o mediante una catapulta, con capacidad de

vuelo diurno y nocturno, con una envergadura de 2.30 m y un alcance de 10 km.

Figura 1.7 Hydra Technologies E1 Gavildn

16


http://es.wikipedia.org/wiki/Ecolog%C3%ADa
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El UAV G1(Figura 1.8) Guerrero es un monomotor de ala alta, capaz de despegar
en pistas cortas, con una envergadura de 2.8 m, una capacidad de combustible
de 10 litros, una autonomia de 4 a 6 horas, un radio de operacion de 40
kildmetros, un techo operativo de 12000 pies y capacidad de vuelo para dia y

noche.

El mas pequeio de la familia Hydra lleva el nombre de E2 Colibri(Figura 1.9), de

bajo costo y muy versatil es usado por militares y cuerpo de seguridad.

Figura 1.8 Hydra Technologies G1 Guerrero

Figura 1.9 Hydra Technologies E2 Colibri
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1.4 Clasificacion de los UAV [8]
Los UAV dependiendo su mision principal suelen ser clasificados en 6 tipos:

o De blanco - sirven para simular aviones o ataques enemigos en los sistemas
de defensa de tierra o aire

« Reconocimiento - enviando informacion militar

o Combate - Combatiendo y llevando a cabo misiones que suelen ser muy
peligrosas

o Logistica - Disefados para llevar carga

« Investigacion y desarrollo - En ellos se prueban e investigan los sistemas en
desarrollo

« UAVS comerciales y civiles - Son disefiados para propositos civiles

También pueden ser categorizados dependiendo de su techo y alcance maximo

o Handheld: unos 2000 pies de altitud, unos 2 km de alcance

e Close: unos 5000 pies de altitud, hasta 10 km de alcance

e NATO: unos 10.000 pies de altitud, hasta 50 km de alcance

» Tactical: unos 18000 pies de altitud, hasta 160 km de alcance

e MALE (altitud media, larga autonomia) hasta 30000 pies de altitud y un
alcance de unos 200 km

o HALE (gran altitud, gran autonomia) sobre 30.000 pies de techo y alcance
indeterminado

« HYPERSONIC alta velocidad, supersonico (Mach 1-5) o hipersénico (Mach
5+) unos 50000 pies de altitud o altitud suborbital, alcance de 200km

o ORBITAL en orbitas bajas terrestres (Mach 25+)

e CIS Lunar viaja entre la Luna y la Tierra

18



CAPITULO 2
MARCO TEORICO

2.1 Nomenclatura del perfil

Un perfil es la forma que produce una distribucion de presiones tal que genera la
fuerza de sustentacion, la mas importante caracteristica de disefio de un perfil
es la linea de combadura principal, formada por la serie de puntos localizados en
medio de la superficie superior e inferior pertenecientes a una linea

perpendicular a la linea de cuerda.

El punto frontal de la linea de combadura principal es el borde de ataque, y el
punto trasero es el borde de salida, la linea recta que conecta el borde de
ataque y de salida es la linea de cuerda del perfil y la distancia de uno a otro
medida a lo largo de la linea de cuerda se designa como cuerda del perfil,
expresada con la letra c. La combadura es la distancia maxima entre la linea de
combadura principal y la linea de cuerda medida perpendicular a la linea de

cuerda[5].

La combadura, la forma de la linea de cuerda, asi como la distribucion de
espesor del perfil controlan esencialmente el levantamiento y el momento

caracteristicos del perfil.
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La direccion de V. es definida como viento relativo. El angulo entre el viento

relativo y la linea de cuerda es el angulo de ataque « del perfil.

Borde de ataque ,  Linea de combadura !

' principal

Voo 1" ; : :‘\._\ - {
e [ Angulo \/R —— e /

: ; — e ¥
flujo de aire l de ataque (y / -
‘ - / ~ _7\_\‘\

Linea de cuerda
Figura 2.1

2.2 Centro Aerodinamico

La presion y la distribucion de esfuerzos cortantes sobre un ala producen un

momento de cabeceo, este momento puede ser tomado alrededor de cualquier

punto, este puede ser el borde de ataque o borde de salida, a un cuarto de la

cuerda etc., si se toma alrededor de estos puntos el momento cambia cuando el

angulo de ataque cambia, sin embargo existe un punto en el que el momento

sera constante sin importar el angulo de ataque, este punto es conocido como

centro aerodinamico del ala, por lo tanto:

M,
C = —
M,ac quC

Donde Cy 4. es el coeficiente de momento alrededor del centro aerodinamico,

M, es el momento alrededor del centro aerodinamico, q. la presion dinamica, S

la superficie alar y c la cuerdal4].
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2.3 Principios de control de una aeronave

El desempefno de un avion es gobernado por fuerzas, con el movimiento de
traslacion del avion como respuesta a esas fuerzas. En contraste, el control y la
estabilidad son gobernadas por momentos alrededor del centro de gravedad, con

un movimiento rotacional del avion como respuesta a esos momentos.

Considerando un avion en vuelo como el mostrado en la figura 2.2. El centro de
gravedad (el punto a través del cual el peso del avion completo actla
efectivamente) es denotado como cg. El sistema ortogonal de ejes x y z esta fijo
al avion; el eje x esta a lo largo del fuselaje, el eje y es a lo largo de la
envergadura, perpendicular al eje x y el eje z estda dirigido hacia abajo,

perpendicular a plano xy.

El origen se encuentra en el centro de gravedad, el movimiento de traslacion
esta dado por los componentes de velocidad U,V, y W a lo largo de las
direcciones x, v, y z respectivamente. El movimiento rotacional esta dado por los
componentes de velocidad angular P,Q,R alrededor de los ejes x, vy, v z
respectivamente. Las velocidades rotacionales son debidas a los momentos L, M
y N alrededor de los ejes x, y y z respectivamente. El movimiento rotacional
alrededor del eje x es llamado alabeo, L y P son el momento y velocidad de

alabeo respectivamente.
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guifiada

Figura 2.2 Definicidn de los ejes del avion con movimientos de traslacion
y rotacidn a lo largo de esos ejes.

El movimiento rotacional alrededor del eje y es llamado cabeceo, M y Q son el
momento y velocidad de cabeceo respectivamente. Y el movimiento rotacional
alrededor del eje z es llamado guinada; N y R son el momento y velocidad de

guinada respectivamente.

Existen tres controles basicos en un avion, los alerones, el elevador y el timon,
los cuales estan disefiados para cambiar y controlar los momentos alrededor de

los ejes x, y y z.

Estas superficies son mostradas en la figura 2.3, estas son superficies tipo flap,
que pueden ser desviadas hacia adelante y atras por comando del piloto. Los
alerones estan montados en el borde de salida del ala, cerca de las puntas de
ala. Los elevadores estan localizados en el estabilizador horizontal, en algunos
aviones modernos el estabilizador horizontal es rotado completamente en vez de
que solamente el elevador. El timon estd localizado sobre el estabilizador

vertical, en el borde de salida.
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estabilizador
vertical

timdn

ectahilizadar * elevador

horizontal

——- aleranes

Figura 2.3 Alguna nomenclatura del avién

Una deflexion hacia abajo de la superficie de control incrementara el
levantamiento del ala o empenaje, en una vuelta (figura 2.4 a), los momentos
seran cambiados ; un aleron se deflecta hacia arriba y el otro hacia abajo,
creando una fuerza diferencial de levantamiento sobre el ala, contribuyendo al

momento de alabeo L.

En la figura 2.4 (b) Si el elevador se deflecta hacia arriba, se crea un
levantamiento negativo, de esta manera contribuye al momento de cabeceo M,
en la figura 1.13 (c) el timon se deflecta a la derecha, creando una fuerza

aerodinamica hacia la izquierda, contribuyendo al momento de guinada N.
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Figura 2.4 Efecto de las superficies de control en
alabeo, cabeceo y guifiada. (a) Efecto de la deflexion
del alerdn; control lateral. (b) Efecto de la deflexién del
elevador; control longitudinal. (c) Efecto de la
deflexién del timdn: control direccional.

El alabeo es también llamado movimiento lateral, referido a la figura anterior, se
observa que los alerones controlan el alabeo; por lo tanto son conocidos como

controles laterales.
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El cabeceo es también llamado movimiento longitudinal. En la figura se observa
que los elevadores controlan el cabeceo, por lo tanto son conocidos como

controles longitudinales.

La guinada es también llamada movimiento direccional, en la figura se muestra
que el timdén controla la guifada; por lo tanto, es conocido como control

direccional [4].
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CAPITULO 3
DEFINICION DE ESTABILIDAD Y CONTROL

Existen dos tipos de estabilidad: la estabilidad estatica y la estabilidad dinamica.

Ellos pueden ser visualizados de la siguiente manera.

(a)

{ﬂl Figura 3.1 llustracidn de estabilidad estatica.
(a) Sistema estaticamente estable
(b) Sistema estaticamente inestable
(c) Sistema estaticamente neutro

3.1 Estabilidad Estatica

Si se considera una canica sobre una superficie curva, como lo es un tazén. Si se
imagina que el tazon esta quieto y la canica permanece dentro, como se observa
en la figura3.1 a . La canica se encuentra en estado estacionario; esto es en
estado de equilibrio, esto significa que los momentos actuando sobre la canica
son cero. Si la canica es perturbada y después liberada como lo muestra el
circulo punteado de la figura 3.1 a, esta rodara de regreso hacia el fondo del

tazon, esto es hacia su posicion original de equilibrio, tal sistema es estable
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estaticamente. En general, se puede decir que si las fuerzas y momentos sobre el
cuerpo causados por una perturbacion tienden inicialmente a regresar al cuerpo
hacia su posicion de equilibrio, el cuerpo es estaticamente estable. El cuerpo

tiene una estabilidad estatica positiva.

Ahora, si se imagina que el tazon es volteado, con la canica encima, como en la
figura 3.1 b. Los momentos en la canica seran cero, y la canica estara en
equilibrio. Sin embargo si la canica es ahora perturbada como en la figura 3.1 b
del circulo punteado, esta tendera a rodar hacia abajo, lejos de su posicion de
equilibrio. Tal sistema es estaticamente inestable, en general se puede decir

que:

Si las fuerzas y momentos son tales que el cuerpo continla moviéndose lejos de
su posicion de equilibrio después de ser perturbado, el cuerpo es estaticamente

inestable. El cuerpo tiene una estabilidad estatica negativa.

Finalmente, si se imagina a la canica en una superficie horizontal, como la
mostrada en la figura 3.1c, sus momentos son cero, esta en equilibrio. Si la
canica es ahora perturbada a otra direccidn, los momentos seran cero, y estara
aun en equilibrio. Tal sistema es neutralmente estable. Esta situacion no es

comun en vehiculos en vuelo.

3.2 Estabilidad Dinamica

La estabilidad dinamica toma en cuenta el tiempo de movimiento del vehiculo
después de su respuesta inicial a su estabilidad estatica. Por ejemplo, si se
considera un avion volando a un angulo de ataque a. tal que los momentos
alrededor del centro de gravedad son cero. El avion esta por lo tanto en
equilibrio en ae, en esta situacion esta equilibrado, y ae es llamado angulo de
ataque de equilibrio. Ahora se asume que el avion es perturbado (como debido a

encontrar una rafaga) a un nuevo angulo de ataque a, como el mostrado en la
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figura 3.2. El avidén tuvo un cabeceo a través de un desplazamiento a- dae.
Después de esta perturbacion el avion tiene un cabeceo subsecuente, se puede
describir este movimiento graficando el desplazamiento instantaneo contra el
tiempo, como el mostrado en la figura 1.16. Aqui a- d. esta dado como una
funcion de tiempo t. En t=0, el desplazamiento es igual al producido por la
rafaga. Si el avion es estaticamente estable, tendera inicialmente a moverse de

regreso a su posicion de equilibrio, por lo que a- a. decrecera inicialmente.

En un lapso de tiempo el vehiculo puede llegar a su posicion de equilibrio, como
lo muestra la figura 3.3a. Tal movimiento es llamado aperiddico.
Alternadamente, puede rebasar primero la posicion de equilibrio y aproximarse a
a. después de una serie de oscilaciones con un amplitud en decremento, como se
ve en la figura 3.3b. Tal movimiento es descrito como oscilaciones amortiguadas.
En ambos casos, el avion finalmente regresa a su posicion de equilibrio después
de un intervalo de tiempo. Esas dos situaciones son ejemplos de estabilidad

dinamica en un avion. Por lo tanto:

Figura 3.2 Perturbacién del dngulo de ataque de
equilibrio.
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perturbacidn
imicial

-]

desplazamiento i

(a)

desplazamiento

(b)

Figura 3.3 Ejemplos de estabilidad dinamica (a) Aperiddica  (b) Oscilaciones amortiguadas

Un cuerpo es dinamicamente estable si, estando fuera de su posicion de
equilibrio, este finalmente regresa y se mantiene en su posicion de equilibrio

pasado un periodo de tiempo.

Por otro lado, después de la respuesta inicial a su estabilidad estatica, el avion
puede oscilar con una amplitud en incremento como en la figura 1.17. Aqui, la
posicion de equilibrio nunca es mantenida por algun periodo de tiempo, y el
avion finalmente diverge completamente; el avion es en este caso inestable
dinamicamente, aunque sea estaticamente estable. También es teodricamente
posible para un avion cabecear hacia adelante y atras con una amplitud de

oscilaciones constantes. Este es un ejemplo de un cuerpo dinamicamente neutro.
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Un cuerpo dinamicamente estable siempre debe ser estaticamente estable, sin
embargo la estabilidad estatica no es suficiente para asegurar la estabilidad
dinamica, la estabilidad estatica es usualmente la primer caracteristica de

estabilidad a ser disefada en un avion.

desplazamiento

pscilaciones
incrementadas

Figura 3.4 Un ejemplo de inestabilidad dinamica.

3.3 Control

El control convencional de superficies (elevadores, alerones, y timén) ya ha sido
presentado con anterioridad. Su funcion es usualmente (1) cambiar de al avidn
de una posicion de equilibrio a otra y (2) para producir movimientos de
desequilibrio acelerado tales como maniobras. El estudio de las deflexiones de
los alerones, elevadores, y timon son necesarios para que el avion haga lo que se
quiera y la cantidad de fuerza que debe ser ejercida por el sistema hidraulico
para flexionar estos controles es parte de lo que se llama control de una

aeronave.
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Capitulo 4

DISENO CONCEPTUAL

4.1 Tipos de Empenaje

Antes de elegir un modelo de nuestro UAV es necesario tener algunas

consideraciones.

La configuracion de la aeronave puede ser de diferentes tipos, como ser ala alta,
ala baja, ala media ¢ ala delta, y los empenajes de cola pueden ser del tipo en

T, convencionales, cruzados, en V, canard, etc.

El empenaje vertical resulta fundamental para poder salir de un movimiento de
rotacion alrededor de un eje vertical con fuertes deslizamientos laterales,
mientras cae verticalmente, llamado cominmente tirabuzon, en condiciones de

flujo totalmente separado sobre el ala.

Una salida tal movimiento implica lograr nuevamente una condicion de flujo
adherido en el ala. Para ello resulta en primer término reducir la rotacion y el
deslizamiento lateral del aeroplano. Ello requiere que el timon de direccion sea

efectivo aun durante los grandes angulos de ataque.
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Timén cubisrto por
zstabilizador

horizontal
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dezcubisrta
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Eztahilizadoren T

Alsta vantral

Figura 4.1 Diferentes configuraciones para empenaje

A grandes angulos de ataque el estabilizador horizontal presenta un flujo
totalmente separado cuya estela se extiende hacia arriba en un angulo de

aproximadamente 45°.

La primera imagen de la Figura muestra que el empenaje vertical esta casi
totalmente en la estela de flujo separado del estabilizador horizontal. El
resultado sera una apreciable falta de control de direccion. La segunda imagen
muestra el efecto de mover hacia la proa el estabilizador con respecto al
empenaje vertical. Una pequena parte del timon de direccion queda fuera de la
estela permitiendo un minimo control. La proxima imagen ilustra resultados
similares para un corrimiento hacia popa del estabilizador. Las siguientes dos
imagenes ilustran el efecto de elevar el sitio de implantacion del estabilizador
horizontal. La configuracion en T libera totalmente al empenaje de la estela
pero puede causar indeseables y peligrosos efectos de cabeceo ascendente (nariz

arriba).

La ultima imagen muestra los efectos de aletas ventrales y dorsales. La aleta
dorsal superior provoca durante el deslizamiento lateral un vortice en la region

de succidn, el cual al proyectarse sobre el timon de direccion energiza la capa
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limite re adhiriendo parte del flujo y logrando cierto nivel de control. La aleta
ventral contribuye de igual modo con la ventaja adicional de no encontrarse

sumergida en estela alguna.

Para la estabilidad y control conviene elegir una configuracion convencional, esto
quiere decir colocar el estabilizador horizontal y vertical en la parte trasera,
debido a la viabilidad para encontrar informacion ademas de tratarse de un
estudio inicial para estabilidad de aeronaves, una configuraciéon como tipo canard
podria llevar a complicaciones sin un estudio previo de configuraciones mas

utilizadas.
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4.2 Generacion Conceptual [1].

Existen infinidad de métodos para generar conceptos en un disefo, uno de los
mas sobre-salientes es la tormenta de ideas o Brainstorming como es mejor
conocido. Este método permite generar tantos conceptos como sea posible,
considerando incluso el producir conceptos a partir de otros ya existentes.

Estos conceptos deben cumplir ciertos parametros, llamados criterios de disefio,
con los cuales finalmente se evaluaran cada uno de los conceptos, esto con la
intencion de cumplir el objetivo principal del presente trabajo; el disefo
aerodinamico de un UAV para misiones de reconocimiento. Sea criterio de disefo
toda aquella meta o necesidad para el presente trabajo.

Los criterios de disefo en base a los cuales seran generados y por ultimo

seleccionado un

Tipo
Simbologia | Criterio de Diszeno Obligatorios | Deseables
CD1 Buen comportamiento aerodindamico. X
CD2 Buen comportamiento estructural. X
CDha3 Traccidn en la hélice, producida medi- X
ante un motor a gasolina.
CD4d MMateriales para su construccidn: mate- X
riales compuestos (en su mayoria).
CDa Consideracion de un compartimiento o X
secclon para alojar equipo de video.
CD& Tren de aterrizaje tricicle fijo. X
CcD7 Faeil de conatruir. X
CDs Hesistencia al avance total minima, en X
condiciones de vuelo en crucero.
CD9 Resistencias parasitas minimas. X
CD10 Buena apariencia en el diseno. X
CD11 Control mediante un sistema de radio X
control.

Cuadre 4.1; Criterios de Disefio, Obligatorios y Deseables.
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modelo conceptual, se muestran en el Cuadro 4.1. En este Cuadro se puede
apreciar que los criterios de diseno son catalogados como deseables (Se ponderan
uno a uno contra si mismos empleando el Metodo Analytic Hierarchy Process,
para dar una importancia relativa propia de cada criterio) u obligatorios
(Aquellos criterios que de no cumplirse el producto puede considerarse como

insatisfactorio en todo aspecto).

Cuadro 4.2: Escala Fundamental de Comparacidn.

Intensidad de Importancia Detfinicion
1 [gual Importancia
3 Poca Importancia
) Alta Importancia
7 Mucha Importancia
9 Extrema Imporancia

Aplicacion del Método AHP.

El Método AHP [9], fue desarrollado por Saaty en 1995. Aplicado al presente
trabajo, permite ponderar los criterios de disefo deseables. Para ponderar los
criterios de diseno se emplea la escala de referencia mostrada en el Cuadro 4.2.
En el Cuadro 4.3, inicia la evaluacion de los criterios de diseno. Para la
comparacion de cada criterio, el valor es entero cuando escala de comparacion
favorece a la opcion colocada a la izquierda de la matriz, de lo contrario el valor
es fraccionado debido a que se pre.ere la opcidn colocada en la parte superior de
la matriz. Posteriormente la matriz es normalizada dividiendo cada uno de los
valores asignados entre el resultado total de cada columna, ademas, se considera
la unidad como el 100%. En la dltima columna del Cuadro 4.4, se presenta el
porcentaje de importancia relativa (%ir), para cada uno de los criterios de
diseno.

Los criterios de diseno catalogados como deseables y sus respectivos valores se

presentan en el Cuadro 4.5.
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En el caso de los criterios de diseno obligatorios, dado que todos cuentan con la
misma importancia y de no cumplirse el producto final de este trabajo, puede

considerarse como insatisfactorio, el valor de %ir, es unitario.

Cuadro 4.8 Mairiz Comparativa para la Importancia Relativa de los Criterios de Disetio

Deseables.

Criterios de Diseno Deseables | CD4 | CD7 | CD§ | CD9 | CD10 | CD11
CD4 1 1/9 1/7 1/7 9 5
CD7 9 1 1/7 7 7 7
CD8 7 7 1 7 7 7
CcD9 7 1/7 1/7 1 9 7
CD10 1/9 1/7 1/7 1/9 1 1/5
CD11 1/5 1/7 1/7 1/7 5 1
Total 24.31 | 8.54 | 1.71 | 15.40 | 38.00 | 27.20

Cuadro 4.4: Matriz Comparativa Normalizada.

Criterios de Diseno Deseables | CD4 | CD7 | CDS8 | CD9 | CD10 | CD11 | %,
CDh4 004 | 001 0058 | 0.01 024 018 | 009
CD7 037 | 012 | 008 | 045 018 026 | 024
CD8§ 029 | 082 | 058 | 045 0.18 026 | 043
CD9 029 | 002 | 008 | 0.06 0.24 026 | 016
CDlo 000 | 002 | 008 | 0.01 0.03 0.01 0.03
CD11 0.01 002 | 008 [ 001 0.13 004 | 005
Total 1 1 1 1 1 1 1
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Cuadro 4.5: Importancia Relativa de los Criterios de Diseno Deseables.

GI | Y, | Criterio de Diseno

1 |043 CDS8

2 1024 CD7

3 | 016 CD9

4 009 CD4

5 | 005 CD11

6 | 003 CD10

Cuadro 4.6: Evaluccidn Conceptual.
Conceptos
Criterio de Diseno | %;, | 1 2 3 4 3 6 T 8
CD1 1.00 - - 0 - - - +
CD2 1.00 | R - + 0 - + + +
CD3 1.00 | E 0 0 0 0 0 0 0
CD4 009 | F 0 0 0 0 0 0 0
CD5 1.00 | E 0 0 0 0 0 0 0
CD6 1.00 | R 0 0 0 0 0 0 0
CD7 024 | E - - 0 - - - -
CDS8 043 | N - - 0 - - . _
CD9 016 | C - - 0 - - - -
CD10 003| I - - - + - . +
CD11 005| A 0 0 0 0 0 0 0
Total -2.86 | -0.86 | -0.03 | -2.80 | -0.586 | -0.86 | +1.20
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Figura 4.1 Diferentes configuraciones para empenaje

4.3. Evaluacion Conceptual.

En la Figura 4.2, se presentan los conceptos de UAV mas relevantes generados.
Para evaluarlos se considera el Método Pugh [9], primero, se debe tomar uno de
los conceptos como referencia, posteriormente, los demas conceptos seran
comparados uno a uno contra el concepto de referencia y se dara un valor
unitario (+) cuando el concepto que se compara cumple mejor con el criterio de
diseno del concepto de referencia, por otro lado un valor unitario de (-) si no lo
cumple y un (0) si ambos conceptos cumplen de manera adecuada con el
requerimiento. Los

valores asignados se multiplican por cada valor de %ir, de cada criterio de
diseno.

Finalmente se suma el valor de cada columna y se obtiene un total, el concepto
con el valor mas alto es el elegido y considerado como Modelo Conceptual. La

evaluacion conceptual se muestra en el Cuadro 4.6.
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Figura 4.3 Modelo conceptual

4.4, Modelo Conceptual.

El modelo conceptual obtenido, corresponde al Concepto 8, ver Figura 4.3. Las
caracteristicas geométricas y de forma mas sobresalientes que se pretende tenga
esta aeronave son: un ala y un estabilizador horizontal flechados, posicion de ala
media, posicion del estabilizador horizontal en T y un estabilizador vertical

trapezoidal.
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CAPITULO 5
ESTABILIDAD ESTATICA
5.1 Momentos en el avion

Si se considera un angulo de ataque en el que el levantamiento es cero, significa
que la fuerza sobre el extrados y el intrados son iguales y opuestas, por lo que se
tendria un par de fuerzas, este par puede ser trasladado a cualquier punto de la

cuerda, ya que al ser un par se conserva su valor.

Por lo tanto se dice que a cero levantamiento:

My = (Mc/4)L:0 = (Mcualquier punto)L=0

El coeficiente de momento alrededor del centro aerodinamico entonces puede
ser obtenido del valor del coeficiente de momento en cualquier punto a un

angulo de ataque donde el levantamiento sea cero a; .

Los coeficientes de momento son obtenidos de las graficas de profili [1], para
obtener el coeficiente de momento en el que el levantamiento sea cero, se
selecciona el angulo en el que el C; sea cero por medio de una interpolacion,
esta misma se aplica para obtener el coeficiente de momento para el angulo de

ataque obtenido con anterioridad.

Para el perfil GOE 227 a un numero de reynolds de 500000 utilizado en el ala se
obtiene un angulo de ataque de -7.9224° para un levantamiento de cero y un

coeficiente de momento de -.1907.
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El sistema de fuerzas y momentos en un ala puede ser especificado por el
levantamiento y el arrastre actuando en el centro aerodinamico mas el momento

alrededor del centro aerodinamico.

Figura 5.1

W

Fuerzas que contribuyen al momento alrededor del centro de gravedad.

Puede decirse que un avidn se encuentra en equilibrio cuando el momento

alrededor del centro de gravedad es cero, M., = Cy g = 0

El coeficiente de momento se define como

— Meg

Co . =—C9
Mceg ™ q.Sc
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5.2 Angulo de ataque absoluto

Considerando el ala con un angulo de ataque en el que el levantamiento es cero
se dibuja una linea desde el borde de salida paralela al viento relativo a la que

se llama linea de cero levantamiento como se muestra en la figura.

Linea de cero levantamiento

L

fr=p Linea de cuerda

(a)

Linea de cerc levantamiento

V.

(k]

Figura 5.2
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Un perfil de combadura convencional tiene ligeramente angulos de cero
levantamiento negativos, si se considera un angulo de ataque («) en el cual se
genera cierto levantamiento, el angulo absoluto («,) resulta de sumar a con el

angulo en el cual el levantamiento es cero (a;-,)

a, = a+aL=0

Cuando se tiene un angulo de ataque absoluto igual a cero, el levantamiento
igualmente es cero por lo que en una grafica de C, vs a, la curva siempre pasara

por el origen (figura 5.3).

Figura 5.3

El uso de a, en lugar de a es clasico en estudios de estabilidad y control.
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La estabilidad longitudinal es el modo estabilidad estatica mas importante en el

disefio de un avion.

Considerando que se conocen los valores de M., para diferentes angulos de
ataque, la variacion de M. se ilustra en la siguiente figura 5.4:
CM,:'Q

(+)

C.ﬁ-':‘,lil equilibric

(-
Fig. 5.4Curva de coeficiente de momento con pendiente negativa.

Donde Cy4es graficada contra angulo de ataque a,, para muchos aviones
convencionales, la curva es cercanamente lineal, a un levantamiento de cero o

bien un angulo de ataque absoluto igual a cero se escribe como Cy ;.

En el punto donde la grafica cruza el eje de las abscisas, o bien el valor de «,

donde C, ., €s igual a cero se conoce como angulo de ataque de equilibrio a,.

5.3 Criterios de evaluaciéon de estabilidad

Si un avion en vuelo uniforme en su angulo de ataque de equilibrio recibe una
perturbacion y el angulo de ataque es cambiado por un instante, existe la
posibilidad de que el angulo sea mayor o sea menor a «,, en una grafica como la
anterior se observa que si es mayor se tendra un Cy ., negativo por lo que el

avion tendera a cabecear hacia abajo regresando a su posicion de equilibrio, si

44



por el contrario el angulo de ataque es menor a a, se tendra un Cy, ., positivo por
lo que el que el avion tendera a cabecear hacia arriba regresando de la misma
manera a su posicion de equilibrio llegando a la definicion de estabilidad

estatica, esto se ilustra en la figura 5.5. Debe notarse en la grafica anterior que

se tiene un Cy o positivo y que la pendiente de la curva XMcg o5 negativa[7].

dag

(c)

Figura 5.5

Por otra parte, considerando otro avion del que se ha graficado de la misma
forma el coeficiente de momento alrededor del centro de gravedad contra el

angulo de ataque absoluto,
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CM, cg

i(+)

equilibric

\

Figura 5.6

Se observa que la pendiente es positiva y que se tiene un coeficiente de
momento a cero levantamiento negativo, por lo que si una perturbacién es menor
al angulo de equilibrio el avidon cabeceara negativamente sin intentar regresar al
punto de equilibrio y si se tiene una perturbacion mayor al angulo de equilibrio el
avion tendera a cabecera positivamente por lo que se tendra un avion

estaticamente inestable.

En la siguiente figura 5.7 se muestra lo mencionado anteriormente, el inciso b

muestra un coeficiente de momento positivo y el ¢ uno negativo.
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Figura 5.7

5.4 Coeficientes de momento por contribucion de ala y empenaje.

La ecuacion que permitira obtener el coeficiente de momento en contribucion
del ala se obtiene de la sumatoria de momentos tomando en cuenta la figura 5.8,

la forma final queda :

CM,cg = CM.acW + CL,W (h - hacw) - VHCL,t

Como se observa la ecuacion anterior indica que sera necesario el coeficiente de
momento del centro aerodinamico anteriormente obtenido, el C,, para cada
angulo de ataque obtenido, cuyos valores se consiguen del trabajo de tesina,

referencia [1].
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Figura 5.8

Las distancias h son obtenidas por medio del software NX, y para ello antes es

necesario obtener las coordenadas del centro de gravedad.

Para la obtencioén del centro de gravedad tenemos que conocer las masas de cada

uno de los componentes del avion y multiplicarlas por el centroide, después

realizar una sumatoria y dividirlos entre la masa total [2].

A la expresion de momento por contribucion del ala se agrega el término —V,C; ,
que es la parte del coeficiente de momento que corresponde al estabilizador

horizontal.

En el software NX se establecen masas concentradas simulando el motor, el
tanque de combustible y la camara de video, las esferas naranjas son las masas

concentradas.
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Figura 5.9

Figura 5.10
5.5 Casos considerados para analisis de estabilidad estatica

Para el analisis de estabilidad estatica, se consideraran diferentes casos, esto es
se tendran dos camaras con diferente masa, dos tipos de motores, uno con mayor
potencia pero igualmente con mayor masa y dos condiciones de tanque de

combustible; lleno y vacio.

Al graficar el coeficiente de momento contra el angulo de ataque absoluto se

observara si el avion es estable o no.
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CASO CONDICION
1 Motorl, tanque vacio y cémara 1
2 Motor2, tangque lleno y cémara 2
3 Motor2, tanque vacio y cémara 1
4 Motor2, tangque vacio y céamara 2
5 Motorl, tanque lleno y céamara 1
6 Motorl, tanque lleno y cémara 2
7 Motor2, tanque lleno y céamara 1
8 Motorl, tanque vacio y cémara 2

Caszo 1:Motor 1, tangue vacio,camaral
0352 ! T T T

0.36
0.355
=]
£ 0.356
[
0.354

0.352

035
-1
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Caso 1:Mataor 2, tanque lleno,camaraz

0.3

0.25

Mg

0.2

0.14

- i : : :

Los casos siguen siendo estables hasta llegar al caso 8

Caso 7:Motar 2, tangue lleno camaral
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Caso 8:Motor 1, tangue vacio,camaraz
0.43 ! j ! !

0.42

0.41

0.4

Mg

0.39

0.38

0.37

0.36 i i i ;
15 0 5 0 5 10

Por lo que en este caso se realiza un analisis mas detallado, esto es graficar a

diferentes condiciones del tanque de combustible; ¥4, 1/8 y %..
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CONCLUSIONES

Por medio de programacion en matlab pudieron obtenerse graficas que indican
los casos de inestabilidad, notando que para el motor 1, con tanque vacio y la

camara de mayor peso se tiene dicha condicion.

Gracias a este programa pueden analizarse muchos casos de forma sencilla y
rapida, observando hasta que punto comienza la estabilidad para el caso antes

citado.

Para el Unico caso de inestabilidad encontrado se concluye que es un caso muy
dificil de presentarse ya que si se tuviera tanque vacio el avidon perderia potencia

necesaria para mantenerse en vuelo.
EXPERIENCIAS OBTENIDAS

La realizacion de esta tesina deja ideas claras para le investigacion vy
procedimientos necesarios previos a la construccion de un avién, el estudio de
estabilidad es un eslabdon de una larga cadena que es posible comprender de
mejor manera aplicando directamente los procedimientos a un avion vy
plasmarlos en algun texto que reporte lo hecho, apoyandose de herramientas de

programacion o disefo por computadora.

El hacer una tesina abre de cierta manera el camino a la investigacion, al gusto e
interés de comprension de textos cientificos y llevar estas ideas a conceptos
propios que puedan resolver problemas tecnoldgicos, como lo es esta tesina, ya
que aplicamos lo que encontramos en libros y lo llevamos a una idea de un nuevo
UAV.
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TRABAJO FUTURO

Aplicar contrapesos al avion para asegurar estabilidad estatica en todos los casos.
Encontrar punto de equilibrio del UAV.

Realizar estudio de estabilidad dinamica y simulacién de los movimientos del

avion por medio de simulink.

Diseno de superficies de control del UAV considerando resultados del estudio

dinamico.
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