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Resumen

El objetivo del presente Trabajo Final de Grado es desarrollar una aeronave desde el punto
de vista del disefio preliminar, puntualizando las dreas de aerodindmica, performance, pro-
pulsioén, estabilidad y control, tren de aterrizaje, peso y balanceo. La aeronave a disefiar es
tipo “Aviacién General”, a certificar bajo norma FAR 23, Categoria Normal. La primera fase
de disefio comprende la estimacién paramétrica de las caracteristicas geométricas, masicas y
de performance en base a informacién estadistica de aeronaves similares en configuracion,
carga paga, motorizacién y mision. El propésito es identificar la zona de disefio factible del
prototipo disefiado y evaluar si los requerimientos provistos son adecuados, en miras de la
obtencién de la zona de disefio. Ademads de tener en cuenta especificaciones inherentes a las
cualidades de vuelo y prestaciones de la aeronave, se observan las buenas pricticas de disefio
del layout de cabina de vuelo y pasajeros. Para ésta dltima, mds especificamente, se aplicd
un criterio de utilitarismo, flexibilidad y facil acceso; los asientos y elementos propios de la
version ejecutiva son removibles; se retiran para traslados sanitarios o bien instalar un equipo
de reconocimiento del terreno, o transporte de carga paga. La puerta de acceso principal es re-
batible, y al abrirse conforma una escalera. Esto permite acceder a cabina comodamente, sin
depender de elementos externos tales como escaleras o plataformas. Esta versatilidad permi-
te que las aplicaciones sean numerosas: uso privado, transporte ejecutivo de personas, carga
ligera y reconocimiento del terreno (fotografia). La segunda fase comprende la optimizacién
de las principales partes de la aeronave (ala, sistema propulsivo, fuselaje, grupo empenaje
y tren de aterrizaje). Para tal fin se han implementado métodos y modelos propuestos por
la bibliografia especializada en disefio de aeronaves los que aplicados en bucles de conver-
gencia permiten completar el disefio en la zona de factibilidad. Una vez logrado el disefio
preliminar de la aeronave, el mismo es congelado, se estiman las prestaciones tedricas y se
evaltda el cumplimiento de los requerimientos. De este andlisis se extraen las conclusiones
que constituyen la base de posteriores desarrollos.
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Disefo preliminar de una aeronave turbohélice FAR 23 Cat. Normal “Pegasus”

1. CONVENCION DE SIGNOS

Figura 1: Fuerzas y momentos en el plano de simetria

2. ACRONIMOS Y ABREVIATURAS

Abreviatura Definicion Unidad

c Cuerda aerodindmica [m]
D Velocidad de rolido adimensionalizada [—]

Mg Caudal masico de aire [kg/s]
Vi Volumen de cola [—]
A Alargamiento [—]

Area de la seccion de entrada del sistema de induccion de

Ae aire [m?]
Ae Area de la seccién de escape del motor [m?]
b Envergadura [m]
by Ancho del fuselaje [m]
C Cuerda [m]
cam Cuerda media aerodinamica [m]
C, Cuerda de alerén [m]
C, Cuerda raiz [m]
C Cuerda puntera [m]
Ca Coeficiente de resistencia aerodindmica de perfil [—]
Cp Coeficiente de resistencia aerodindmica [—]
Cpi Coeficiente de resistencia aerodindmica inducido -]
Cpo Coeficiente de resistencia parasita [—]
Cp.S Area de resistencia [m?]
Cr Coeficiente de sustentacion [—]
C Coeficiente de sustentacién de perfil [—]
Cl Coeficiente de rolido [—]
Cro Coeficiente de sustentacién a dngulo de ataque nulo [—]
CrLmaz Coeficiente de sustentacién maximo [—]
CLa Pendiente de sustentacién [1/°]
Cu Coeficiente de momento de cabeceo [—]
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Disefo preliminar de una aeronave turbohélice FAR 23 Cat. Normal “Pegasus”

Abreviatura | Definicion Unidad
Coeficiente de momento de cabeceo referenciado al 25 %
Cuia CAM [-]
Cumo Coeficiente de momento libre de cabeceo [—]
Chn Coeficiente de momento de guifiada [—]
Derivada del coeficiente de momento de guifiada respecto
Chy al dngulo de deslizamiento 1]
D Didmetro de la hélice [m]
dexh, Didmetro del tubo de escape [m]
E Autonomia [hs]
fu Fuerza en el mando por g [lbs/g]
hy Alto del fuselaje [m]
i Calaje [°]
T Calaje del ala [°]
it Calaje del empenaje horizontal [°]
J Factor de avance [—]
Iy Longitud del fuselaje [m]
Ly Distancia X entre el CG y la hélice [m]
M Nimero de Mach [—]
My Momento de cabeceo libre [kg.m]
Myip Numero de Mach de puntera [—]
n Velocidad de rotacion de la hélice [RPM]
N, Factor de carga [—]
D Velocidad de rolido [°/seg]
P Potencia extraida [H P]
R Alcance [nm)
Re Nuimero de Reynolds [—]
Re, Nimero de Reynolds en la raiz del ala [—]
Re; Nimero de Reynolds en la puntera del ala [—]
Numero de Reynolds en la cuerda geométrica media del
Re: ala [—]
Nimero de Reynolds en la cuerda media aerodindmica del
Re.am ala [—]
S Superficie [m?]
Seap Superficie expuesta del ala [m?]
Sw Superficie alar [m?]
Swet Superficie mojada [m?]
SHP Potencia de salida medida en el eje motriz [HP]
SHPsy, Potencia de salida medida en el eje motriz, a nivel del mar [H P]
SILAND Distancia de aterrizaje [m]
Stro Distancia de despegue [m]
Sp Superficie del disco propulsivo [m?]
Sr Superficie del rudder [m?]
Sy Superficie del empenaje vertical [m?]
T Traccién [kg]; [N]
t/c Espesor relativo -]
TAS Velocidad verdadera [m/s]; [knot]
Vs Velocidad de aproximacion durante el aterrizaje [knot|
Vase Velocidad de ascenso [knot|
Vo Velocidad de crucero [knot|
Vb Velocidad de picada de disefio [knot|
Vs Velocidad de pérdida [knot]
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Abreviatura | Definicion Unidad
Ve Velocidad de rotacion [knot|
W Peso [kg]
Wg Peso vacio de la aeronave [kg]

W el Peso de combustible [kg]
W Peso de la carga paga [kg]
Wro Peso de despegue [kg]
Wy Peso del ala [kg]
Wrrzr Peso maximo sin combustible [kg]
AC Centro aerodindmico [—]
CG Centro de gravedad [—]
Tq Posicién X del centro aerodindmico del ala [m]
Xce Posicién X del CG de la aeronave [m]
Yeq Posicién Y del CG de la aeronave [m]
Zeg Posicién Z del CG de la aeronave [m]

a Angulo de ataque [°]
Oty Angulo de ataque del ala [°]
aro Angulo de ataque de sustentacion nula [°]

I3 Angulo de deslizamiento [°]

Incremento del coeficiente de sustentacién por deflexion de

A fC L ﬂap [—]
Incremento del coeficiente de resistencia por deflexién de

AfCp | flap [-]
Incremento del coeficiente de momento de cabeceo por de-

ArCy flexion de flap [—]

0 Deflexion [°]

€t Upwash del fuselaje [—]

€ Alabeo geométrico del ala [°]
Mp Rendimiento propulsivo [—]

Relacién entre presiéon dindmica de empenaje y corriente

Nt libre [—]

A Ahusamiento [—]

7 Viscosidad dinamica [Pa - s]

o Angulo de rolido [°]

U Angulo de guifiada [°]

p Densidad del aire [kg/m?]
00 Densidad del aire a nivel del mar [kg/ m3]

o Relacién de densidades [—]

3. INTRODUCCION

El punto de partida para el disefio de una aeronave, civil o militar, estd determinado por los requerimientos
operativos, esto es, las caracteristicas que en conjunto permiten que se cumpla el perfil de mision y se cubran las ne-
cesidades por las cuales la aeronave es disefiada. El proceso de disefio estd conformado por tres fases fundamentales,
definidas en el esquema adjunto (Fig. 2). Cada fase requiere varias iteraciones para converger a un disefio aceptable.
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REQUERIMIENTOS DE DISENO

L)

DISENO CONCEPTUAL
«;El proyecto funcionara?

*;Que aspecto tiene?

»;Que requerimiento gobierna el disefio?

«;Que situaciones de compromiso deben considerarse?
»;Cuanto deberfa serel pesoy el costo?

U

DISENO PRELIMINAR

»Configuracion inicial

«Modelomatemitico representativo de la aeronave
«Disefio de componentes mayores

+Costoestimado

U

DISENO EN DETALLE
«Disefio de las piezas a fabricar
s

«Disefio de los procesos de fabricacién y herramientas necesaria
«Ensayos de componentes mayores (Estructuras, Tren de
aterrizaje, etc.)

«Estimacion final de performancesy peso

U

FABRICACION

Figura 2: Fases de disefo tipicas de una aeronave

En el presente Trabajo Final de Grado (TFG) se desarrolla una aeronave desde el punto de vista del disefio
preliminar. La profundizacién de aspectos constructivos, ensayo de sistemas y procesos de fabricacidn, entre otros,
escapan al objetivo de este trabajo. En esta instancia es necesaria la utilizacion de bases de datos de aeronaves
similares, soporte bibliografico para el disefio y software para andlisis aerodindmico de la aeronave, a fines de validar
el disefio. Dichas herramientas conducen a través de ciclos iterativos a una configuracién resultante, la cual debe
servir como base para el disefio en detalle. Algunas de las aplicaciones de esta aeronave son: uso privado -pues
la tripulacién minima es de un piloto- transporte ejecutivo de personas, carga ligera y reconocimiento del terreno
(fotografia).

3.1. Especificaciones

A continuacidn se procede a enumerar los requerimientos de disefio dados por la Autoridad Académica.
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TIPO DE AVION ENLACE
TRIPULACION 6 PLAZAS INC PILOTO
TRIPULACION DE CABINA NO

DISPOSICION CABINA PRESURIZADO
SISTEMA PROPULSIVO TURBO/HELICE
SISTEMA TREN ATERRIZAJE RETRACTIL

CARGA PAGA MAX ( Categ Normal) 600 Kg
VOLUMEN EQUIPAIJE / PAX (M3/PAX) | 0,16
VELOCIDADES (Max Peso de Diseno)

Max Crucero (Altura 6ptima) >=300 KTAS
Limite estructural >=360 KCAS
Max ascencional (H=0,ISA,All engines) >=2000 Ft/min
Pérdida sin Flap (peso de despegue) <=81 KCAS
Pérdida con Flap (peso de despegue) <=75 KCAS

PERFORMANCES (Peso de diseno)
Distancia Decolaje (H=0,ISA,FAR 23) <=650m
Distancia Aterrizaje (H=0,ISA,FAR 23) <= 600 m
Alcance (Max Pax)(Long Range Cruise) >= 1200 n.m
Techo de servicio >= 9000 m

Tabla 2: Especificaciones de disefio

3.2. Normativa aplicable al disefio

En el 4mbito del disefio de aeronaves existe un amplio espectro de normas de aeronavegabilidad, dependiendo
si el usuario es civil o militar. Ejemplo de normativas son: FAR 23 y 25 (Federal Aviation Administration-USA),
EASA(Agencia Europea de Seguridad Operacional) en el dmbito civil o bien MIL-SPEC en el dmbito militar, entre
otras. Se adopta la norma FAR 23 para el disefio de la aeronave. En funcién de los requerimientos dados, puede
encuadrarse dentro de la categoria normal o utilitaria. Analizando cuidadosamente la misién del vehiculo, se observa
que las maniobras involucradas serdn limitadas, y la mayor parte del tiempo de vuelo serd en fase crucero. Por esto
se decide encuadrar al avién dentro de la categoria normal.

4. SELECCION DE PARAMETROS PRELIMINARES
4.1. Consideraciones de la configuracion preliminar

La configuracién inicial para esta categoria de aeronaves gira en torno el al propdsito principal de este disefio:
el transporte de personas y carga ligera. Es objeto de cuidadoso estudio la ubicacién de los pasajeros,la tripulacion,
disposicién de las plazas disponibles y de la carga paga. En una primera aproximacion, se disponen 2 asientos en
la cabina de vuelo y 4 dispuestos en 2 filas,en la cabina de pasajeros. La siguiente ubicacién de las superficies
sustentadoras es adoptada: ala baja, con dngulo diedro y grupo de cola (estabilizador vertical y horizontal) tipo T
ubicado en la seccidn trasera.

4.2. Base de datos estadistica

La base de datos fue realizada a partir de Certificados Tipo (TCDS) presentados ante la Autoridad Aerondutica
competente (Ref. [1], [2], [3]), publicaciones especializadas (Ref. [4], [5]) y brochures (Ref. [6], [8]).Se recopilé la
informacién correspondiente a dimensiones geométricas,masicas, prestaciones, tipo de motor, entre otros. Con ellos
se elabord una tendencia estadistica de los pardmetros de mayor importancia para el dimensionamiento preliminar
de la aeronave.

4.3. Fuselaje y componentes principales

Este componente es uno de los elementos mds importantes a tener presente a la hora de iniciar el disefio preli-
minar. A fin analizar a grandes rasgos las partes méas relevantes se definen tres zonas principales sobre el fuselaje, a
saber:
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= Zona delantera: integra el sistema propulsivo ( i.e., motor y hélice) al resto de la aeronave,ademds proporciona
alojamiento al tren de nariz.

= Zona media: se encuentra la cabina de pilotaje, de vuelo, el ala y sus anclajes estructurales. En la misma se
prevee un alojamiento para disponer el tren de aterrizaje principal.

= Zona trasera del fuselaje: incorpora el grupo de cola, es decir, estabilizador vertical y horizontal y sus anclajes
estructurales. En la zona anterior se ubica un compartimiento reservado para el equipaje de los pasajeros.
4.4. Ubicacion del ala en relacion al fuselaje

Existen tres posiciones clasicas de ubicacion del ala respecto al fuselaje: alta, media y baja. En base a los efectos
generales de cada posicion en particular, se estima conveniente seleccionar la configuracién de ala baja. Algunas de
las ventajas, segtn la Ref.[7, cap. 2]

= [a toma ala-fuselaje y el tren de aterrizaje principal se encuentran ubicados por debajo de la cabina, lo cual
deja espacio disponible para ubicacion de diversos sistemas.

= La configuracion de ala baja presenta notables ventajas en lo que se refiere a efecto suelo. Causa una reduccién
de la resistencia aerodindmica producida por los vortices de puntera de ala en las proximidades del suelo.
Consecuentemente la carrera de despegue puede llegar a ser menor y durante la maniobra de aterrizaje se
requiere menor deflexién de elevador para llevarla a cabo.

4.5. Tren de aterrizaje

La configuracién del tren de aterrizaje es del tipo triciclo y retractil. Algunas ventajas extraidas de la Ref.[7, cap.
2] se presentan a continuacion:

= Las fuerzas de frenado actdan por detrds del CG, lo que provee un efecto estabilizante durante la aplicacién
de los frenos.

= Cuando la aeronave se encuentra en tierra el fuselaje estd practicamente a nivel, lo que mejora la visibilidad
del piloto y el confort de los pasajeros.

= El tren de nariz evita durante una operacién de frenado moderado que la aeronave impacte la hélice en tierra.

4.6. Carga paga

La carga paga se analiza particularmente para dos situaciones:
= Transporte de carga, W},; = 600kg (por requerimiento).
= Transporte de pasajeros. Segun a los estdndares dados por Ref.[7], W}, = 583kg

Por lo que el caso critico corresponde a transporte de carga (W,; = 600kg)

4.7. Estimacion preliminar de caracteristicas masicas

El peso de despegue de la aeronave es una combinacién del peso vacio, la cantidad de combustible necesaria para
cumplimentar el perfil de misién y la carga paga maxima. La primera y la segunda de estas variables provienen de
datos estadisticos de aeronaves de la misma categoria y finalidad (Fig. 3 ). La fraccién de combustible (Fig. 4) se
estima en base a un método empirico detallado en la Ref. [7]. La misma es planteada como funcién del alcance, el
consumo especifico y el alargamiento. Teniendo en cuenta estas relaciones, se hace un cdlculo iterativo que relaciona
las variables anteriormente enunciadas y se obtienen los resultados preliminares, validados o modificados en las
secciones posteriores.
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Figura 4: Fraccién de combustible para alargamiento variable.

quel [kg]

Wplkg]

Wglkg]

Wrolkg]

8.6

779.70

600

1944.70

3324.41

Tabla 3: Resultados preliminares.

4.8. Carga alar y velocidad de pérdida

1300

1400

Los requerimientos de disefio establecen que la velocidad de pérdida a maxima deflexion de flaps debe ser menor
o igual a 75 KCAS; en configuracién limpia la misma no debe exceder 81 KCAS. Para un avién monomotor
propulsado a hélice la norma FAR 23 -Ref. [9]- estipula que 1,6 < Crma: < 2,3 La carga alar corresponde a (1).

Wro _ CLmaz * Po ng

Sw

2

ey

Se grafica esta relacién en la Fig. 5, donde se representa la carga alar como funcién de la velocidad de pérdida, para
distintos valores de Cr,pq-
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Figura 5: Carga alar en funcién de la velocidad de pérdida.

Para que el disefio de la aeronave resulte coherente en sus requerimientos, se proponen sendos Cpqz, que
satisfagan los limites de pérdida en configuracién limpia y con flaps deflectados completamente.

4.9. Estimacion del area de resistencia total (Cp - .S)

El area de resistencia total se compone de dos términos: uno correspondiente a la resistencia pardsita, y otro, a la
inducida. El método utilizado para estimar el drea de resistencia fue extraido de la Ref. [8, Cap. 2]. El mismo consiste
en sumar los aportes de de las superficies sustentadoras, fuselaje, tren de aterrizaje y toma de aire de motor, y obtener
el drea resistencia para cada fase de vuelo. La polar es del tipo parabdlica simple, y estd dado por la ecuacion (2).

(Cp -~ S)iotar = Cp0 - S + Chindg - S 2
= Despegue: se considera que el tren de aterrizaje se encuentra extendido, las puertas de tren abiertas y los flaps
deflectados a 20°. Los ultimos son del tipo plain flap, ubicados al 60 % de la semienvergadura.
Cpo-S=1,02m?= Cpg = 0,0567
= Aterrizaje: Para configuracion aterrizaje, se considera que el tren de aterrizaje se encuentra extendido, las
puertas de tren abiertas, flap deflectados (40°). El valor de la contribucién a la resistencia pardsita por parte
del tren de aterrizaje no se ve modificado, por lo cual se adopta el valor de la seccién anterior.
Cpo-S =1,29m? = Cpy = 0,0717
= Crucero: La condicién de vuelo para la que se quiere optimizar la aeronave es crucero de largo alcance.
La altitud de vuelo fue determinada como promedio de aquéllas correspondientes a los aviones de similares
caracteristicas, dando un valor de 26000 ft (FL 260).

Cpo - S = 0,433m? = Cpg = 0,024

La polar resultante se presenta en la Fig. 6
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Figura 6: polar de resistencia para diferentes condiciones de vuelo.

4.10. Estimacion de traccion y potencia

A fines de seleccionar preliminarmente una planta propulsora adecuada a las necesidades de la aeronave se
estima la potencia que requiere para mantener el vuelo recto y nivelado a velocidad de crucero méxima constante
(KT AS300) y altura 6ptima (F'L260). El rendimiento propulsivo se fija en un 82 %. Esto se estima en base a datos
estadisticos provistos por la Ref.[10]. La potencia necesaria en el eje del motor se calcula segiin muestra la ecuacién

3.
T -V,
Tlp

Finalmente la potencia nominal maxima del motor a nivel del mar se obtiene con la siguiente aproximacién, donde
n tiene un valor entre 0.7 y 0.8.

SHP =

3)

SHP
o = “)
SHPsy,
Resultando, SH Pg;, ~ 1400 H P.El motor disponible en el mercado que cumple con este nivel de potencia es el

Pratt & Whitney PT6A-68B.

5. LIMITACION DEL PESO DE DESPEGUE POR REQUERIMIENTOS DE PERFORMANCE

Para determinar qué configuraciones de peso de despegue y superficie alar cumplimentar los requerimientos de
prestaciones a disefiar, se confeccionan curvas que limiten el peso de disefio admisible de la misma. Las ecuaciones
han sido tomadas de las Ref.[7] y [9]. Limitaciones al peso de despegue:

= Limitacién por alcance: estd compuesto por componentes fijos, items cuyo peso varia con la superficie alar
(peso del ala y grupo empenaje) y peso de combustible.

= Limitacién por velocidades de pérdida y crucero

= Limitacién por velocidad de ascenso Wro = f(R/C, S)

= Limitacién por maniobra Wro = f(perf. de maniobra, S)

= Limitacion por carrera de despegue Wro = f(dist. de despegue, S)

= Limitacion por carrera de aterrizaje Wro = f(dist. de aterrizaje, S)
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5.1. Zona de diseiio

En esta seccién se analiza si los parametros estimados al momento son coherentes en cuanto al cumplimiento de
los requerimientos de disefio. El punto de disefio quedé definido segin la Tabla 4. La Fig. 7 es la zona de disefio

obtenida.

S[m?] | Wrolkg] | Welkg] | Wiualkg] | Wplkg]
18 3324.41 1944.70 779.70 600

Tabla 4: Punto de disefio.

—&— Limite Crucero
—«— Pérdida con flaps
—— Pérdida sin flaps
—— Alcance (long range)
—»— Limite Ascenso
—¥— Limite por Maniobra
—— Limite por despegue
—&— Limite por aterrizaje

3000

W [kg]

2500

2000

S [m2]

Figura 7: Peso limite de despegue en funcion de la superficie alar. El tridngulo rayado es la zona de disefio.

5.2. Zona de diseiio a peso constante

Expresando las curvas de performances en la forma relacién potencia/peso versus la carga alar establece una
zona de puntos posibles de disefio, lo significa que las performances requeridas se satisfacen dentro de una zona
determinada por las curvas obtenidas. Limitaciones:

= Limitacién por crucero.

= Limitacién por ascenso en el segundo segmento.
= Limitacién por despegue.

» Limitacién por motor instalado.

= Limitacién por aterrizaje.

El punto de disefo fue seleccionado a partir de la zona de disefo, y corresponde a:

Wro [ﬂ] SHP[Q]
S LIm?2 Wro L kg

184.68 0.367
Tabla 5: Punto de disefio.
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Figura 8: Zona de disefio a peso constante.

6. DISENO PRELIMINAR DEL ALA
6.1. Seleccion del perfil alar

6.1.1. Estimacion de CL en las condiciones de vuelo para el avion completo en las condiciones de disefio

Segtn los requerimientos de disefio dados, las condiciones criticas son: pérdida (clean), velocidad ascensional
maxima (R/C maxima) y crucero. Esta tltima es decisiva pues provee el valor del coeficiente de resistencia maximo
admisible.

Bajo las suposiciones de que:

= ¢l (; de disefio de un perfil es para el cual se obtiene el minimo Cj.
= distribucién de sustentacion eliptica.

Se tiene que:
CL cruise — C'Lw =CL diseflo (5)

Esto implica que deben buscarse perfiles que tengan un coeficiente de sustentacién de disefio cercano al de crucero
y cuyo C'p sea inferior al coeficiente de resistencia pardsita minima del perfil obtenido con:

CpoSw
Cdpmin = gjet (6)

A partir de los pardmetros calculados se seleccionan los perfiles que cumplen, y con ello se construye una polar
para el ala preliminar. Los perfiles que poseen un ¢; 4, > 1,933 son:

= NASA/Langley LS(1)-0417
= NASA/Langley LS(1) -0413 (GA(W) 2)
= NASA/Langley MS(1) -0313

Como se cuenta con datos experimentales, se coteja la polar del perfil tedrica con la polar experimental (Fig. 9).
Como se comprueba que ambos procedimientos dan resultados iguales, se avala lo calculado teéricamente. Segtin
se observa en la Fig. 10, el coeficiente de resistencia del ala se reduce con los perfiles NASA/Langley LS (1)-0413
(GA(W) 2) y NASA/Langley MS (1)-0313. La zona gris constituye un limite al coeficiente de resistencia maximo
admitido. Por superarlo, la polar correspondiente al NASA/Langley LS(1)-0417 queda descartada. De las opciones
de ala que se han planteado, se elige el perfil que posea un valor menor de coeficiente de momento nulo. El ala con
NASA/Langley LS (1)-0413 (GA(W) 2) posee un ¢,,0 = —0,11y el NASA/Langley MS (1)-0313, cp,0 = —0,08. Por
ello se selecciond éste tltimo para conformar el ala. En la seccidn 1, el 4rea de resistencia pardsita se estimd teniendo
en cuenta un perfil con un % =0,15.
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Figura 9: Caracteristicas aerodindmicas perfil NASA/Langley MS (1)-0313.
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Figura 10: Comparacién de la polar del ala con perfiles diferentes.

6.2. Comprobacion del coeficiente de sustentacion del perfil en funcion del nimero de Reynolds

Se verifica el coeficiente de sustentacién en funcién del niimero de Reynolds para cada seccién del ala con objeto
de conocer si el valor promedio de 2.1 resulta valido para el analisis. Con:

Cr +Ct

g =1819m ¢ =112Tm cam=1,535m ¢= = 1,503 m

Si se analiza la fase de vuelo para la cual la aeronave es disefiada (crucero), se tiene:
Vo = 300 kts @26000 ft  p=0,53kg/m> pu=1,53-10"°Pa-s

El nimero de Reynolds para la raiz, puntera y cuerda media del ala se emplea para hallar el coeficiente de sustenta-
cién maximo de perfil, en base a la informacién presentada en la Ref. [10].
Re, = 10,04-10%° = Cjpae = 2,1 Rey = 6,02 - 10° — O} ppaw = 2,0
Rez = 8,04-10° = Cipaz 2,1 Recam = 8,2+ 10° = Cpppaw ~ 2,1
Se observa que el nimero de Reynolds estimado en base a la cuerda media geométrica presenta una diferencia

del 2 % respecto a aquél basado en la cuerda media aerodindmica. La discrepancia entre el valor del coeficiente de
sustentacién maximo surgido de ambos es minima.
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6.3. Optimizacion de los parametros geométricos del ala
6.3.1. Optimizacion del ahusamiento

El objetivo responde a minimizar la resistencia inducida del ala, de forma tal que su distribucién de sustentacién
se aproxime lo més posible a la de un ala eliptica.A través del programa LSE4 (que resuelve linea sustentadora) se
determinan valores de C'p; y C, para un alargamiento de 8.6 y un rango de ahusamiento 0,1 < A\ < 0,8.

Se encontr6 que el valor de A que produce la minima resistencia inducida es de A = 0,4. Sin embargo, como para
el valor preliminar del ahusamiento (A = 0,6) la resistencia inducida es menos del 5 % mayor y como la distribucién
de sustentacidn es aceptable, se adopta el valor preliminar.

6.3.2. Optimizacién del Alargamiento

Es necesario optimizarlo teniendo en cuenta las caracteristicas mdsicas (peso del ala y la fraccién de combustible
a llevar) y la pérdida. El peso del ala aumenta proporcionalmente con el alargamiento. Como limite superior se
establece el peso estimado de 370.90 kg (para A = 8,6). La fracciéon de combustible no presenta grandes cambios al
modificarse el alargamiento, por lo que no resulta un pardmetro concluyente a la hora de evaluar la optimizacién.

Para la optimizacion aerodindmica se hacen varias corridas con LSE4, tanto en configuracién limpia como en
configuracién con flaps. Se obuvo que para obtener un C7, maz,clean = 1,7 un aargamiento inferior a 6 ya era
suficiente. Sin embargo, para un Cr, ,maz, flaps = 2,1 €s necesario A > 8,5. De esta manera, como para alargamientos
menores la reduccion de peso es poco significativa (60kg para A = 6) y reducir el alargamiento implica soluciones
tecnoldgicas mas complejas en hipersustentadores, se termina adoptando el valor inicial de A = 8,6, que cumple
con todos los requisitos.

6.3.3. Optimizacion del calaje del ala

El 4ngulo de calaje i,, tiene como fin minimizar la resistencia aerodindmica en la configuracién de crucero. Tiene
como objetivo lograr que cuando el ala esté al dngulo de ataque para CT, ¢uise, €1 fuselaje quede a angulo de ataque
de resistencia minima. Siendo el Cy, del ala

Cr=Crola—aro+e€)

donReemplazando o = 7,, y despejando se obtuvo un valor de 2,, = 0,85°

6.3.4. Optimizacion del angulo de alabeo geométrico y aerodinamico

Como primera aproximacion se optd por usar sélo alabeo geométrico y emplear el mismo perfil en todas las
secciones del ala. Mediante corridas del programa LSE4 se ha estimado la distribucién de sustentacién para un ala
sin alabeo geométrico y para otra con un alabeo ¢ = —0,5°, tanto para configuraciin de crucero como de C[, ;qz- S€
obtuvo que con(e = —0,5°) de alabeo el valor maximo de C} local se aleja de la zona de alerones en la configuracién
CL maz, y también que la pérdida es retrasada 1°. Por esta razon se considera satisfactorio el valor de alabeo obtenido,
no siendo necesario emplear alabeo aerodinamico.

6.4. Analisis de la distribucion de sustentacion
La distribucién de sustentacion (7) de un ala se encuentra compuesta por dos distribuciones: la basica y la adicio-
nal. La primera existe en general cuando el ala posee alabeo, ya sea geométrico o aecrodinamico, y produce Cy, = 0.

qc = clc|basica + CL clc|adic (7N

La segunda produce la sustentacion util, depende fuertemente de la forma en planta del ala, muy especialmente de
la flecha y el ahusamiento (Ref. [11]).Se determind la distribucién de sustentacion bésica y adicional para el alabeo
seleccionado, los resultados se muestran en la Fig.11
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Figura 11: Distribucién de ¢; bésico y adicional para e = —0,5

Con dicha distribucién se verificé el Cf 4, del ala tomando como criterio que alguna de las secciones entre en
pérdida. Se obtuvo un valor de Cf, 4, = 1,81, mayor al valor inicialmente estimado. Por lo que queda verificado el
disefio anteriormente propuesto.

6.5. Disefio preliminar de alerones

Luego de evaluar las caracteristicas aerodindmicas y mecdnicas de las superficies de comando disponibles, se
optd por el “alerén plano”. Fue seleccionado por sobre otros por su buena efectividad aerodindmica y al mismo
tiempo una relativa simplicidad mecdnica, lo que facilita la posterior puesta a punto. No requiere especial cuidado
en el balanceo mésico ni presenta vibraciones indeseables, como en los alerones Frise.

El disefio se basa en el andlisis de la dindmica estacionaria en rolido para una deflexién mdxima admisible. El
método de célculo fue tomado de las Ref. [7, 12, 13].La norma FAR 23.157 (Ref. [14]) requiere rolar al avién
30°desde una maniobra de giro nivelado, con 30°de inclinacién lateral inicial, en un tiempo dado. Los coeficientes
de momento de rolido se obtienen mediante el software LSE 4, probando distintas dimensiones de alerén. Una vez
obtenido, se calcula la velocidad de rolido para despegue y aproximacién (condiciones dadas por norma). La dltima
es la critica, caracterizada por: ,

p

o

p=12,6°/s T =4,61s = 0,032

La distribucién de sustentacién (modificada por la presencia de los alerones) se estima en base a la teoria de linea
sustentadora de Weissinger, donde la deflexién del alerén se contabiliza como un cambio en el dngulo de ataque
equivalente, como se indica en (8a). A su vez, mediante la teoria de los perfiles delgados se obtiene el rendimien-
to aerodindmico y la variaciéon de dngulo de ataque local (8b). Por otra parte, la variacion del dngulo de ataque
produce amortiguamiento de rolido (8c), y por consiguiente, un momento opuesto al provocado por los alerones y
proporcional a la velocidad de rolido.

Py by
A R I\ o £
QArolido tan ( vV ) vV (83)
Oy
Aa = W?’](ﬂsa (8b)
o1 =%, (80)
p

Se proponen tres geometrias de alerén con ¢, /¢ = 0,25y dpqr = 20° y longitudes dadas en la Tabla 6, siendo
evaluadas en funcién de los requerimientos de FAR 23.

ALERON 1 | ALERON 2 | ALERON 3
v =421m | y; =3,73m | y; =4,54m
Ye=6,1m | ye=6,1m | ye =6,1m

Tabla 6: Longitudes propuestas para los alerones

Todas cumplimentaron con la norma FAR23, siendo p,,;, = 0,032. La longitud de la superficie de control
constituye una restriccién en si porque se desea maximizar las capacidades de los hipersustentadores, por lo cual se
escoge el que menor espacio ocupa.
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6.6. Diseiio preliminar del sistema hipersustentador

Se selecciona el tipo “plain flap”, ya que logra el incremento necesario del coeficiente de sustentacién a una defle-
xién que no resulta excesiva, comparando con aeronaves similares tal como el Pilatus PC-12 o el Socata TBM-700.
La resistencia aerodindmica no se ve aumentada en exceso. La cinematica es, ademas, sencilla para la fabricacién
y puesta a punto. A través del método de la teoria de los perfiles delgados (tomado de Ref. [7] G.2 “Effect on
trailing-edge flap deflection on airfoil section lift”), se realiza el dimensionamiento geométrico, a saber: Para es-
timar el incremento del coeficiente de sustentacién en perfiles 2D, se emplearon las ecuaciones G-5 y G-13, que
corresponden a plain flap 2D. Las curvas utilizadas fueron

= Factor de sustentacién tedrico de flap: Fig. G-2
= Factor de efectividad 2D para plain flap: Fig. G-4

Las caracteristicas aerodindmicas del ala 3D se determinan segin [7] , G-3.1 “Wing Lift”, ecuaciones G-21 y G-25.
Las curvas empleadas son:

= Variacién del factor de cuerda de flap Kc con el alargamiento: Fig G-11.

= Variacién del factor de envergadura Kb con la envergadura de flap (s6lo para aquéllos ubicados en la zona
interna del ala): Fig G-12.

Los coeficientes asociados a las deflexiones d;,, se muestran en la Tabla7

0¢l°] | AfCro | AfCrLmax | AfCpp | AfCpy | ApCryiya CM1/45f:0 Chri/a
20 0.5 0.27 0.01 0.037 -0.13 -0.08 -0.209
40 0.70 0.37 0.045 0.074 -0.16 -0.08 -0.239

Tabla 7: Variacién de Coeficientes Aerodindmicos debido a hipersustentadores

La polar y el coeficiente de momento para ambas deflexiones se muestran en la Fig:12.

0.16

CLw

0 0.5 1 15 2 2.5
0.14 e —&— Configuracion 0
" AT limpia | 9= -0.026x-0.080
0.12 0.05 R2 = 1.000 5 C. limpi
e Folyno_miall_ (Co_n)— ‘\ T Pl llmpla. |
0.1 iguracion limpia) e —— Polynomial
. 0.1 "‘Qkil\“ (C. limpia)
8 0.08 —@— Deflexion 20° 2 —— Linear (C.
P g -0.15 limpia)
0.06 & —a— Deflexion 40° —e— 20°
0.04 02 e NN —A—40°
o
Aa, [*—e-
v r I e L =N | 9o [ 1| |
0.02 pe e i f(x) = 0.037x"2 - 0.000x + 0.010 0.25 ERGT SRR
R R2 = 1.000
0 — 0.3

|
0 02 04 06 08 1 1.2
CL

14 16

Figura 12: Polar de resistencia 'y Cys vs C'f, para d1 y 62

Finalmente, se emplea nuevamente LSE4 para simular el ala junto a la presencia del fuselaje en configuracién
de flaps con deflexion médxima. de esta manera se corrobora que ninguna seccién del ala entre en pérdida, alte-
rando la controlabilidad del avién o produciendo un valor de C7, 4, menor que el necesario. Se obtuvo para esta
configuracién Cf, ma,m|5f:40° = 2,12, valor que se condice con la estimacidn inicial.

6.7. Configuracion estructural

La estructura alar se compone de un cajén central formado por dos Largueros principales. El anterior se ubica al
12 % de la cuerda raiz y el posterior, al 55 % de la cuerda raiz. Entre ambos largueros se destina espacio para el tren
principal, tanque de combustible y mecanismo de accionamiento de superficies de comando e hipersustentadora.
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6.7.1. Tanques de combustible

Est4 dispuesto que cada tanque se ubique entre los largueros. Se encuentran desde el 15 % hasta el 76 % de
la semienvergadura. Las dimensiones finales de cada tanque son: 3.79 m (largo) por 0.807 m (ancho). EI alto es
variable, siendo 0.229 m al 15 % de la semienvergadura y 0.17 m al 76 % de la semienvergadura. El volumen total
de cada tanque es de 611 litros, dando un volumen total disponible de 1222 litros.

6.7.2. Estimacion de pesos

Mediante métodos estadisticos tomados de la Ref. [15] se calcula el peso del ala. Una vez actualizado dicho
valor, se estiman el peso vacio, de combustible y despegue. De esta manera se realizan aproximaciones cada vez mas
cercanas del peso final de la aeronave. En la Tabla 8 se resumen los pesos estimados.

Ww [kg] Wg [kg] Wpl [kg] quel [kg] WTO max [kg]
370.90 1924.76 600 783.85 3308.62

Tabla 8: Resumen de pesos obtenidos

7. SISTEMA PROPULSIVO
7.1. Requerimientos y seleccion del motor

El generador de gases capaz de mantener una aeronave en vuelo a 26000 ft debe contener un médulo de turbina
o bien debe tratarse de un motor a pistén sobrealimentado. Se opta por un motor turboprop. Los motivos son:

» Simplicidad a la hora de la operacién, puesta en marcha, mantenimiento e instalacion.
= Relacién peso/potencia mds favorable comparado a un motor a pistén sobrealimentado.

Se instalara en la nariz de la aeronave, donde resulta mas sencillo el acceso de los mecanicos a los distintos
moédulos del motor, asi como también la colocacién de escaleras y andamios para las inspecciones pertinentes y
recambio de partes. El motor seleccionado es de la familia de Pratt & Whitney Canada PT6, de la gama de potencias
entre los 1200 y 1600 SHP. En este caso la velocidad de rotacién en régimen es n = 1700rpm. Se ha seleccionado
esta familia debido a su gran confiabilidad y trayectoria en el medio aerondutico, asi como también por el servicio
postventa que provee la empresa (como ser la logistica de provisién de repuestos y la facilidad de alquilar un motor
en caso de necesitar un reemplazo temporal).

Las especificaciones técnicas, configuracion y subsistemas del motor pueden verse en la Ref.[16].

7.2. Seleccion de la hélice

Para el proceso de seleccion de la hélice es importante el analisis de los factores generales que intervienen en las
prestaciones de la misma, las pérdidas de rendimiento por instalacién y el estudio del didmetro 6ptimo de hélice en
funcién del nimero de Mach de puntera. Para este fin es necesario definir los regimenes de potencia de utilizacién
para cada condicién de vuelo a analizar. Por dltimo se deberdn verificar que se cumplan las performances establecidas
por requerimiento con la hélice ya elegida.

7.2.1. Efectos de compresibilidad en la puntera

Dicho efecto es cuantificado segtn el nimero de Mach de puntera. Los valores limites van de 0.85-0.9, segin la
Ref. [7, Cap. 6]. El nimero de Mach en la puntera estd dado por:

m2n2D?
Mup = M1+ T2 ©)

donde M y V son el nimero de Mach y la velocidad de vuelo respectivamente. Se obtuvo que durante el ascenso se
obtiene la condicion critica, que limita el didmetro de la hélicea D = 2,6 m
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7.2.2. Geometria de pala

El CL de disefio de la hélice fue seleccionado mediante la Fig.13, tomada de la Ref. [17]. Sabiendo que el n°de
Mach de vuelo en crucero (el régimen mas critico) es 0.5, se obtiene el Cf,; intersectado las curvas de NDxfc
constante. Conociendo el valor de N y fc, se obtiene un didmetro de hélice.

N = Propeller RPM
Allowable Design Integrated D = Propeller diameter in ft

: C
Lift Coefficient, “1, fe = Ratio of speed of sound at S.L.S to that at

the propeller operating condition

INR=N\=
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Figura 13: Abaco de seleccion de hélices de Hamilton Standard

La limitacion por compresibilidad (D=2.60 m) deja tinicamente utilizables los didmetros de 2.59 m y 2.43 m.

7.2.3. Carga del disco de la hélice

La carga de disco es la razén entre la potencia entregada por el motor al despegue y el cuadrado del didmetro de
la hélice. Constituye un pardmetro que define un limite en la seleccién del didmetro de hélice, nimero de palas y
velocidad de giro de la misma. La Ref. [7] propone un método basado en estadistica para determinar el nimero de
palas y el didmetro para un valor de carga dado en funcién del parametro /S H PryV,. De acuerdo a lo obtenido,
manteniendo la velocidad de rotacion a 1700 rpm para prescindir de caja reductora y empleando D = 2,6 m y
N, = 4 la carga del disco es menor que la predicha con el método. Esto implica que la hélice trabajard a una carga
aerodindmica menor, lo cual no es una limitacién. Luego se adopta la hélice inicialmente propuesta.

7.3. Factores de instalacion del conjunto motor-hélice
El normal funcionamiento del motor instalado ocasiona efectos que reducen la potencia disponible, a saber:
= Efectos del sistema de entrada de aire.
= Efectos de configuracion de las salidas de gases.

= Efectos de la extraccién de potencia.

7.3.1. Diseiio preliminar del sistema de induccion de aire y de escape

La entrada de aire seleccionada es tipo scoop, ubicada por debajo del eje de rotacion de la hélice. El sistema de in-
duccién junto con el plenum se ubican a continuacion, facilitando la evacuacién de objetos extrafios ingestados. Otra
ventaja que provee es que optimiza el espacio fisico disponible para la instalacién del motor. El dimensionamiento
de la entrada se realiza en funcién del flujo mésico de aire que entra en el motor, compuesto por el caudal necesario
para la generacion de gases y la refrigeracidn. Cada una de estas fracciones estd basada en datos empiricos, tomados
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de la Ref. [18]. Se considera que la condicién de vuelo més critica que es el Despegue, por requerir la potencia alta
(1400 HP). Esta metodologia da como resultado un caudal mésico de aire i, = 6kg/s y estima el drea de la seccién
de entrada del sistema de induccién

A. = 0,127m?

De la misma referencia se emplea la metodologia para determinar el didmetro del tubo de escape. Teniendo en cuenta
que se desea poner dos tubos de escape para reducir las emisiones, se obtiene

dewn = 145,83mm — Aegp, = 16703,43mm?

7.3.2. Extraccion de potencia de periféricos

En este tipo de aeronave la potencia que se extrae del motor es la suma de la potencia eléctrica, la potencia
mecdnica y la neumatica, segin se indica en

Pextr = Lelec + Pmec + Pneu (10)
Se estima la extraccién de potencia de los distintos sistemas involucrados a través de la tabla de Ref.[16, 7, 18].
Pyee =3HP Ppee =4HP  Ppeym = [Mbleed/Ma)SHPo = 41,05 HP (11D

7.4. Sistema propulsivo instalado

Existen factores que afectan en forma directa al rendimiento de la hélice ya instalada. En la Ref. [18, Cap 7]. En
la misma se especifican los distintos factores que influencian el rendimiento propulsivo, a saber: bloqueo de hélice,
instalacién de toma de aire y efectos de compresibilidad.

Tlp Installed = Fblockage : Fscrubbing ) Fcompressibility *Mpfree (12)

8. FUSELAJE Y CABINA
8.1. Configuracion del fuselaje

El fuselaje de una aeronave categoria normal es comtiinmente dividido en los siguientes segmentos:

Cabina de vuelo y seccion de nariz (integracion con sistema propulsivo) El factor mas importante a tener en cuen-
ta es la visibilidad desde la cabina de pilotaje. Para el rodaje, el piloto debe tener la capacidad de ver por delante
de la nariz del avion; ademas tiene que visualizar la puntera del ala sobre su lado. Para el aterrizaje, el piloto
debe tener la capacidad de ver por debajo de la linea del horizonte. El motor serd ubicado detrds del paralla-
mas. Los accesorios se ubican en la parte posterior del motor, préximo al parallamas. Las dimensiones del
carenado del generador de gases estardn sujetas a las medidas del motor.

Seccion central la cual incluye la cabina de pasajeros y el sector para transporte de equipaje o carga.

Seccion trasera El fuselaje trasero aporta rigidez y anclaje a los empenajes. Se dispone el alojamiento de los siste-
mas de aire acondicionado y presurizacion, rack de electrénica, entre otros. La terminacion del fuselaje trasero
se denomina boat tail. Trabaja como un ala de bajo alargamiento, generando vortices que incrementan la resis-
tencia aerodindmica. Es necesario llegar a una solucién de compromiso entre la disminucién de la intensidad
de los vértices y el angulo de rotacién de la aecronave al despegue a fin de evitar que impacte el boat tail. El
disefio del mismo se ha realizado mediante la Ref. [19] y teniendo en cuenta soluciones adoptadas en aviones
similares.

8.2. Diseiio de la cabina de vuelo

La norma FAR 23 es clara en este sentido y fija los criterios de disefio y carga de trabajo a fin de tener en cuenta
el confort de la tripulacién. En la Ref. [7] se proponen buenas précticas de disefio que resultan ttiles a la hora de
dimensionar el fuselaje. La cabina de pilotaje estd equipada con mandos duales, para piloto y copiloto. Tanto las
butacas como los pedales y la columna de mando son de posicién regulable en altura y profundidad. De esta manera
personas que midan entre 1.63m y 1.91m puedan ubicarse comodamente en el puesto de pilotaje y ser capaces de
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operar la aeronave. Las butacas estdn equipadas con cinturén de seguridad regulable. Los mandos de vuelo serdn
del tipo volante con movimiento en profundidad, liberando de esta forma mayor espacio entre las piernas de los
tripulantes.

El parabrisas presenta cuatro divisiones, dos que permiten la vision frontal de vuelo y dos laterales que permiten
la visibilidad lateral, como se observa en la Figura 14. Respecto al acceso de la tripulacién a la cabina, hay una
abertura que comunica la cabina de vuelo con la de pasajeros. Para ambos es comiin el ingreso a la aeronave, a
través de una puerta ubicada junto al ala. Segun la regulacién FAR, para aeronaves con capacidad de menos de 20
pasajeros, la salida de evacuacioén es tnica para el pasaje y la tripulacion.

13°

Paszicidn neutra de los pedales

Linea visual — Cenfro de gravedad del asiento |

0.8

i1

&

Posicién neutra - 1
de los pedales ! il JI

9 i

=+ f 1

= i

5

o

0.3 0.91 o8t

15

Figura 14: Vista lateral y superior de la cabina

8.3. Diseifio de la cabina de pasaje

Se dispone acondicionamiento de temperatura, sistema de presurizacion y supresion de ruido ambiental. La ubi-
cacion y separaciéon minima entre asientos es habitual en los categoria normal.

8.3.1. Diseifio interior

Para maximizar la capacidad volumétrica del habitdculo se ha escogido una seccidn transversal de forma ovoide
(hy = 1,7m- b, = 1,6 m). Para mayor comodidad de los pasajeros, se dispone de un baifio tipo toilette en la parte
anterior de la cabina, frente a la puerta principal de acceso y un closet para colgar abrigos junto al ingreso. El mismo
cumple, ademads, la funcién de separador de ambientes. El pasillo que comunica el sector de pasaje con el ingreso
principal y la cabina de pilotaje es de 48,8 cm. Las butacas son de tipo ejecutivo, tapizadas en cuero, de 50 cm de
ancho y apoyabrazos a ambos lados. Han sido ubicadas en configuracién Club, es decir, enfrentadas en filas de dos.
El espaciamiento entre ellas es de 60 cm. Se dispuso ademds una mesa rebatible para cada par de butacas enfrentadas.
Cada pasajero tendrd controles de iluminacién y bocas de ventilacién individuales. La cabina de pasaje cuenta con 2
ventanillas de 50 cm x 50 cm a cada lado del fuselaje, que proveen buena iluminacién interior. Entre las butacas de
la segunda fila se dispuso un dispenser de bebidas frias y calientes. La bahia de carga tiene una longitud de 1.55 m.
Se ubica detras de la segunda fila de butacas y finaliza en la mampara de presurizacion. Estd separada de la cabina de
pasajeros por una malla, que puede ser retirada para incrementar la capacidad de carga. El volumen total de la bahia
es de 1,7m3, quedando 0,29 m? disponibles para cada pasajero. El requerimiento indica que debe disponerse como
minimo de 0,16 m? /pazx, por que el mismo se cubre con creces. El equipaje se sujeta mediante mallas eldsticas.

8.3.2. Accesibilidad

Las dimensiones de la puerta son 0.55 m x 1.5 m, y la misma estd ubicada en la zona delantera. La bahia de
carga posee una puerta rebatible de 1x1.25 m, ubicada en la seccién trasera del fuselaje central. En la Figura 15 se
muestran vistas de la cabina de pasajeros.
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Figura 15: Vista en planta y de una seccion de la cabina de pasaje

8.4. Pesoy centraje de la aeronave completa

La posicién del CG del avidn se estudia para diferentes configuraciones de carga, dependiendo de la misién que
realice. Las configuraciones adoptadas para el centraje responden a posibles variaciones de la cantidad de combus-
tible y ubicacién de los pasajeros dentro de las cabinas de pasajeros y pilotaje. Se ha buscado encontrar en primera
instancia las posiciones mas criticas del CG, es decir, la més atrasada y la més adelantada. La ubicacion se realiza
de forma tal que no sea necesario colocar excesivo lastre para que el CG final se encuentre en los limites espera-
dos (entre 14.9 % CAM y 32.9 % CAM). La posicion del centroide de los principales componentes estructurales se
determiné en base a [7, 15]. La tabla a continuacién indica la posicién de los mismos:

: .
? Ij_ﬂ v~{g
Datum X <= | —
J— :-__ L-" i - 1 1"“—-'»..

W item N item
1 Helice 11 | Fila de butacas 52
2 Tren de narz 12 | Dispenser
3 Fusehje ddanter 13 |Fusekje (cabina pax+tcono de
v
4 GIups maoior oola) _
14 | Rackde awonica
5 Instrumenital -
15 | AMCHpesurzacin
[ ASENio piloo y cop. -
16 Eaieria
T Bafio s 1
17 Empenage honzonial
8 Ala pEnarE I
18 | Empenaje vertical
k1 Tren principal pEnaE

5

Fla de utacas 51

Figura 16: Datum de secciones para peso y centraje

Se observa un incremento en el peso total al despegue, respecto a la estimacién inicial (3308,72 kg), por el
refinamiento en el método de célculo de los items de la tabla. El nuevo peso médximo al despegue es de:

Wro = 3387,5 kg

La ubicacion del ala se realiza en funcién del centraje, evaluando entre diferentes posiciones del borde de ataque del
perfil raiz hasta encontrar la que presenta el menor corrimiento de CG y que no interfiera con la ubicacién de puertas
y ventanillas. Se concluy6 que la mejor localizacién es a 5.84 m del Datum.

El caso de carga 1 es el caso de carga mds adelantado, con el CG ubicado al 13,352 % CAM, y el mas atrasado,
el 14, con el CG ubicado al 33,735 % CAM. El recorrido maximo del CG entre estos puntos es del 20,353 % CAM.
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9. EMPENAJES
9.1. Diseifio preliminar y definicion de configuracion

El dimensionamiento preliminar del grupo empenaje se realiza segtin los datos estadisticos tomados de [20]. A
continuacién se selecciona el volumen de cola del empenaje horizontal y vertical y se estima la distancia entre el
centro aerodindmico (CA) del ala al de cada superficie. El estabilizador estd montado en la deriva; esto aporta rigidez
y simplifica la estructura resultante. Ademds permite que las superficies del elevador y el rudder se encuentren inmer-
sas en una corriente de aire libre de influencia del conjunto ala- fuselaje y la hélice. No obstante, esta configuracién
conlleva problemas de flutter, que deberdn ser analizados cuidadosamente, y escapan al alcance de este trabajo.

9.1.1. Perfil aerodinamico
Se decidi6 adoptar el perfil NACA 0009 para ambos empenajes. Esto se debe a que presenta la menor resistencia
pardsita de los que se encuentran disponibles.
9.2. Empenaje Horizontal
9.2.1. Seleccion del volumen de cola
Dados los criterios de estabilidad y equilibrio:
= proveer estabilidad a la aeronave (criterios de estabilidad timén fijo, timén libre, con y sin potencia)
= equilibrio ( Crmaz, Vg, CG en posiciéon mas adelantada) en todo el rango de velocidades y centrajes.

Para el caso de timén fijo se fija un margen de estabilidad del 13 %, mientras que para timén libre se adopta un 5 %,
que es lo recomendado para una aeronave Cat. Normal. En base a dichos requerimientos se derivan los volimenes
de cola. En la Tabla 9 se presenta un resumen de lo estimado hasta ahora.

Sin potencia | Hélice en molinete | Médxima potencia
EST. TIMON FIJO 0.4191 0.4753 0.4012
EST. TIMON LIBRE |  0.4065 0.4855 0.3610
EQUILIBRADO 0.75

Tabla 9: Margenes de estabilidad para diversas configuraciones

Siendo seleccionado un volumen de cola de 0.75, por ser el que satisface los demads requerimientos. La superficie
de estabilizador horizontal asociada es de 4,02m?.

9.2.2. Calaje

Dado el notorio corrimiento del centro de gravedad que presenta la aeronave (13,352 % CAM a 33,735 % CAM)
las condiciones de trimado varian notablemente, lo cual lleva a que la deflexién de elevador requerida sea muy alta.
Para subsanar esto, la Ref. [7] propone que la incidencia del estabilizador sea variable. El dngulo de calaje se calcula
a partir de la ecuacion de equilibrio (13), despejando el C'; de equilibrio para §. = 0 Se considera que el avion se
encuentra volando en condicién de crucero éptimo (26000 ft, 290 KTAS). Se promedia el valor dado por la posicion
mas adelantada y la mas atrasada del CG. La diferencia que surge por la posicion del mismo a la hora de trimar es
cubierta por la deflexién de un tab.

2D%*h L, Sp

xT _
Crce=CL=+Cumac+CMfus — CLiVun + Tec———=+Cnp2-2 (13)
C Sw C Sw C

La posicién del CG mads adelantada de “Avién vacio” se sustituird aqui por “Avién vacio+1 Piloto+ Reserva de
Combustible”.

Xeg| WCAM] | Wikg] | Cr | awl®] | Cvac | O fus Crr it[°]
13,437 2156,44 | 0,21 -0,88° | -0,088 | -0,052 -0,228 -1,023
33,735 3387,45 | 0,31 | +0,148° | -0,089 | -0,061 -0,17 -0,859

promedio | -0.941
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9.2.3. Gradiente de fuerza de mando

Un criterio de comin uso para la evaluacién de la estabilidad y control de la aeronave en vuelo en maniobra
es la fuerza en el mando requerida para producir un incremento de 1-g en aceleracién normal,es decir, el gradiente
de fuerza en el mando, para maniobra de pull-up o viraje estacionario. Si es muy alto, puede fatigar excesiva e
innecesariamente al piloto. En caso contrario la aeronave se sensibiliza excesivamente y puede inestabilizarse. La
maniobra de pull-up es critica en cuanto a las cargas estructurales involucradas. Para la posicién més adelantada
del centro de gravedad (13.437 % CAM) el valor de Fw/n es de 43.43 lb/g, mientras que para la posicién mas
atrasada (33.735 %CAM) Fw/n es de 21.38 1b/g. No existe dentro de la regulacién FAR un limite estipulado para
este gradiente.

9.3. Empenaje Vertical

El volumen de cola se determina en base a la estabilidad direccional de la aeronave. En primer lugar se propone un
margen deseable, en funcion de datos estadisticos de la Ref. [20] resulta elegido un (C), ) = —0,00106[1/°].
A la estabilidad direccional contribuyen:

deseable

= ¢l ala. La flecha al cuarto de cuerda del ala es el pardmetro de mayor importancia para la estabilidad, pero al
ser cero, esta contribucion se anula.

= ¢l fuselaje y nacelles.

= ]a hélice.

= ¢l empenaje vertical.

= la posicion relativa del ala respecto del fuselaje.

La ecuacion de estabilidad direccional que tiene en cuenta las contribuciones mencionadas es:

(Cn‘l’)Avion = (Cn\IJ)Ala + (Cn‘l’)Fustac + (Cn‘lj)Helice + (Cn\lf)v + Ay (CW‘I/) + Az (qu;) (14)

De esta ecuacién se despeja la superficie para el empenaje vertical requerida Sy = 4,49m? Y finalmente se corrige
para el alargamiento efectivo del empenaje vertical segtin lo propuesto en [21], en base a datos aerodindmicos de
tinel de viento. Esta aproximacién resulté ser més certera que los métodos estadisticos propuestos en [7].

9.3.1. Estimacién de caracteristicas geométricas del rudder en base a requerimientos de maniobras

También se verifica la superficie del rudder para los siguientes casos de maniobra

» Guifiada adversa: es producida por dos causas, por un lado la propia deflexién asimétrica de comandos, y
por otro el efecto generado por el ala en rolido. El momento generado por el timén de direccién debe ser
suficiente para contrarrestar éste dltimo. El caso critico corresponde a un alto coeficiente de sustentacion, con
los controles de rolido (alerones) completamente deflectados.Con una deflexién 6 = 10° la superficie de timén
necesaria es S = 0,365y = 1,46 m?.

= Viento cruzado en despegue y aterrizaje, [14] requiere que el avién pueda ser estabilizado en operaciones de
carreteo y aterrizaje con viento a 90°del eje del mismo, de intensidad . Esta velocidad, compuesta vectorial-
mente con la velocidad del avién en aterrizaje, determinara un angulo (3 de incidencia lateral.

O,2V5)
S

[ = arctan ( (15)

Luego puede determinarse el dngulo de deflexion necesario para contrarrestar el viento cruzado, que en este
casoda § = 7,125°
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10. PERFILES DE VUELO
10.1. Diagrama V-n

La norma FAR 23.333 establece que en una aeronave Cat. Normal las maniobras en vuelo —y por consiguiente las
cargas devenidas- deben estar limitadas a una combinacién de velocidades y factores de carga. Estos tltimos tienen
origen en maniobras —asumidas como simétricas- o rafagas simétricas verticales. Se construye el diagrama de factor
de carga en funcidn de la velocidad La altitud a la cual la envolvente es valida es de 26000 ft, que corresponde a la

de crucero. El peso de disefio elegido es el maximo de despegue (3384.56 kg-CG al 33.634 % CAM). Los valores
caracteristicos mds relevantes son:

Velocidades
Vo Velocidad de crucero 205 KEAS

Vb Velocidad de picada de disefio (Design dive speed) 256.27 KEAS

Va Velocidad de maniobra de disefio (Design maneuvering speed) 213.50 KEAS

+Vs Velocidad de pérdida con flaps extendidos 76.95 KEAS

—Vs Velocidad de pérdida con flaps retraidos 98.55 KEAS

Factores de carga

+Ns limn, Factor de carga limite de maniobra 3.46
—Ny lim, Factor de carga limite negativo 1.39
+n.(porVp ) Factor de carga positivo por rafagas, a velocidad de picada +2.65
—n(porVp ) Factor de carga negativo por rafagas, a velocidad de picada 0.65
+n,(porVc ) | Factor de carga positivo por por rdfagas, a velocidad de crucero de disefio 2.177
—n,(porVc ) | Factor de carga negativo por por rafagas, a velocidad de crucero de disefio 0.177

Tabla 10: Puntos notables del diagrama V-n

En la Fig. 17 se muestra el diagrama V-n obtenido
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Figura 17: Diagrama V-n

10.2. Diagrama Alcance vs carga paga

El diagrama alcance-carga paga ilustra la relacién compensatoria existente entre la cantidad de combustible,
la carga paga que es posible llevar y la distancia que cada combinacién permite recorrer. La aeronave lleva dos
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tripulantes, de 80 kg cada uno, y con 30 kg de equipaje (total). En la Figura 18 se observa la relacion para la
aeronave “Pegasus”. Los puntos marcados corresponden a:

A Maixima carga paga, que se corresponde con el maximo peso de despegue.
Wro = 3384,56 kg; Wryer = 778,01 kg Wy = 410kg; R =0
B Punto de disefio, correspondiente al de maximo alcance optimizado a mixima carga paga.
Wro = 3384,56 kg; Wryer = 778,01 kg, Wy, = 410 kg; R = 1277,24nM.
C Maximo peso de despegue, tanque de combustible completamente cargado, carga paga reducida.
Wro = 3384,56 kg;Wpyer = 928 kg; Wy = 290 kg; R = 2122,37nM
D Peso de despegue reducido, sin carga paga, maxima capacidad del tanque de combustible.
Wro = 3094,55 kg ;Wryer = 928 kg, Wy, = 0 kg; R = 2263,44nM
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Figura 18: Diagrama de alcance vs Carga Paga

10.3. Despegue y aterrizaje

Para estimar las prestaciones de despegue de la aeronave se recurre a las ecuaciones presentadas en la Ref. [22].
En el caso de las prestaciones de aterrizaje, se recurre a la Ref. [23]. Las Figuras 19 y 21 presentan, respectivamente
las distancias de despegue y aterrizaje para un aerédromo a nivel del mar y a 3650 mSNM, correspondiente al de La
Paz Bolivia. En ambas figuras se incluye ademas la distancia en condiciones ISA e ISA+20. Se incluye ademas un
andlisis realizado para despegue (20) y aterrizaje (22), que considera variaciéon en TOW, condiciones atmosféricas,
inclinacién de la pista e influencia del viento.

700.000
p» — ISAConfigu- e
600.000 facicnllimpia —=— ISA Config
800 racion limp
500.000 —— ISA Configu-
racion de- 700 == [SA Config
= 400.000 spegue racion de-
= = spegue
o 300.000 —%— ISA+20 Con- % 600
Zh figuracion 7 —— ISA+20 Co
200.000 L1 500 figuracion
limpia
—&— ISA+20 Con-
100.000 ” 400 —8— |SA+20 Co
gguracmn figuracion «
0.000 SRR 300 spegue
1900 2100 2300 2500 2700 2900 3100 3300 3500, 1900 2100 2300 2500 2700 2900 3100 3300 3500
W gross [kg]

W gross [kg]

Figura 19: Distancia de despegue en funcién del TOW para 0 MSNM vy para 3650 MSNM
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Figura 21: Distancia de aterrizaje en funcién del TOW para 0 MSNM y para 3650 MSNM
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11. CONCLUSIONES

Para finalizar este Trabajo Final, se efectué una revision de las especificaciones de disefio de la seccién 3.1; ve-
rificindose que las mismas son cumplimentadas. Por otro lado se juzga necesario realizar estudios de aerodindmica
de post-stall, a fines de evaluar la estabilidad de la aeronave en maniobras de baja velocidad, y de dindmica de vuelo,
no efectuado por motivos de alcance del presente Trabajo.

Se propuso como continuacion el disefio estructural de la aeronave, con una posterior validacién mediante un Soft-
ware de Elementos Finitos (FEA) y un anélisis aeroeldstico como corolario.

Parametro Valor esperado | Valor obtenido
CARGA PAGA MAX ( Categ Normal) 600 Kg 600 kg
VOLUMEN EQUIPAJE / PAX (M3/PAX) | 0,16 600 kg
VELOCIDADES (Max Peso de Diseno)
Max Crucero (Altura 6ptima) >=300 KTAS 300 KTAS
Max ascencional (H=0,ISA,All engines) >=2000 Ft/min | 2500 fpm
Pérdida sin Flap (peso de despegue) <=81 KCAS KCAS 79
Pérdida con Flap (peso de despegue) <=75 KCAS KCAS 68
PERFORMANCES (Peso de diseno)
Distancia Decolaje (H=0,ISA,FAR 23) <=650m 419 m
Distancia Aterrizaje (H=0,ISA,FAR 23) <= 600 m 451 m
Alcance (Max Pax)(Long Range Cruise) >= 1200 n.m 1252 n.m
Techo de servicio >= 9000 m 9000 m

Tabla 11: Verificacion de cumplimiento de especificaciones de disefio

Figura 23: Vista isométrica de la aeronave.
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