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RESUMEN

El presente trabajo fue realizado con el fin de obtener el titulo de Maestro en
Ciencias de Ingenieria Aeronautica, con enfoque a Dinamica de Vuelo. A
continuacién en este se muestra el planteamiento para la solucion de uno de
los problemas mas grandes en la pérdida de cosechas. Dicha solucion es la
prevencion y exterminacion de plagas mediante la fumigacién aérea. En esta
tesis, se detalla el disefio aerodindmico de un vehiculo aéreo no tripulado (UAV
por sus siglas en inglés), como su titulo lo dice. Para poder llegar al resultado
final, se debi6 realizar el planteamiento del problema, definiendo los objetivos
de la aeronave, de tal forma que la aeronave no tripulada pudiera cumplir con
las necesidades que se tienen en la vida cotidiana dentro de la agricultura y
ademas, sin descuidar la aeronavegabilidad del modelo. Por esta razén se
comenzd por hacer el planteamiento de la mision, donde se denotaron, limitaron
y propusieron los diferentes valores iniciales y de frontera, mediante una
investigacion documental de las necesidades de los agricultores mexicanos
para realizar la tarea de fumigacién, asi como mediante el estudio estadistico
de aviones equivalentes en operacion. De esta manera se pudo proponer una
estructura, la cual fue modificada mediante la aplicacién de cédigos disefados
en Matlab, haciendo un enlace con el programa computacional AVL.

Una vez que se plantearon los requerimientos esenciales de la misién, se pudo
proceder al dimensionamiento, el cual cuenta con célculos necesarios para
definir el peso maximo de despegue, el cual consta de la determinacién de la
carga util, peso del fuselaje, peso del combustible necesario para realizar un
vuelo completo, etc. Lo anterior fue realizado con métodos matematicos y
computacionales mediante un acoplamiento de funciones que en conjunto
podian realizar esta tarea, asi como algunas otras, como determinar diversas
configuraciones del UAV. En este proceso se consider6 como referencia el
centro de gravedad de la aeronave, con lo cual se pudieron definir las
configuraciones, ala, fuselaje, empenaje del modelo. Para alimentar los datos
en los cédigos mencionados, previamente se realizd el andlisis aerodinamico
de perfiles alares, formas de ala y formas del fuselaje mediante Computational
Fluid Dynamics (CFD).
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Los codigos empleados en la tesis utilizan un método de analisis de busqueda,
con el objetivo de hacer una optimizacién heuristica con la aplicacién de
algoritmos genéticos. Dichos algoritmos realizan una busqueda “burda” y
posteriormente se realiza una busqueda “fina” mediante el método de Nelder-
Mead. Estos codigos, definidos en funciones mostradas en el ANEXO X
ayudaron ademas a determinar la posicion del ala a lo largo del fuselaje y
posteriormente a calcular los volumenes del estabilizador horizontal y vertical
bajo el cumplimiento de las funciones objetivo que se mencionaran mas tarde.

Finalmente, después del desarrollo y enlace de las diversas funciones
principales, se obtuvo la polar de la aeronave, asi como la envolvente de vuelo.
Las cuales contribuyeron a obtener los parametros caracteristicos de la
aeronave y poder definir si los requerimientos de ascenso, la traccién
disponible, asi como las distancias de despegue y aterrizaje cumplen los
requerimientos mostrados en la Seccion 2.1 del Capitulo 1. Con ello se evalu6
una y otra vez mediante los algoritmos evolutivos hasta satisfacer las
necesidades del problema y obtener, como resultado, el modelo final. Una vez
obtenidos los planos del modelo, se realiz6 en 3D con apoyo del software
CATIA V5 [26] y posteriormente se hizo un modelo a escala, el cual volo
satisfactoriamente.

HIPOTESIS

Realizar la etapa de disefio y analisis de un UAV para fumigacion agricola,
considerando que la implementacién de un UAV para la fumigacion de
cosechas, puede traer grandes beneficios, como disminucién de pérdidas en las
mismas. Un UAV tiene menores costos de operacién sin mencionar el sueldo
del piloto, de esta manera, se espera que el gasto que genera un UAV
fumigador sea bastante menor al gasto que se genera con la utilizacién de
helicbpteros o aviones fumigadores. Con pesos superiores a una tonelada y
media, los sistemas clasicos de fumigacion aérea generan grandes cantidades
de contaminantes ambientales, si se disminuye dicho peso, disminuira
directamente la cantidad de contaminantes, el UAV a disefar consumira menor
cantidad de combustible debido a la eficiencia aerodindmica de sus
componentes y la ampliacion de un motor considerablemente pequefio
comparado con la carga util que podréa transportar.
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INTRODUCCION

Mexico es un pais con una amplia variedad de recursos naturales. Todo lo que

se encuentra en la naturaleza y que puede ser aprovechado por el hombre es
un recurso natural, las personas trabajamos para obtener, transformar o
intercambiar los recursos naturales y utilizarlos en nuestro beneficio. Para ello,
realizamos actividades econdmicas que pueden pertenecer a los sectores
primario, secundario o terciario. Las actividades de los tres sectores estan
ligadas entre si. La Agricultura en México entra dentro de las principales fuentes
de ingresos econdmicos y alimenticios, por lo cual el cuidado de la cosecha es
de suma importancia para los propietarios y trabajadores, una de las principales
causas de pérdidas del producto es la infeccion por plagas de diferentes tipos
de organismos [1]. Por dicha razén se busca que con la fumigacién aérea se
contribuya en la disminucion de dichas pérdidas.

La industria agricola en México no tiene nuevos aviones debido a que no se ha
recibido ningun apoyo durante afos. Los inversores privados tampoco han
mostrado ningun interés para la aviacion agricola. Las Aeronaves agricolas
antiguas como la Piper Pawneey, que es la mas utilizada en la actualidad, son
casi obsoletas, mucho del tiempo empleado para la fumigacion es sobre
enfoques de mantenimiento de estas viejas aeronaves, que no cumplen con las
normas en algunas ocasiones, lo cual puede causar muchos accidentes.

En México se producen mas de 30 mil toneladas de producto agricola
anualmente [1]. Se espera que sea el doble para el 2016 por lo que la flota
actual en México serd insuficiente y el envejecimiento de la misma puede
conducir a grandes pérdidas. En los paises industrializados el 80% de la
fumigacion se realiza desde el aire. Hay aproximadamente 30.000 aviones
agricolas en el mundo.

Convencionalmente, las aeronaves agricolas se basan en aviones pilotados.
Sin embargo, las misiones agricolas son bastante peligrosas, y requieren
actividades sustanciales de pilotaje. Ademas, las personas en tierra también
estan expuestas a un gran peligro, ya que los aviones vuelan muy cerca a
terreno con velocidades cercanas a la velocidad de pérdida. Esto esencialmente
puede causar que los aviones se desplomen especialmente durante los giros
asi mismo hay accidentes por colisiones con obstaculos, como cables
eléctricos, arboles, cercas. Por estas razones en la presente TESIS se busca el
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Disefio de un UAV (Unmanned Aerial Vehicle), la cual es una aeronave no
tripulada capaz de efectuar la misién planteada, al no tener un piloto al mando
se pueden modificar ciertas caracteristicas de la aeronave convencional para
disminuir el peso de la aeronave e incrementar su eficiencia aerodinamica,
siguiendo un proceso de disefio similar al de las aeronaves tripuladas. En
primera instancia se plantea una aeronave que realice fumigacién dentro del
territorio mexicano, pero se pretende que dicha aeronave pueda ser utilizada
en cualquier terreno.

Para realizar los procesos de andlisis aerodindmico y disefio, se emplearan
diferentes paquetes computacionales, tanto de andlisis de fluidos (CFD), como
programas de analisis mediante algoritmos de vortices y métodos numéricos.
En la actualidad existen diversos trabajos, de diferentes niveles de estudio en el
mundo acerca del disefio aerodindmico, pero en esta ocasion, se planea
realizar un disefio bajo un concepto de mejoramiento anidado, teniendo como
“nucleo” el programa MATLAB, con el que se conjuntaran todos los software
aplicados para el analisis de fluidos, tanto de secciones alares, como perfiles y
cuerpos semi rigidos, como el fuselaje y el empenaje. Esto, mediante funciones
matematicas desarrolladas en este programa. Dichas funciones seran
entrelazadas entre si, permitiendo la manipulacion de los datos utilizando
ficheros para el almacenamiento, lectura y escritura de datos de relevancia. La
razon de lo anterior es que normalmente el calculo del analisis aerodinamico no
es comunmente retroalimentado, por esta razén, siguiendo el concepto de los
autores mencionados en los capitulos, se establecié una relacién de diseno,
para utilizar el “método clasico” de disefio y un “método automatizado”, lo que
permitird utilizar herramientas basicas, como son las ecuaciones de las fuerzas
aerodinamicas y herramientas “modernas” que son los métodos de optimizacion
heuristica. Los cddigos desarrollados en esta TESIS, son auténticos y se
pretende que en un futuro, el proyecto pueda seguir creciendo hasta tener un
conjunto de codigos anidados, que puedan asistir de manera mas importante en
el desarrollo de aeronaves. En México, el desarrollo del disefio aeronautico es
limitado, sabiendo que tenemos la capacidad y herramientas para disefar algo
unico, en el mundo es lo que mueve este trabajo, por o que planteamos un
panorama de disefio entendible, siempre aplicando la Ciencia de la Ingenieria
Aerondutica que tenemos a nuestro alcance.
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CAPiTULO 1

PLANTEAMIENTO

1. OBJETIVO DE LA AERONAVE

Desarrollar un UAV para realizar fumigaciones agricolas a una altitud maxima
de 3000 metros sobre el nivel del mar, teniendo una carga util de 200 litros de
fumigante. Considerar una pista de despegue y aterrizaje no mayor a 150m.

2. JUSTIFICACION

En México las actividades econdmicas primarias representan el 4.8 % del PIB,
teniendo el sector agricola una participacién del 58% del PIB primario total, lo
que representa aproximadamente 160 mil millones de pesos [1].

Las plagas causan la pérdida de mas del 40% de las cosechas a nivel mundial
[2], por lo que al reducir este numero repercutira directamente en la
productividad agraria de cada pais. Desafortunadamente los métodos actuales
de fumigacion pueden llegar a ser bastante costosos o puede llevar bastante
tiempo en la aplicacion.

Existen innumerables aplicaciones para los vehiculos aéreos no tripulados,
desde la obtencion de fotografias hasta cuestiones de espionaje. El disefiar un
Vehiculo Aéreo no Tripulado, UAV, que sea instrumental para solucionar dichos
problemas puede traer consigo diferentes soluciones econdmico-ambientales.
Si se logra atraer una mayor participacion del personal agrario para la utilizacion
de fumigantes aéreos a un menor costo que el convencional, se perdera una
menor cantidad de cosecha que la habitual y de esta forma aumentara el PIB
primario y de manera directa la calidad de vida.

De manera paralela, se pretende disminuir el indice de contaminantes de
hidrocarburos, ya que a diferencia de los vehiculos aéreos comunmente
utilizados para trabajos de fumigacion (helicopteros y aviones), el UAV
disminuye el consumo de combustible debido su peso ligero, lo que repercute
directamente en el decremento del indice de contaminantes.

Ademéds de los beneficios previamente mencionados, el uso del UAV podria
reducir las posibilidades de accidentes aéreos, ya que sin lugar a dudas, uno de
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los trabajos con mayor indice de mortalidad por accidente laboral es el que
desempefian los pilotos fumigadores. Estas practicas son complicadas por el
tipo de plantaciones que se realizan en México. En el Esquema 1. Apéndice A
se muestra la distribucidn en el pais de estas plantaciones.

3. PLANTEAMIENTO DE LA MISION

La mision principal es fumigar plantios para evitar o eliminar plagas, la cantidad
de fumigante por hectarea varia segun el tipo de cosecha (0.4 a 3 Kg). En las
fichas técnicas de Dupont se indica que para fumigaciébn aérea es
recomendable un volumen de 80t de agua para las cantidades del concentrado
del quimico ver referencias 5 a 7. Por otro lado, una de las empresas
encargadas de fumigacion aérea en el pais comenta que un avion pequefio
puede fumigar una hectarea con 70lt de pesticida [4].

Los fungicidas seleccionados son: EQUATION ® PRO, HELM BENOMIL vy
CURZATE ® M-8 de la marca registrada Du Pont, los cuales cumplen las
normas de la Environmental Protection Agency [4], estos quimicos son vendidos
en la republica mexicana y pueden ser usados para plantios comunes en
México, como lo son el maiz, aguacate, naranjo, mandarinero, toronjo, limonero,
mango, manzano, frijol, asi como para la fresa, lechuga, papa, calabaza etc.
[5,6,7]. Para el UAV fumigador se necesitara un pista improvisada, con poca
preparacién, pues uno de las caracteristicas de esta aeronave es que pueda ser
despegada en las cercanias del lugar a fumigar, por tanto la pista de despegue
y aterrizaje debe ser corta por primera propuesta se considerara una pista de
150m contemplando que por lo general las hectareas son cuadradas con ancho
de 100m, y para el facil acceso en las orillas de las mismas se encuentran
caminos de acceso.

El tamafo de la aeronave no debe ser muy grande, pues se requiere un facil
transporte para dicha aeronave. Por lo cual se requiere que el UAV pueda ser
desmontado en 6 piezas principales (fuselaje, punta ala izquierda, punta ala
derecha, parte central de ala, estabilizador horizontal, estabilizador vertical).
Dentro del fuselaje deben ir los componentes esenciales de la aeronave, como
lo son el motor, el tanque de combustible, el tanque fumigante, el equipo de
fumigacién y la avionica. El tren de aterrizaje se pretende sea tipo triciclo pues
sabemos que este tipo de configuraciones requieren menos pista para el
despegue [9]. Asi mismo el tren sera fijo para evitar colocar un sistema electro
hidraulico para su despliegue. Ademas se propone una altitud maxima para
fumigacion de 3000 m debido a que la superficie con mayor altitud en el pais es
Atlacomulco con 2670m de altitud.
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La velocidad de aplicacion debe ser la menor posible, por tanto serd muy
cercana a la velocidad de pérdida, pero sin llegar a una velocidad que
comprometa la seguridad de la aeronave. Se propone una velocidad para
primera interaccion de 80 Km / hr. Puesto que los ultra ligeros vuelan
aproximadamente a esta velocidad.

4. INVESTIGACION DOCUMENTAL

En la actualidad la mayoria de las fumigaciones se realizan por aviones vy
helicopteros. Aunque en los ultimos afnos, en un intento de disminuir los costos
de operacion e inversion, han venido introduciéndose al mercado aeronaves
ultraligeras biplaza. La mayoria de estas aeronaves son capaces de operar
alrededor de 200 kg 0 mas de carga util, dependiendo de la potencia del motor.
A principios del afio 2017 [41] saldra al mercado una aeronave no tripulada con
tareas de extincibn de incendios, transporte de mercancias, vigilancia,
fumigacién y siembra. Debido a que esta aeronave no fue disefiada para una
mision especifica, su fuselaje (Fig. 1), no es el mas adecuado para realizar
fumigaciones. Dicha aeronave tiene un peso en vacio de 1600 kg, por lo que no
cumple el objetivo propuesto de disminucion de combustible [3]. En primera
instancia, la aeronave agricola estara inspirada en un planeador debido a su
alta eficiencia aerodinamica, tratando de integrar los equipos que se utilizan en
un ultraligero monoplaza.

Figura 1, Ultra ligero, fumigador
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4.1 En México

El desarrollo de aviones no tripulados es limitado, en la actualidad se han
desarrollado 5 UAVs de tamafo considerable en México, registrados en la
actualidad. [27] Los mas considerables son el S4 Ehécatl es un sistema de
vigilancia no tripulado aérea cuyo desarrollo comenzé en 2002. Su principal
mercado esta dirigido a proporcionar capacidades de seguridad y vigilancia en
apoyo de las Fuerzas Armadas, asi como la proteccién civil en situaciones de
peligro.

Debido a su pequefio tamafno y la naturaleza no tripulada, puede entrar en
zonas peligrosas sin ser detectado, usa un motor pequefo. Dicha aeronave fue
desarrollada por Hydra Technologies. Figura 2, Los valores comparables se
muestran en la Tabla 1. [27]

Figura 2, S4 Ehécatl Hydra Technologies

Tabla 1.-Datos de S4 Ehécatl Hydra Technologies

Parametro Valor Unidad
Velocidad maxima 166.68 Km/h
Techo de servicio 4572 m

Altitud de operacion 1828.8 m

Envergadura 3.7 m

Peso maximo despegue 55 Kg
Velocidad crucero 70.376 Km/h

Autonomia 8 hr
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Como el S4 Ehécatl, el E1 Gavilan es el resultado del esfuerzo conjunto del
Gobierno Federal mexicano, el sector financiero por medio de Nafinsa,
instituciones académicas y cientificas como el Consejo Nacional de Ciencia y
Tecnologia (Conacyt), el Instituto Politécnico Nacional, la Universidad
Autonoma de Guadalajara y el ITESO. Su innovacion mas relevante es que este
vehiculo no necesita de pista de despegue, ya que puede ser lanzado a mano,
haciendo muy favorable su despliegue en zonas de terreno no favorable Figura
3. Los datos de este UAV son los mostrados en la Tabla 2. [27]

Figura 3, Gavilan Hydra Technologies

Tabla 2.-Datos de Gavilan Hydra Technologies

Parametro Valor Unidad
Velocidad maxima 90 Km/h
Techo de servicio 3048 m

Altitud de operacion 2438 m

Envergadura 1.5 m

Peso maximo despegue 5 Kg
Velocidad crucero 45 Km/h

Autonomia 1.5 hr

También se encuentra el UAV Desarrollado en la Incubadora de Empresas del
Tecnolégico de Monterrey, el BETA-1a pero este prototipo aun no despega por
primera vez, también se tiene el QAE 108-100 por parte de la empresa Quetzal,
pero dicho modelo no cuenta con vuelos formales registrados hasta la fecha. Al
investigar dicho tema, se percatd que en la actualidad no se han desarrollado
prototipos para UAV de fumigacion agricola en el pais.
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4.2 En el mundo

Como tantas innovaciones tecnoldgicas, mejoradas y perfeccionadas por los
militares, el uso de aviones no tripulados en la produccion agricola, actualmente
presenta una intrigante posibilidad que tiene una buena oportunidad de
desarrollo en Estados Unidos. Hoy en dia hay mas de 2.500 helicopteros
Yamaha Rmax (Figura 4) dando soporte a 2,5 millones [28] de acres de
campos de arroz en el pais vecino. Estos helicopteros sin piloto se encuentran
en proceso de ser aprobado para su uso en Australia, principalmente para el
control de malezas. El RMAX esta equipado con un tanque 8-litros a cada lado
del fuselaje. Puede funcionar durante aproximadamente 10 a 15 minutos y
cubrir alrededor de 1.5 a 5 hectareas por hora, lo que hace, obviamente, méas
rapido que un tractor. El helicoptero es operado por un equipo de dos personas
- un controlador y vigilante - que deben pasar las pruebas escrita y ser
certificado por la FAA.[28] Ver Tabla 3.

Figura 4, Rmax yamaha, aplicacion en USA

Tabla 3.-Datos de Rmax yamaha, aplicacion en USA

Parametro Valor Unidad

Capacidad fumigante 16 Lt

Tasa de descarga 1.3-2.0 min
Altitud de operacion 400 m
Envergadura (rotor) 3.1 m
Peso maximo despegue 28 Kg
Peso de carga 7.0 Kg
Rango operacion (visual) 400 m

Por parte de Asia, se encuentra el VC06, (Figura 5) del cual por su lejania, no
se encuentran datos técnicos en internet o el mercado, limitando a mencionar
gue usa 8 motores eléctricos y puede cargar hasta 20 It de liquido fumigador.
[29]

Pagina 24




Figura 5, VC06, UAV desarrollo Origen Chino.

Asi, con esta breve documentacidon podemos observar que el desarrollo de
prototipos e incluso aplicacion en el campo de la agricultura es muy escaso en
el mundo, dejando abierta una puerta para el desarrollo e investigacion de
dichas aeronaves, por lo cual tomaremos como referencias algunos de los
paramentos encontrados en las referencias.

5. TIPOS DE ESTRUCTURAS PROPUESTAS

Para poder comenzar con las propuestas del disefio, es esencial definir qué tipo
de estructura se planea utilizar, la estructura de un avion tiene dos funciones,
esto es por un lado transmite y soporta las diversas cargas a las que se ve
sometida la aeronave. Por otro lado, da la forma externa y la mantiene,
indispensable para el vuelo. Esto hace que las chapas de recubrimiento sean
un efectivo material resistente, y en funcion de si esta delgada chapa esta
rigidizada o no, nos encontraremos con estructuras monocasco o semi-
monocasco. [8]
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5.1 Semi-monocasco

Este tipo de estructuras es formado por un revestimiento y refuerzos
transversales y longitudinales que hacen posible soportar los esfuerzos de
compresion, flexion y torsion sin fallos del revestimiento. Es el tipo empleado
con preferencia. Este tipo de estructura podria aplicarse como primera fase,
para las pruebas de disefio y posteriormente pasar a la aplicacion de una
estructura monocasco. Esto en gran parte debido a que, como el modelo tendra
una parte experimental, el costo de fabricacidon correra por cuenta personal.
Posteriormente, tras una posible satisfaccion en el vuelo, se buscara apoyo
econémico para el desarrollo a escala real del prototipo.

5.2 Monocasco

De la literatura y experiencia adquirida en los cursos de Ingenieria y Maestria,
podemos definir que una estructura monocasco es una estructura a
recubrimiento resistente, esté colabora con el resto para proporcionar
resistencia al conjunto. Consiste en un casco hueco delgado sin érganos
transversales ni longitudinales (Como el MQ-9 Reaper). También se llama asi al
fuselaje formado por anillos distanciados entre si, a los cuales se fija el
revestimiento (Como lo es el 787). La palabra monocasco deriva de
monocoque, que significa “cascara o curva plana simple sin refuerzo” . Como
menciona el autor McCormick la mayor estabilidad lograda con la inclusion del
recubrimiento resistente, este tipo de estructura ha desplazado a la reticulada.
Actualmente su empleo se limita a aquellos casos en que no deben practicarse
aberturas, o si se las debe incluir, éstas son pequenas y pocas, de tal manera
que la distribucion de esfuerzos sea mas uniforme. Cuando se la emplea se
recurre al uso de aleaciones livianas con la ventaja de poder aumentar su
seccidn a igualdad de peso, con lo que se aumenta la estabilidad del conjunto
frente a las cargas que obran sobre el fuselaje. En resumen, resulta ser liviano,
pero es de dificil construccion, es de dificil reparacidn, e impone limitaciones de
diseno, lo cual para el proyecto podria ser costoso, pero innovador, ademas en
caso de utilizar este tipo de estructura facilitaria el disefio del tanque, pues
podria tomarse como parte del fuselaje. Asi mismo, en un planteamiento de
proyecto a largo plazo podria proponerse una fusion entre el area de materiales
y dinamica de vuelo del CIIIA para su futuro desarrollo.
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6. BOCETO

La importancia del boceto en el disefio de aeronaves es esencial para el
desarrollo del proyecto, esto, debido a que es una conceptualizacion de la idea
basica del disefiador, en la Figura 6 se muestra un sencillo dibujo del UAV Agro
X. Se pretende comenzar por una aeronave de una configuracion convencional,
ala media y tren de ftriciclo. Eso partiendo de los resultados obtenidos en la
TESIS de Ingenieria que se desarroll6 en el ano 2013, para la titulacion de
Ingenieria en Aeronautica, con apoyo del Ing. Jorge Gutiérrez y el M en C
Ondraj Karas. [30]. En dicha tesis, se hace referencia a esta configuracion,
debido a los analisis realizados en las pruebas de disefio por medio de CFD,
donde, para esta aplicacién la configuracion mas adecuada es la propuesta en
el Boceto.

Figura 6, Agro X, Boceto propuesto.

En este primer boceto, se plantea la idea de un fuselaje alargado, con una
forma de perfil aerodinamico de forma lateral, pero cabe mencionar que esto
puede variar segun el volumen de fumigante que sera ingresado en el
contenedor. El tren de aterrizaje se propone en triciclo debido a que asi el
sistema de riego estard alejado del suelo, y eso evitara que sea dafnado en el
aterrizaje, puesto que la aeronave debe ser disefiada para poder despegar
desde terrenos poco preparados.

El empenaje convencional solo es de forma ilustrativa, al igual que la posicidén
del ala, esto debido a que se modificara debido a los andlisis aerodinamicos
que se desarrollaran a lo largo de la Tesis. En este prototipo, se propone que el
motor se encuentre en la parte delantera, cerca de la electrénica y del tanque
de combustible, esto para evitar colocar extensiones de mangueras lejanas al
motor y para que el flujo de aire de la hélice sirva como un sistema de
ventilacion “natural” para la electrénica y el mismo motor. Con esta
configuracion se evitara agregar un sistema de enfriamiento secundario,
evitando asi peso extra.
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El tanque del pesticida se buscar esté lo mas cerca posible del centro de
gravedad, esto porque al descargar el tanque, el peso variara y modificara la
posicion del centro de gravedad, asi, si colocamos el tanque cerca del centro de
gravedad, se podra tener un rango menor en la variacion de la posicion del
mismo, evitando que el avion pueda tornarse inestable al variar el peso de
carga durante la fumigacion.

CAPIiTULO 2

DIMENSIONAMIENTO

1. PESO MAXIMO DE DESPEGUE PRIMERA ESTIMACION

Aunque aun no existe ningun FAR para la certificacion de un UAV, el disefo se
apegara lo mas posible a las organizaciones internacionales vigentes. La OACI
emitié en el Anexo 5 que él Sl (Sistema Internacional de medidas) es el Unico
que tiene validéz en dicha organizacién.

Existen diversos métodos mostrados en los ejemplares Aircraft Design: A
Conceptual Approach [8] asi como en el Aircraft Design [15] , Aircraft Design
[34], entre otros, para obtener el peso maximo de despegue, peso de la
tripulacién, peso de carga util, peso vacio, peso de combustible de la aeronave.
Para un UAV no se considera peso de la tripulacion y el peso de la carga util es
el equivalente al peso del fumigante. Los métodos que se muestran en dichos
ejemplares estdan basados en la experiencia y comparacion de diferentes
aeronaves por lo que seguir al pie de la letra dicho procedimiento seria
equivoco. Por lo que se utilizara un método mas especifico ya que se
determinara el peso de los diferentes sistemas y para el peso del ala y
empenaje se utilizaran porcentajes mostrados en el ejemplar Aircraft Design: A
Conceptual Approach [8].

Para esta primera estimacién del peso, se haran aproximaciones de posibles
pesos que podrian tener los diferentes componentes. Tanto del sistema de
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fumigacién, como la carga util, o las partes de la aeronave. Cabe mencionar
que estas aproximaciones serviran, no solo para darnos una idea del peso de la
aeronave como primera estimacion, sino que también para desarrollar los
cbdigos de diserio en MATLAB. Los resultados de esta etapa seran utilizados
como valores iniciales de los céalculos subsecuentes.

En esta etapa es importante considerar los datos recolectados en las
investigaciones previas, tanto para el disefio de la aeronave como, la
versatilidad del tipo de fumigante a utilizar. Recordemos que como se menciond
con anterioridad, las cosechas son atacadas por diferentes plagas, por lo que el
tipo de pesticida variara segun el tipo de producto-cosecha, el lugar de
aplicacién y el tipo de plaga a erradicar.

En el siguiente punto se muestra la determinaciéon del peso de carga,
considerando los tres pesticidas mas utilizados en el pais, los cuales, segun sus
fichas técnicas abarcan el 80% de los tipos de cultivos que se siembran en
México. Ademas de que son poco dafninos para el medio ambiente y son de
facil preparacion.

1.1 Determinacion de la carga util.

El peso de carga (Wp,) para la mision consiste en los diferentes fumigantes que
se podrian utilizar para fumigar el campo, actualmente los mas comerciales en
el mercado son [4]:

a) Benomil con una densidad de 380 kg/ m® [5]
b) Curzate con una densidad de 370 kg/m® [6]
C) Equatron PRO con una densidad de 500 kg/m®[7]

Debido a que el Equatron PRO tiene una mayor densidad (pgquatron) Que los

demas, su valor se considerara como referencia para realizar los calculos
posteriores. La mision de la aeronave requiere cargar un volumen (Vignqye) de

200 litros de fumigante.

Wpy, = PEquatron * Vtanque

kg m
Wp, = ((500 F) (0.2 m3)) * (9.815—2) = 981N
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1.2 Optimizacion del tanque de fumigante

Ante la premisa de “a menor material menor peso”, se busca optimizar el
contenedor fumigante con capacidad de 200 litros. Cuidando la aerodinamica
de la aeronave se trabajara con la geometria de un cilindro. Se realizé un
Diagrama de flujo de datos (DFD) (Figura 7) para el célculo de la mejor area
(A) posible en un rango de radio (r) de 100 a 1000 mm, teniendo como valor fijo
el volumen (V) y haciendo una relacién con la altura (h) y los valores propuestos

del radio.
/ r.h. A /

v=2x10°
n=3.1416

h=V/[rr’)

k4

< r==100; r<=1000; r+=1 >—

PRINTF (r, h, MIN "A")

Figura 7 Diagrama de flujo para obtener las dimensiones apropiadas del
tanque fumigante.
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Con base en el diagrama de flujo anterior, se obtuvo la grafica 1 en la cual
podemos notar facilmente la zona de decrecimiento del valor del area y en qué
punto de la relacién h/r se encuentra. Una vez realizado el proceso mostrado en
la Figura 7, se obtuvo un radio de 377.2 mm y una altura de 633.5 mm. Con
estas dimensiones se obtiene un gasto minimo de material para la construccion
del tanque fumigante, lo que repercutira favorablemente en la disminucién de
peso de la aeronave.

Area [mm2]

0 20 40 60 80
h/r

Grafica 1 Area vs relacion de altura-radio.

1.2.1 Optimizacion del tanque de fumigante (Lagrange)

Para comprobar los valores obtenidos en el proceso anterior, recurrimos al
método demultiplicadores de Lagrange mostrado en el ejemplar Optimum
systems control (Andrew P. Sage). [16].

Para lo optimizacion de un contenedor cilindrico partiendo de que se tiene un
volumen (V), dependiente de la altura o longitud (h) y el radio (r). Considerando
un area inicial Ao.

Partiendo de que:

V(r,h) = nr*h
A(r,h) = 2nr? + 2nrh = A,
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Usando el multiplicador de Lagrange (A), con lo cual podemos obtener los
valores extremos [16], en nuestro caso un valor minimo. La ecuacion del
volumen V(r,l) sujeta a un area inicial A(r,h) = A, , entonces tendremos que:

V'(r,h) = V(r,h) + A[ A(r, h) — Ap]

Cambiando a los parametros utilizados para el calculo del volumen:

V'(r,h) = nr’h + A[ 2nr? + 2nrh — A,]

Derivamos la funcion respecto a ambas variables (r y h), esto para poder
encontrar la condicion de volumen minimo. Posteriormente el resultado se
iguala a cero para asi obtener h y r en términos de A:

W _ vz 4 gmra =0, =22
P mrA=0; r=
avV'(r, h)
T=2nrh + Al 4nr + 2nh] =0; h=2r=—-41

Cuando evaluamos A en el area A(r,h) = A, entonces tenemos que:

Ay = 2mr? + 2mrh
Ao = 2m(422) + 2m(—22) (—42)

PR

T~ 24n
Ag Ao
=2 =2 . op=4 |2
r /24n P R f24n

Sustituyendo las expresiones de r y h en la ecuacion del volumen del
contenedor, manteniendo un valor constante de V = 0.2m3 tenemos que:

Por tanto

Asi mismo

V(r,h) = nr’h = 0.2m3

Ay Ay
4 4 |— | = 0.2m3
”( *24n>* /24n mn
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Despejando A, :

_ 3[864 xm * (0.2m3)?

= = 1.893m?
0 16 m
Asi obtenemos los valoresde ry h: :
(1.8932m?) (1.8932m?)
r=2———>=0317m ; h=4|——==10.633m
24n 24m

Como se aprecia los valores obtenidos son iguales a los valores tomados con el
método presentado en el diagrama de flujo. Las siguientes consideraciones se
plantean para la seleccién del fuselaje:

. La disminucion de material empleado nos traera consigo una disminucion
de peso y a la vez un menor consumo de combustible.[8]
o El area mojada es el area que esta en contacto con el aire y esta

directamente relacionada con el arrastre. Mientras menor sea el area que esté
en contacto con el aire mayor sera la eficiencia aerodinamica y menor sera el
consumo de combustible.[9]

o El fuselaje perfecto es una linea recta; cuando el radio del cilindro tiende
a cero la relaciéon altura-radio tiende a infinito. Sabemos que un fuselaje con
esta cualidad es un concepto idealista, imposible de construir, sin embargo nos
da la pauta para elegir el fuselaje éptimo a partir del peso del fuselaje y
eficiencia aerodinamica.

o En la grafica 1 muestra que a partir de 1.998 el area disminuye e
incrementa lentamente, por lo que nuestro fuselaje adecuado se encuentra en:

h
1.998 < = < o0
o Para la seleccion del fuselaje es importante considerar, si se puede o0 no

construir; este punto se refiere a que mientras el radio tiende a cero la relacion
altura-radio tiende a infinito, un fuselaje dificil de construir.

o El disefiador debe buscar un equilibrio entre los parametros y asi
encontrar el fuselaje adecuado para la mision encomendada.
o En base a lo anterior se analizaran cuatro diferentes fuselajes, cuando el

radio toma los valores: 0.317m, 0.237m, 0.211m, 0.158 3m, correspondientes a
la unidad, tres cuartos, dos tercios y un medio respectivamente del radio
primario.
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o A continuacién se realizara el desarrollo para la determinacion del peso
de la aeronave para un radio de 317 mm y al final de este desarrollo se
mostrara un resumen de los diferentes radios.

Anteriormente los contenedores de fumigante se fabricaban en acero inoxidable
lo que resultaba costoso y pesado a la vez, hoy en dia dichos equipos se
fabrican en polipropileno o polietileno de alta densidad (HDPE) lo que reduce
considerablemente los costos asi como el peso [10].

El polipropileno es mas ligero que el HDPE, aunque presenta menor resistencia
quimica. Ninguno de los dos sirve para usos en los que se expondra a la luz,
pero si al HDPE se le agrega carb6n negro como pigmentacion se convierte en
un material resistente a los rayos UV.

Evaluando las diferentes propiedades, del polipropileno y el HDPE, se opt6 por
el HDPE debido a su buena resistencia quimica [10].

De tal forma que se propone un tanque en forma cilindrica de tapas planas y
circulares como se muestra en la figura 8.

Figura 8.- Propuesta de tanque para almacén de pesticida.

Célculo de la masa (m) que tendra el cilindro con base al volumen (V)
incluyendo un espesor de 2mm y dos tapaderas de igual espesor y la densidad
( p) del material propuestos:

m=Vsxp
T
m = 5626056.35mm3> = 0.000955 n‘lgmg = 5372.88 gr = 5.3728Kg

m
Wec=m=xg = 53728Kg * 9.815—2 = 52.7N

Pagina 34



1.3 Determinacion del peso del fuselaje

Debido a que se utilizara una estructura monocasco reforzada con fibra de
vidrio o carbono, se puede realizar una estimacién con una figura propuesta en
donde iran los componentes principales de la aeronave. Cabe destacar que
esto es solo una aproximacion. La figura 9 muestra el posible acomodo de los
componentes a lo largo del fuselaje.

a.- Maotor d.- Tanque pesticida
b.- Combustible e.- Sistema de fumigacion
C.- Electrénica

Figura 9 Aproximacion de la geometria del
fuselaje.

Para calcular el volumen del fuselaje tenemos que:
Vs = Veitinaro + Vesfera =1 (((TT(Z)) * hox a) + (4‘7”'2))

Ve = 3mm (((n * 634 mm) * 903.52037 mm * 1.1) + (4 * 7 (317 mm)z))
V; = 9764868.21 mm?

Doénde:
Ve : es el volumen del fuselaje

Veitindaro: Volumen de la zona principal del fuselaje
Vesfera * Volumen de las partes frontal y trasera del fuselaje

[ : es el espesor del contenedor

Se proponen dos diferentes materiales compuestos para la estructura
monocasco reforzado.
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MATERIAL COMPUESTO X1 [31]

70% en volumen de fibra de carbono
30% en volumen de resina epoxica (matriz)

DENSIDAD
Pex = fcpc + fmpm

Donde:
f denota el porcentaje de matriz o resina, p la densidad del compuesto.

gr gr
Pey = 0.7 %0.00175——5 + 0.3+ 0.00115 —
gr
Pey = 0.00157mm3
MATERIAL COMPUESTO X2
70% en volumen de fibra de vidrio
30% en volumen de resina epdxica (matriz)
DENSIDAD
kg kg
pe, = 0.7 % 0.00254m + 0.3 * 0.00115m
gr
Pey = 0.002123mm3

PESO DEL FUSELAJE

Para el peso del fuselaje, segun los resultados anteriores tenemos que:
quselaje = (prcx) *g

Tabla 4 Peso del fuselaje con diferentes materiales.

MATERIAL DEL FUSELAJE PESO DEL FUSELAJE [N]
MC X1 149.8
MC X2 202.5

La diferencia oscila en 5 kg entre el material compuesto de fibra de carbono y
fibra de vidrio, esta diferencia puede traer consigo grandes beneficios como el
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ahorro de combustible. El costo del fuselaje puede llevar a tomar la decisién
final, en cuanto al gasto de material para fuselaje construido en fibra de vidrio,
este oscila alrededor de los 500 pesos, mientras que el fuselaje construido en
fibra de carbono oscila alrededor de los 5000 pesos. Para tomar esta decisién,
se deben considerar y evaluar, propiedades fisicas, quimicas, térmicas y
estructurales de ambos materiales. Para el andlisis tomaremos un promedio,
por tanto, el peso estimado sera 17.9613Kg. Tabla 4.

1.4 Determinacion del peso de combustible

El peso del combustible para la mision, se puede definir como la suma del peso
de combustible que se utiliza en la mision y el peso de combustible de reserva
que se requiere para la mision. La reserva de combustible normalmente se
especifica en la misidn. Y este se puede obtener de las siguientes maneras:

1. Como una fraccion del combustible utilizado.
2. Como un requerimiento para un rango adicional
3. Como un requerimiento para un tiempo adicional

Para la determinacién del peso de combustible utilizado, se utiliza un método
llamado fraccion de combustible. En este método la misién de la aeronave se
divide en un nimero de fases. El combustible utilizado durante cada fase se
encuentra a partir de un simple calculo.

] 7 8
1->Arranque de motores 1-2->Rodaje 2-3->Despegue
3-4->Ascenso 4-5->Crucero 5->Espera
5-6->Descenso 6-7->Aterrizaje 7-8->Rodaje

Figura 10 Perfil de la misién “basico”.
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El método de fraccién combustible consta de ocho fases y es definido como la
relacion del nuevo peso entre el viejo peso. De manera sintética [11]:
Dénde:

Mg; : es el peso de combustible total de la mision

W; :eselpeso inicial propuesto en vacio

Wrow + el peso total de despegue

W; : peso al final del segmento "i"
Wk combustible minimo necesario
usado

i=7

M= () [ 152
7= \Wrow w;

i=1

WFusado = (1 - Mff)WTOW

Este método se basa en la experiencia previa de diferentes aeronaves, utiliza
factores como eficiencia aerodinamica de dicha aeronave y utiliza la ecuacion
de Breguet para determinar el combustible gastado. Debido a que no existen
datos técnicos sobre este tipo de aeronave, el peso de combustible se estimara
a partir del gasto de combustible del motor que se utilizara.

Partiendo del tiempo que la aeronave estara en el aire a velocidad crucero
rociando el fumigante, podemos determinar el gasto de fumigante y el consumo
de combustible. Si la aeronave va a una velocidad de 80 km/h y cuenta con un
tanque de 200 litros, €l cual y rocia a razén de 6 I/min [12]. EI motor tiene un
gasto de 30 I/h, a maxima potencia (valor critico asumiendo potencia constante)
[13]:

Dénde:

t es el tiempo de descarga del fumigante

Vianque €S el volumen del contenedor de pesticida

V fumigante consumo volumetrico de la bomba de pesticida

Vcombustible consumo volumetrico de combustible del motor

Veanque 2001

B V fumigante B 6 l_
min

= 33.3333min

. — l
Vcombustible = t x Vcombustible = 33.3333min * 0.5% =16.661
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Tomando un factor de seguridad del 100% por las fases de arranque de
motores, rodaje, despegue, ascenso, espera, descenso, aterrizaje y rodaje. La
misiéon consumira 33.3 litros de gasolina la cual tiene una densidad de 680%
[14].
Dénde:
my ¢ es lamasa de combustible
py : esladensidad de combustible
vy : eselvolumen de combustible
Wf : eselpesode combustible

ms = pgvy = 680% *33.3L =22.266kg

m
Wf =mf =g = 22266 kg x 9.81 = 218.03N

Nota: Una vez que se tengan todas las caracteristicas aerodinamicas de la aeronave
se podra realizar el calculo de una manera mas aproximada.
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1.5 Determinacion del peso de ala, empenaje y pintura

Debido a que no se cuenta con informacién que pueda ayudar a determinar el
peso del ala, empenaje y pintura, se utilizaron porcentajes establecidos para la
aeronave agricultora descrita en la Figura 10, en donde se muestra la tabla del
Smaller aircraft mass fraction [15].

Small-piston Agriculture | Small aircralt 2-engine
aircraft aircraft (Bizjet, utility)

Group I-Engine 2-Engine | (1-Piston} | (Turboprop) (Turbofan)
Fuselage Ffu = Mpy/MTOM 12015 61010 6108 101011 91011
Wing Fw = My/MTOM 10to14 9toll 14to 16 10 to 12 9to12
H-tail Fht = Myr/MTOM L5t025 18022 | 15t02 15t02 l4to 1.8
V-tail Fvi= Mypr/MTOM ltol.5 l14twlo]lold ltol.5 08to1
Nacelle Fn= My/MTOM ltolS 1502 J12twl5 J15t0l8 14t018
Pylon Fpy = Mpy/MTOM 0 0 0 0.4t0 0.5 051008
Undercarriage  Fuc = Mg/MTOM 4to6 4to6 4t05 4106 3tos
Engine Fue = Mye/MTOM  11tol16 181020 | 12to 15 Tto 10 Tto9
Thrust rev. Fir = Mrp/MTOM 0 0 0 0 0
Engine control  Fec = Mge/MTOM 15t25 23 lto2 1.5to2 1.7102
Fuel system Ffs = Mpg/MTOM 07t012 14018 1tol4 ltol2 1.2to 1.5
Oil system Fos = Moy/MTOM 011003 025004 01t003 f03t00.5 03t0 05
APU 0 0 0 0 0
Flight con. sys.  Ffe = Mpc/MTOM 15t02 ldtol6) 1tols 15to2 1.5t02
Hydr./pneu. sys. fhp = Myp/MTOM ~ 0t003  03to06] 0to 0.3 05to 1.5 0.7to1
Electrical Fele = Mprpe/MTOM 151025 2103 15t02 2t04 2to 4
Instrument Fins = MyygMTOM  05t01 05t01 05to1 05to1 08tol5
Avionics Fav= Mg/ MTOM 021005 04to0.6) 02t004 J03t00.5 0.4to0.6
ECS Fecs = Mpeg/MTOM  0t003  04t008) 0to02 2t03 2t03
Oxygen fox = MoxMTOM 0002 0Oto04 | O 03t00.5 0.3t00.5
Furnishing Ffur = Mpyp/MTOM  21t06 4to6 lto2 6to8 S5tw8
Miscellaneous  Fmsc = Myse/MTOM 0to 0.5 0to0S5 | Oto0.5 0to 0.5 Oto0.5
Paint Fpn = Mpn/MTOM 001 0.01 0to 0.01 0.01 0.01
Contingency Feon = Meoy/MTOM 1102 lto?2 Otol lto?2 lto2
MEW (%) 57Tto67 60to6S | S8to62 58 to 63 55 to 60
Crew 6tol2 6108 4106 lto3 lto3
Consumable Oto1 Otol 0 lto2 lo2
OEM (%) 65075 65t070 | 62to6b 60 to 66 58 to 64 I
Payload and fuel are traded
Payload 12t025 12t020 | 20to 30 15t025 15 t0 20
Fuel Stold 10tol5 | 8tol0 10 to 20 18 to 28
MTOM (%) 100 100 100 100 100

Figura 11.- Tabla 8.1. Fracciones de peso en aeronaves [15]
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1.6 Estimacion del peso de otros sistemas

Con los porcentajes de la Tabla 8.1 Smaller aircraft mass fraction. Aircraft
Design by Ajoy Kumar Kundu, para una aeronave de fumigacion y contando
con el peso de carga calculado en la Seccién 1.1 del Capitulo 2 del presente
trabajo, asi como el peso del combustible calculado en la seccion anterior, se
hicieron las estimaciones de peso. Partiendo de 100Kg de carga de paga mas
22.266Kg del combustible, es el 46.0% del peso, aproximadamente.
Entonces manteniendo una relacién con dicha tabla, el 100% de la masa total
sera 265.78 Kg. Considerando las diferencias que habra entre el UAV y una
aeronave convencional, con los porcentajes de la tabla 8.1 [15] se obtuvieron
los valores mostradas en la Tabla 5 Proceso basado en Tabla 8.1.

Tabla 5 Peso de componentes y porcentaje del peso total de despegue

COMPONENTE % DE Wrow | Peso ( kgy) Peso (N )
Fuselaje 7.7 20.65 202.57
Ala 16 42.52 417.12
Cola 34 9.03 88.58
Servomotores 2.5 6.64 65.13
Sistema de combustible 2.4 6.63 48.33
Tren de aterrizaje 5.8 15.41 151.17
Motor y hélice 7 18.60 182.51
Avionica 3.4 9.03 88.58
Pintura 0.07 0.18 1.76
Carga de paga 37.62 100 981
Equipo de Fumigacién 2.74 7.27 71.31
Bateria 2.5 6.64 65.13
Combustible 8.37 22.266 218.42
Wrow 100% 265.78 2607.30

Una vez obtenida la tabla anterior, se pueden apreciar facilmente los valores del
peso de la carga de paga (Wp, ), el peso del combustible (W), el peso en
vacio de la aeronave (W) y el peso total de despegue (Wrow)-

WPL = 981N
Wp = 218.42N

Wi = 1407.59 N
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2- PESO MAXIMO DE DESPEGUE SEGUNDA ESTIMACION

En el Tema 1 del presente capitulo se muestra una forma convencional del
célculo de peso maximo de despegue del aeronaves como primera estimacion,
lo cual entra en un rango aceptable de célculo, pero al necesitar elaborar un
codigo capaz de realizar esta estimacion de forma dinamica, para cualquier
modelo y en cualquier aplicacion, el uso de tablas, porcentajes y “experiencias”
comentadas en las bibliografias, dificultaria los calculos del proceso de
estimacion. Por lo que a continuacion se presenta una segunda estimacion,
basada en el método clasico de Raymer, asi como una forma sencilla y clara de
automatizar este proceso mediante la aplicacion de coédigos en MATLAB vy el
uso de ficheros elaborados por comandos basicos.

2.1 Definicion de la Mision

En la bibliografia [23] se tiene el diagrama de etapas de disefio (Figura 11), de
las cuales, se encuentra como primer punto el establecimiento de los
requerimientos que debe cumplir la aeronave. Por ello a continuacién se
presentan los requerimientos del UAV como primer modo de iteracion con los
cuales posteriormente se podra hacer la estimacién de pesos.

2. Peso de la aeronave
(primera estimacién)
¥
. Parametros criticos de desempefio

Méaximo CL

Eficiencia aerodinamica L/D
Factor de carga W/S

Factor de empuje T/W

¥

| 4, Configuracién de la aeronave |

oo o w

| 5.- Segunda estimacion de peso |

| 6.- Evaluacion del desempefio |

no

I 7. ¢Es optimo el disefio? |

lsi

Figura 12 Etapas basicas para el disefio de aeronaves [8]
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Requerimientos del UAV:

1.- Velocidad crucero 90’%” 7.- Distancia de despegue 150 m

. Km 8.- Distancia de aterrizaje 150 m
2.-Velocidad ascenso 1007

9.- Techo de servicio 3000 m

3.- Velocidad descenso 802 " . s,
h 10.- Eficiencia aerodinamica crucero 12

. . 1 K
4.- Velocidad fumigacién 75—~ 11.- Eficiencia aerodinamica ascenso 10
5.- Rango 500 m 12.-Eficiencia aerodinamica descenso 10
6.- Rango fumigacién 5000 m 13.- Eficiencia aerodinamica descenso.

*Nota: Las velocidades fueron un promedio de recopilacion de pilotos expertos en ultra ligeros
del Club Aéreo del Bajio en 2013.

Etapas de la Mision

El autor Raymer [8] menciona que con la experiencia en disefio de aeronaves,
es necesario hacer un diagrama con las diferentes “etapas” de operacion que
conllevara la mision de la aeronave, por lo cual en la Figura 12 se muestran los
diferentes intervalos que en conjunto sumaran la misién total de la aeronave.

4 5 8 9
R A

10 11

Figura 12.1 Etapas de operacion del UAV
En la figura 12 podemos observar los 11 segmentos de operacidon que
constituyen la misién total de la aeronave, dichos segmentos son constituidos
por las siguientes etapas:

1-1 Calentamiento 6-7 Fumigacién
1-2 Taxi 7-8 Ascenso
2-3 Despegue 8-9 Crucero
3-4 Ascenso 9-10 Descenso
4-5 Crucero 10-11 Aterrizaje

5-6 Descenso
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2.2 Peso del modelo

Para la primera aproximacion del peso de despegue, W,, se recurre al
procedimiento de fracciones de peso de Raymer [8]. Dicho peso incluye el peso
de carga Util, Wpqy10qq » €l peso del combustible W, , el peso vacio I, y el peso
de tripulacién W,,.,,, el cual al tratarse de un UAV, carece de dicha tripulacion,
pero se considera el equipo electrénico; por lo tanto W,,.,, = 50N. Por lo que
tendriamos que:

W, : es el peso total

Wy : es el peso de combustible

W, : es el peso en vacio

Whayioaa ¢ €s el peso de carga
Werew @ €S el peso de la electronica

W, = VVf + W, + Wpayload + Werew €Y)

El peso de carga util se conoce de los requisitos, mientras que el peso del
combustible y el peso en vacio son ambos dependientes de peso total al
despegue. Por lo tanto:
W = Wpayload + WCrew (2)
ML/ /A
W, W

Estimacion de la relacién % vacio

Datos histéricos estadisticos sobre los aviones anteriores proporcionan un
punto de partida para el disefio conceptual del UAV fumigador de la presente
TESIS. La Figura 8.1, que esta disponible en Ref. [24] muestra una grafica de

e

W, ’ . T .
- Vs W, para un numero de aviones de hélice con motor alternativo. Los

o

valores datan de aviones de 1930 hasta la actualidad. Los valores de % tienden

o

a agruparse en torno a 0.62. Estos aviones son en su mayoria los que tienen un
peso bruto inferior a 4535.9 Kg al igual que el UAV fumigador. No obstante al
ser un UAV experimental se tomara para una mejor aproximacion de calculo la
ecuacion para la fraccion de peso en vacio del autor Raymer:

w,
— =NWo? (3
W, 0" 3

o
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Donde Ny Q son valores tomados de la tabla 3.1 [8] segln el tipo de aeronave,
de datos estadisticos, para aeronaves agricolas los datos tipicos son 0.74 y -
0.03 respectivamente. Por lo que la ecuacion (2) quedaria de la siguiente
manera:
W = Wpayload + WCrew (4)
o~ Wr
1— - — \wo?

(o]

. . . w .
Estimacion de la relacion W—’ combustible

o

Wr es el peso del combustible requerido para la mision, mas la reserva de

. .y . w . .

combustible. La fraccion de combustible Wf se puede estimar en base al perfil
o

de la misiéon dada en la figura 12 usando aproximaciones del consumo de
combustible y la aerodinamica. La misién de disefio mostrada en la seccidn
anterior tiene once segmentos; calentamiento, rodaje, despegue, ascenso,
crucero, descenso, fumigacion, ascenso, crucero, descenso y aterrizaje. Cada
segmento del perfil de la misidbn se asocia con una fraccién de peso que se
puede expresar como el peso de la aeronave al final del segmento W; dividido
por su peso al comienzo de ese segmento. En primer lugar, estas fracciones se
estiman para cada segmento, posteriormente se multiplican entre si para
encontrar la fraccion de peso total de la mision, para el UAV se considerara un
0% de combustible total para la reserva debido a la cercania de la aeronave con
el terreno de aterrizaje, la fraccion total de combustible se estima como:

%% w-

f 11

—=1.0 (1——) 5

W, * w,) ©

Asi mismo:
W11 _ w, W, W3 W, Wy We W, Wg Wy W, Wii
—_— = —— k—— k —— %k —— % —— k —— k —— ¥k *

— x —— %

Wo W, Wy W, Wy W, W We W, W W, Wy,

Combustible de Calentamiento, Taxi y Despegue.

Para los segmentos calentamiento (1-1), taxi (1-2) y despegue (2-3) el valor
tipico para aeronaves subsonicas segun datos histéricos es de: [6]

s _ 0.99
w,
Por lo que asumimos que:
w, w, w
—=_2=_2=099
Wo Wi W,
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Combustible de Ascenso

Raymer menciona también que los valores para el ascenso también son valores
tipicos, por lo que tenemos que para los segmentos ascenso 1 (3-4) y ascenso
2 (7-8) es:

W4—W8—0985
Wy W,

Combustible de Crucero

Para los segmentos de crucero (4-5 y 8-9) y el segmento de fumigacién
(crucero por rango 6-7) podemos calcular las fracciones de peso de combustible
utilizando la ecuacion de Breguet:

t
R =fOth (7)

Donde V es la velocidad de crucero si

dm dm
todt = —

m=— . -
dt m

Entonces

t dm € dm L odm "en .. " ,
R=| V—=—| V—=| V— (8) donde "i" es el inicial , e" es el final
0 m i m e m
Considerando las condiciones de vuelo recto y nivelado la resistencia al avance
de la aeronave sera igual al empuje. Asi mismo el levantamiento igual al peso.
D=T (9) ;L=W (10)

Considerando que el producto del empuje y el consumo especifico de
combustible (c) es directamente proporcional al flujo masico tenemos que:
[11]

m=Txc (11)

Sustituyendo en (8) y considerando (9) y (10):

R fiV dm fiV dm (L) 12
= = * | —
e TI'xc J, Dxc \W (12)

Sabiendo que elpesoes W =m=xg

R L*V [(idm R L*V
= _— =
g*DxcJ, m g*Dx*c

In(mi — me) (13)

Aplicando regla de logaritmos a la Ec. 13, pasando a términos de peso:

R = ‘%* (%) In (We — Wi) (14)
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Despejando la relacién de peso finalmente tenemos:

—( CcR )
We _ | v

Wi

(15)
Donde el consumo especifico de combustible es [6]:

Cbph * V * (g3075)

550 %7

3600
Donde V es la velocidad [m/s], el consumo del motor Cbph y la eficiencia de la
pala n son valores obtenidos de la Tabla 3.4 de Raymer. Donde para un motor
de piston los valores son Cbph=04y n=20.8; por lo que con estas
consideraciones obtenemos, aplicando (16) y las consideraciones de los

requerimientos del UAV mostrados con anterioridad tenemos que:

W5_W9_1 W7_09996
wa  wg o

we
Combustible de Descenso

(16)

El combustible de descenso se menciona en la bibliografia para los segmentos
(5-6y 9-10) es:

vo_ 'y,
w5 W9
Combustible de Aterrizaje
El combustible para el aterrizaje es:
@ = 0.995
w10

Con los datos obtenidos por segmento tenemos que:

Wll _ Wl WZ W3 W4- WS W6 W7 WS W9 WlO Wll _
—— = — ¥ — ¥ —— k —— k —— k —— % — ¥ — ¥ — ¥ —— ¥ —— = (),.9361
Wo Wo Wy W, W3 W, Ws We W; W W, Wi

Asi obtenemos con (5) que:

Wy
s = 1.0 (1-09361) = 0.06386

o

Finalmente

_ Wpayload + WCrew
1—-0.06386 — 0.74W0~0.03

w, (17)
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Proponiendo:

K — . —
Wayiond = 100Kg * 9-81—f — 981N Werew = 50N ; Wox = 6000N (Peso
s propuesto para la solucién)

Al ser la ecuacion 17 no lineal, se propone para la solucion el método de
biseccion para encontrar la solucion de la raiz de la ecuacion, obteniendo los
resultados mostrados en la Tabla 6:

Tabla 6: Solucion por biseccion del peso maximo de despegue

Wox

Wo

Error

6000

2815.98721

3184.01279

4407.99361

2857.32816

1550.66545

3632.66088

2884.09368

748.567207

3258.37728

2899.42896

358.948324

3078.90312

2907.50412

171.398998

2993.20362

2911.54959

81.6540326

2952.3766

2913.52307

38.853537

2932.94983

2914.47295

18.4768809

2923.71139

2914.92717

8.78422449

2919.31928

2915.14368

4.17560169

2917.23148

2915.24673

1.98475307

2916.2391

2915.29574

0.94336652

2915.76742

2915.31904

0.44838187

2915.54323

2915.33012

0.2131143

2915.35051

2915.33964

0.01087582

2915.34508

2915.33991

0.00516921

2915.34249

2915.34004

0.00245689

Analizando los resultados obtenidos en la Tabla 6 podemos apreciar que el
valor 2915.34 N es una buena aproximacién por lo que tenemos que:

Asi como resultado para la primera iteracion tenemos que:

e

o

WPL = 981N

W,
o = 0.74(2915.34)7%% = 0.5824

W; = 186.12N

Wi =1697.44 N
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2.3 Automatizacion calculo de Peso Maximo de Despegue

Para la automatizacién del calculo de peso maximo de despegue se utiliz6 el
programa MATLAB [22] en el codigo MaxTOW_Estimation.m. Utilizando
estructuras de datos como se muestra en la figura 13, donde se realizé6 una
estructura principal llamada “Mission”, de la cual surgen 9 objetos que ayudaran
al célculo de las fracciones de peso para cada uno de los nueve diferentes tipos
de segmentos posibles que puede contener una mision. El objetivo de este
programa es realizar la estimacién de las fracciones de peso de vacio, de
combustible, asi como el peso total de la aeronave a partir de un archivo
mision.dat. El cual contendra las caracteristicas esenciales de la aeronave y las
especificaciones pedidas por el programa para el céalculo de las fracciones de
peso, dependiendo del segmento a calcular. Para esta estimacién se utilizé la
misidn planteada en la seccion 2.1.

| WarmUP || Taxi |

Takeoff | | cumB |

l CRUISER | | CRUISEE | | LOITER |

| DESCENT | | LANDING ‘

/

mision.dat/

Figura 13 Estructura de datos programa de automatizacion Wo
Cada uno de los objetos, requiere cierta cantidad de parametros para el calculo
de la fraccion de peso de combustible correspondiente, este tipo de estructura
de datos, proporciona la versatilidad de célculo de cualquier tipo de misién, para
cualquier tipo de aeronave de ala fija. En la figura 14 se muestran los requisitos
de cada uno de los objetos, cabe mencionar que el nombre del objeto es la
palabra clave en el codigo mostrado en el Anexo B.

Velocity, L/D,
Cohp, eta

WarmUP CRUISER

=
2w

Endurance,
AT Velocity, L/D,

Takeoff

Endurance,
Velocity, L/D,
Cbhp, eta

cums LOITER

DESCENT Vvalor
constante

Valor
constante

mision.dat /

Figura 14 Objetos de datos programa de automatizacion Wo
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£
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3.- CENTRO DE GRAVEDAD (primera estimacion)

Al igual que en el calculo del peso de la aeronave, se busca que el célculo de este
punto se realice de forma automatica, esto es: variando la posicion de los elementos,
considerando ciertas restricciones, como la posicion del motor y tanque de fumigante,
que son parametros que se deben dejar fijos por la configuracién de la aeronave. Por lo
que una vez obtenido la masa de los diferentes componentes, es momento de
determinar el centro de gravedad de la aeronave. Un método rapido y eficaz se
describe en el capitulo 8 de Aircraft Design [8] En este método se distribuyen las
masas a lo largo del fuselaje segin su posicion y centro de gravedad de cada
componente y se realiza una sumatoria de momentos tomando una referencia que
puede estar incluso fuera de la aeronave. El centro de gravedad es el punto de un
objeto en el que si se aplica una fuerza solo habra traslacién y no rotacién. La
determinacion del centro de gravedad es un punto de vital importancia ya que este
punto definira la posicién del ala a lo largo del fuselaje, para que la aeronave sea
longitudinalmente estable, ademas de definir la posicién del tren de aterrizaje. Se trata
de distribuir los pesos de los sistemas de la mejor forma posible para que el CG no
guede hacia el frente de la aeronave.

Se determinara el CG del fuselaje con radio igual a 317 mm, a manera de mostrar el
método para la obtencion del centro de gravedad. Una vez realizado el analisis
aerodinamico, se mostrara en resumen el calculo del centro de gravedad del fuselaje.

X
n
z Peso de componente * Distancia del componente al punto de referencia

18
i Peso del aeronave (18)
L

Se determinaran dos centros de gravedad, uno donde se consideré el tanque de

fumigante y combustible lleno y otro en vacio.

La ecuacién anterior, serd aplicada a los elementos mostrados en la Tabla 7 en
la que se muestra la configuracién para la primera estimacién del centro de
gravedad. En la Tabla 8 se muestra la configuracion de la aeronave con el
tanque de combustible y fumigante vacios, esto para poder hacer la
consideraciéon de un cambio de posicion “critico” del centro de gravedad. Dicho
cambio se considera para que la aeronave siga estando en un rango de
estabilidad longitudinal al terminar de realizar su misién.
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Tabla 7.- Estimacion centro de gravedad (Lleno)

COMPONENTE MASA [kg] DISTANCIA AL PUNTO X [m]
DE REFERENCIA [m]
HELICE 53 1 0.0199
MOTOR 13.8 11 0.0571
TANQUE DE COMBUSTIBLE LLENO 23.26 14 0.1225
TANQUE DE FUMIGANTE LLENO 105.37 2.2 0.8722
FUSELAJE 20.65 2.5 0.1942
AVIONICA; SISTEMA FUMIGANTE 15.63 1.8 0.1058
SISTEMA FUM 7.27 3.7677 0.1030
TREN 1 3.2 11 0.0132
TREN 2 12.21 2.0 0.09188
EMPENAJE 9.03 5.2677 0.1789
ALA 42.52 2.37 0.3791
CG1 al punto de referencia 2.13
MTOW 265.78
Tabla 8 Estimacion centro de gravedad (Vacio)
COMPONENTE MASA [kgl] DISTANCIA AL PUNTO X [m]
DISTANCIA AL PUNTO
REFERENCIA [m]
HELICE 53 1 0.0199
MOTOR 13.8 11 0.0571
TANQUE DE COMBUSTIBLE VACIO 1 1.4 0.0052
TANQUE DE FUMIGANTE VACIO 5.37 2.2 0.0444
FUSELAJE 20.65 2.5 0.1942
AVIONICA; SISTEMA FUMIGANTE 15.63 1.8 0.1058
TREN 1 7.27 3.7677 0.1030
TREN 2 3.2 11 0.0132
SISTEMA FUM 12.21 2.0 0.09188
EMPENAIJE 9.03 5.2677 0.1789
ALA 42.52 2.37 0.3791
CG2 al punto de referencia 1.19
MTOW 143.52

Como se puede apreciar en las tablas anteriores, la posicién del centro de
gravedad con tanques llenos en esta primera estimacion es a 2.13 m, mientras

Pagina 51




que con tanques vacios es a 1.19m, por lo que hay un cambio considerable de
casi un metro de distancia, esto variara conforme el proceso de disefio avance.

4.-TRAYECTORIAS PREDETERMINADAS

Existen dos patrones “basicos” realizados para fumigar un plantio, como se
muestra en la figura 15 existe el clasico (A) que se trata de fumigar en forma
lineal, haciendo virajes cerrados en los extremos del plantio y el patron en
rondas (B) que se realiza volando en forma de ovalo cubriendo un canal
extremos y un canal interno del plantio por vuelta [32].

o

Figura 15.- A patrén clasico de fumigacion, B patréon de rodeo para
fumigacion.
En los extremos de la fumigacion los virajes, se deben hacer abiertos como la
forma correcta, evitando hacer cruces en la trayectoria de viraje, como se
muestra en el viraje incorrecto Figura 16[32].

c

correcT-\b @______ RSO e
e R | SV S RITE—"

== st

Figura 16.- Viraje correcto / viraje incorrecto.
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CAPITULO 3

AERODINAMICA

1 ELECCION DE PERFIL AERODINAMICO

En este capitulo de aerodinamica se realizara la seleccion del perfil que tendra
el ala de la aeronave, para lo cual usaremos el método de bajo numero de
Reynolds y alto coeficiente de levantamiento. El uso del paquete Design
Foil[17], Gambit[18] y Fluent[19] seran necesarios para el analisis del
comportamiento de los perfiles propuestos, con lo cual, podremos seleccionar el
mejor perfil con base a los datos obtenidos.

Los métodos de diserio a un bajo numero de Reynolds deben ser capaces de
tomar en cuenta los fuertes efectos viscosos que llevan a la separacion de
burbujas laminares, extensos efectos de capa limite, transicion a la turbulencia,
histéresis en los coeficientes de fuerza, comportamiento no lineal Filippone
expresa que el rango de numeros de Reynolds es aproximadamente 50,000 a
500.000 (numeros de Reynolds mas bajos todavia no son investigados) [11].

Los métodos de disefio para velocidades intermedias (NUumeros de Reynolds
entre 500.000 y algunos millones) tienen las mismas caracteristicas de los
métodos que trabajan con rangos de velocidades bajas, la separacion de
burbujas laminar se puede omitir, el flujo puede ser completamente turbulento
(dependiendo de la turbulencia de la corriente libre, condiciones de superficie.
etc.) por lo cual optamos por analizar perfiles que sean eficientes en el régimen
de velocidad en la cual operara la aeronave . Como ya se menciond, el mallado
fue realizado en Gambit —~ANSYS después de exportar los puntos de la figura
correspondiente a cada perfil del paquete Design Foil, posteriormente al
mallado, se realiz6 el analisis para cada uno de los perfiles en diferentes
angulos de ataque. El perfil seleccionado sera utilizado en el programa de
MATLAB para los calculos subsecuentes.
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1.1 Determinacion tamano de malla para perfil aerodinamico

De acuerdo a la publicacion Productividad agricola. 2000 emitida por la
Universidad Nacional Auténoma de México Instituto de Geografia 2", la
distribucién agricola se extiende en toda la Republica Mexicana. México es un
pais rico en suelos fértiles y climas diversos, lo que le permite producir cereales,
frutos, cultivos industriales, hortalizas, oleaguinosas, forrajes, leguminosas,
tubérculos, entre otros. En el mapa de la Republica Mexicana referente a la
topografia podemos encontrar que la altitud maxima se encuentra alrededor de
3000 metros, debido a que las tareas del UAV se realizaran a un metro de las
cosechas, se partira de una altitud 3000 metros para determinar las condiciones
atmosféricas en las que se desenvolvera la aeronave considerando 80Km/h:

PARA V=22222"7 h =3000m
A partir de la tabla ISA con los parametros de vuelo designados ¥

k m
p= 0.90996m—g3 soa= 328.377503? R P =701.2492 hPa ; T =27795K

Ecuacion de Sutherland:

3
T\/2T,+ S
=u, (= ..(19
# “O(T(,) T+S (19

Ns (277.95 K)3/2 288.15K + 111K

=1.812x10"°—
K x 28815K) 27795K + 111K

_g Ns
> =1.7616x107>—
m m

k 5= Mm
_ fuerzas inerciales _ pVL _ 0-90996m_g3 *22.222 s Im

¢ fuerzas viscosas Ns = 1.1477x10°
H 1.7616x1075 —
Dénde:
T es temperatura a altitud de vuelo Uo es viscosidada nivel de mar
T, estemperatura nivel de mar R, numero de Reynolds

U es viscosidad a altitud de vuelo

Con lo anterior, tenemos que en la Ecuacién de Blasius para superficies lisas:

kg =5 M2
V2 (0.90996W) (22222%) N
Ty === = 0.4194 —
JRe V1.1477x10° m
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0.4194

T m
U, = |—= —’;‘c = 0.6789—
P 10.90996 ~Z S
m
s N
ytu 100 + 1.7616x107° —
y==o5 - 200 , y= 2 —— 0.002851m = 2.851 mm
Pl 0.90996 -4 « 0.6789 =
m S
Donde:

T, ¢ es esfuerzo cortante del fluido (aire)

U, : velocidad de friccion del fluido (aire)

y : tamafo distribucion de malla

y* : factor de finezas de distribuciéon de malla

Nota:
y*->puede tomar Para y=1 el cdlculo es mas exacto y para 1000 es menos
exacto.

Usamos un valor de 100, por los recursos computacionales con los que
contamos.

El tamano ideal de malla para observar los efectos viscosos es de: 2.85mm
namero de Reynolds: 1.1790x10°.

1.2 Analisis de perfiles aerodinamicos

La seleccion de los perfiles a analizar para esta tesis, es con base a tres
factores, el primer factor es lo explicado en el Articulo de la AIAA con referencia
a la aplicacién de perfiles de bajo numero de Reynolds y alto levantamiento
para bajas velocidades. [33]. El segundo factor es la carga que llevara el UAV,
la cual aunque es considerable, no es demasiado grande para hacer uso de
perfiles de cargueros o perfiles muy curvos. Como tercer punto, tenemos que
estos perfiles son facilmente maquinados, lo cual puede contribuir en la facilidad
de fabricacion de la aeronave.
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Perfil AG35

El primer perfil analizado es el AG35 mostrado en la Figura 17, es un perfil
semiplano en el intradds, delgado y con una pequeia curvatura en el borde de
salida, dicho perfil fue disefiado en Design Foil.

Figura 17.- Perfil AG35
Después de someter a un flujo virtual en el paquete de ANSYS - Fluent se
obtuvieron los datos necesarios para realizar las graficas necesarias para poder
determinar el comportamiento de este perfil. En la grafica 2 se muestra el
comportamiento del perfil en el levantamiento, en el cual podemos apreciar que
el coeficiente maximo es de 1.59 y 1.6 con un angulo de ataque de 14° en DF
y Fluent respectivamente, el comportamiento inicial de la grafica es casi lineal.

a) 1.8 b) 1.8
16 = 16
14 —_— 14
12 12
1 / 1 /
B 0.8 ‘/ g 0.8 /
= E==7
0.4 / 0.4 /
=E 0.2 =
0.2 -
o 0

0 5 10 15 20 o 5 10 15 20 25

alpha alpha

Grafica 2.- Cl Vs a para perfil AG35.-a) Design Foil b) Fluent
En la grafica 3 se muestra el comportamiento de la resistencia del perfil, en el
cual se puede apreciar que, el coeficiente maximo es mayor conforme
incrementa el angulo de ataque, cumpliendo con la forma de comportamiento
parabdlico el incremento es bajo, y existe una diferencia considerable entre el
analisis en DF con respecto a Fluent, esto por la precisibn manejada por
ANSYS.
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Grafica 3.- CD Vs a para perfil AG35.-a) Design Foil b) Fluent
La gréfica 4 muestra el coeficiente de cabeceo del perfil, en el cual podemos
apreciar que el coeficiente maximo es de -0.42, con un angulo de ataque de
10°. El comportamiento en la grafica inicia con un incremento rapido y
finalmente tiende a ser constante, para ambos andlisis los valores son similares.
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Grafica 4.- CM Vs a para perfil AG35.-a) Design Foil b) Fluent
Finalmente tenemos la grafica 5 donde se muestra el comportamiento del perfil
ante la comparativa de la eficiencia aerodinamica recordado que este valor es la
relacion del CL y el CD. Podemos apreciar que la eficiencia maxima se
encuentra entre los 3 y los 10 grados con valores de hasta 9.5 en design foil y
superiores a 10 en Fluent. .
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Grafica 5.- CL/CD Vs a para perfil AG35.-a) Design Foil b) Fluent
La distribucién de velocidad mostrada en la figura 18 muestra que la velocidad
en el extraddés cumple con lo indicado en las bibliografias [23],[15]. En las flechas
amarillas se muestra el flujo a velocidad crucero de 22m/s y en la parte roja tenemos
un incremento de hasta 32 m/s.

Figura 18.- Distribuciéon de velocidad flujo laminar AG35, fluent.
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Perfil BE50

El segundo perfil analizado es el BE50, mostrado en la Figura 19. Este es un
perfil semiplano, delgado y con una curvatura desde el borde de entrada hasta
el borde de salida, dicho perfil fue disefiado en Design Foil.

Figura 19.- Perfil BE50

Después de someter a un flujo virtual en el paquete de ANSYS — Fluent, se
obtuvieron los datos necesarios para realizar las graficas para determinar el
comportamiento de este perfil, al igual que en el anterior. En la gréafica 6 se
muestra el levantamiento del perfil, en el cual podemos apreciar que el
coeficiente maximo es de 1.1 y 1.2 con angulos de ataque de 8°y 14° en DF y
Fluent respectivamente. En estas curvas se ve una diferencia, pero los rangos
de los valores de CL son aproximados en ambos analisis, a diferencia del perfil
anterior, se tiene un incremento no lineal y el CLmax se presenta a menor
angulo, por dicha razén vemos la divergencia de 14° en el andlisis de Design
Foil

a) b)

12 12

T == T

0.4 0.4

0.2 0.2

alpha alpha

Grafica 6.- Cl Vs a para perfil BE50.-a) Design Foil b) Fluent
En la grafica 7 se muestra el comportamiento del perfil en la resistencia, en el
cual se puede apreciar que el coeficiente maximo es mayor conforme
incrementa el angulo de ataque, cumpliendo con la forma de comportamiento
parabdlico el incremento es bajo, y existe una diferencia considerable entre el
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analisis en DF con respecto a Fluent, esto por la precision manejada por
ANSYS. Al igual que en el CL el CD diverge en 14°.

a b
) 0.04 )o.s
0.035
05
oos /\\ /
/ = 0.4
0.025 /
8 oo02 B os A
0.015 /
/ a2 A
001 — === /
0.1 e
0.005 ——
0 0

alpha alpha

Grafica 7.- CD Vs a para perfil BE50.-a) Design Foil b) Fluent

La grafica 8 muestra el comportamiento del coeficiente de cabeceo del perfil.
En el cual podemos apreciar que el coeficiente maximo es de -0.46 con un
angulo de ataque de 18° para fluent, mientras que en DF tiende a cero
conforme incrementa el angulo de ataque pese a que las graficas parecen
diferentes, los valores rondan entre -0.1, a &ngulos mayores el cabeceo tiende a
ser mayor. El uso de este perfil podria necesitar un estabilizador horizontal de
tamano considerable.

)-o.ws ) 0
o 10 is 20 10 15 20 25
-0.107
-0.02
-0.108 —
/ -0.04
-0.109 /\
g o1 / B -0.06 / \
0111
-0.08
0112 / / \
0.1
EEs=ss==s=c.
—

-0.114 -0.12
alpha alpha

Grafica 8.- CM Vs a para perfil BE50.-a) Design Foil b) Fluent
Finalmente tenemos la grafica 9 donde se muestra el comportamiento del perfil
ante la comparativa de la eficiencia aerodindmica, recordado que este valor es
la relacién del CL y el CD. Podemos apreciar que la eficiencia maxima se
encuentra entre los 1 y los 4 grados con valores de hasta 10, los valores varian
poco entre los dos analisis, pero se puede apreciar que a angulos elevados la
eficiencia tiende a cero, lo que pone dudosa la idea de seleccionar este perfil,
pues el fumigador necesita volar a angulos pronunciados.
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Grafica 9.- CL/CD Vs a para perfil BE50.-a) Design Foil b) Fluent
La distribucidén de velocidad mostrada en la figura 20 muestra que la velocidad
en el extradds cumple con lo indicado en las bibliografias [23], [15]. En las flechas
amarillas se muestra el flujo a velocidad crucero de 22m/s y en la parte roja tenemos
un incremento de hasta 28 m/s lo que indica que las particulas no incrementan mucho
su velocidad, ademas de que la distribucién de velocidad es muy tenue y en una region
limitada.

=

Figura 20.- Distribucion de velocidad flujo laminar BE50, fluent.
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Perfil FX74 CL5 140

Basandonos en la bibliografia adquirida [33], se seleccion6 también el perfil
para ser analizado el FX74 CL5 140 mostrado en la Figura 21, es un perfil con
curva pronunciada asi como con espesor medio y con una pequefa curvatura
en el borde de fuga, disefiado en Design Foil.

Figura 21.- Perfil FX74 CL5 140

En la grafica 10 se muestra el comportamiento del perfil FX74CL5_140 en el
levantamiento vs el angulo de ataque, en el cual podemos apreciar que el
coeficiente maximo es de 1.86 con un Angulo de ataque de 16°, el
comportamiento de los coeficientes es alto en comparacién a los perfiles
anteriores. En este perfil la diferencia de los valores de CL entre los dos analisis
varia en los valores mas elevados, esto por las limitaciones de aproximacién de
DF. Los coeficientes de este perfil son elevados desde los 0°, pues comienzan
en un poco mas de 1, lo que nos indica que es muy bueno para cargar peso.
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Grafica 10.- Cl Vs a para perfil FX74 CL5 140.-a) Design Foil b) Fluent
En la gréfica 11 se muestra el comportamiento la resistencia en perfil, en el cual
se puede apreciar que el coeficiente maximo es mayor conforme incrementa el
angulo de ataque, cumpliendo con la forma de comportamiento parabdlico el
incremento es bajo, y existe una diferencia considerable entre el andlisis en DF
con respecto a Fluent, esto por la precision manejada por ANSYS. Los valores
del CD son bajos. Asi mismo se puede apreciar que el coeficiente maximo es
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de 0.06 con un angulo de ataque de 18°, el comportamiento de la gréfica inicia
con un incremento lento, lo cual nos garantiza buen levantamiento y baja
resistencia.
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Grafica 11.- CD Vs a para perfil FX74 CL5 140.-a) Design Foil b) Fluent
La grafica 12 muestra el comportamiento del coeficiente de cabeceo, en el
cual podemos apreciar que el coeficiente maximo es de -0.28 con un angulo
de ataque de 5°, el comportamiento de la grafica inicia con un incremento
rapido y en una zona tiende a ser constante después baja, los valores en
ambos analisis son similares, dicho perfil tiene mayo cabeceo debido a su
curvatura.
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Grafica 12.- CM Vs a para perfil FX74 CL5 140.-a) Design Foil b) Fluent
Finalmente tenemos la gréfica 13 donde se muestra el comportamiento ante la
comparativa de la eficiencia aerodindmica recordado que este valor es la
relacion del CL y el CD. Se aprecia que sorprendentemente la eficiencia de
este perfil es muy alta, por lo cual hasta el momento, es el mejor candidato. La
eficiencia se mantiene alta de los 0 hasta los 9 grados.
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Grafica 13.- CL/CD Vs a para perfil FX74 CL5 140.-a) Design Foil b) Fluent
La distribucién de velocidad mostrada en la figura 22 muestra que la velocidad
en el extradds cumple con lo indicado en las bibliografias [23], [15]. En las flechas
amarillas se muestra el flujo a velocidad crucero de 22m/s y en la parte roja tenemos
un incremento de hasta 39 m/s lo que indica que las particulas incrementan mucho su
velocidad, ademas de que la distribucion de velocidad es muy prolongada y en una
region alargada.

Figura 22.- Distribuciéon de velocidad flujo laminar FX74 CL5 140, fluent.
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Perfil DF102

Basandonos en la bibliografia adquirida [33], se seleccion6 también el perfil
para ser analizado el DF102 mostrado en la Figura 23, es un perfil semi
simétrico, con una pequefa curvatura, disefilado en Design Foil.

Figura 23.- Perfil DF102
En la grafica 14 se muestra el comportamiento del perfil DF102 en el
levantamiento vs el angulo de ataque, en el cual podemos apreciar que el
coeficiente maximo tiende a 1.4 con un angulo de ataque de 13°, el
comportamiento de los coeficientes es intermedio en comparacion a los perfiles
anteriores y bajo con respecto al FX . En este perfil la diferencia de los valores
de CL entre los dos analisis varia poco.
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Grafica 14.- Cl Vs a para perfil DF102. a) Design Foil b) Fluent
En la grafica 15 se muestra el comportamiento del perfil en la resistencia, en el
cual se puede apreciar que el coeficiente maximo es mayor conforme
incrementa el angulo de ataque, cumpliendo con la forma de comportamiento
parabdlico el incremento es bajo, y existe una diferencia considerable entre el
analisis en DF con respecto a Fluent, esto por la precision manejada por
ANSYS. Los valores del CD son bajos pues no llegan a valores de magnitud de
las décimas. Asi mismo se puede apreciar que el coeficiente maximo es de
0.06 con un angulo de ataque de 18°, el comportamiento de la gréfica inicia
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con un incremento lento, lo cual nos garantiza buen levantamiento y baja
resistencia.
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Grafica 15.- CD Vs a para perfil DF102 .-a) Design Foil b) Fluent
La gréfica 16 muestra el comportamiento del perfil en el coeficiente de
cabeceo, en el cual podemos apreciar que el coeficiente maximo es de -0.4
con un angulo de ataque de 2°, el comportamiento de la grafica inicia con un
incremento rapido y en una zona tiende a ser constante después baja, los
valores en ambos analisis son similares, dicho perfil tiene mayo cabeceo debido
a su forma.
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Grafica 16.- CM Vs a para perfil DF102 .-a) Design Foil b) Fluent
Finalmente tenemos la grafica 17 donde se muestra el comportamiento del
perfil ante la comparativa de la eficiencia aerodindmica recordado que este
valor es la relacién del CL y el CD. Se aprecia que sorprendentemente la
eficiencia de este perfil es alta. La eficiencia se mantiene alta de los 3 hasta los
9 grados, posteriormente tiene una caida pronunciada.
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Grafica 17.- CL/CD Vs a para perfil DF102.-a) Design Foil b) Fluent
La distribucidén de velocidad mostrada en la figura 24 muestra que la velocidad
en el extradds cumple con lo indicado en las bibliografias [23], [15]. En las flechas
amarillas se muestra el flujo a velocidad crucero de 22m/s y en la parte roja tenemos
un incremento de hasta 29 m/s lo que indica que las particulas no incrementan mucho
su velocidad, la distribucidén de velocidad es muy prolongada y en una regidén alargada.

Figura 24.- Distribucion de velocidad flujo laminar DF102, fluent

1.3 Seleccion de perfil

Después de hacer el analisis de los perfiles de ala, teniendo en cuenta las
gréficas obtenidas se puede determinar que el mejor perfil de ala es
FX74CL5_ 140, a pesar de saber que el valor del nimero de Reynolds es menor
en BES0, y que el GA35 tiene un CL mayor en su maximo, se optd por el FX
porque el comportamiento general del perfil se ajusta de mejor forma a las
necesidades de la aeronave. Al tener un bajo numero de Reynolds y altos
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valores de elevacién podemos utilizar este perfil aerodinamico en el UAV que
volara en velocidades no muy altas como la bibliografia recomienda [20].
También se puede ver en la grafica 18 cémo la eficiencia tiene valores altos en
comparacidén con la otra superficie de sustentacion, asi como una resistencia
muy baja a altos angulos de ataque, también los altos valores de ascenso y
baja resistencia viene en una amplia gama de angulos. Debido a que el UAV
acaba de despegar, fumigado y la tierra, no tendra que maniobrar angulos
agudos de ataque, como lo haria en el caso de acrobacia, por lo que se
recomienda el uso de la superficie de sustentacién antes mencionado. Este
perfl ademas permitira un buen margen de carga de paga. La fineza
aerodindmica es alta en valores d 0 a 10°, lo que indica que este perfil sera
eficiente en el transcurso del rocié del pesticida, y aunque disminuye a angulos
prolongados, e estos angulos seran alcanzados solo en maniobras de ascenso,
por lo que no afectara considerablemente el desempefo de la aeronave. Una
de las debilidades de este perfil es su curvatura, pues aunque es bueno que
proporcione altos coeficiente de levantamiento, también arroja altos coeficientes
de cabeceo, lo que indica a que el estabilizador horizontal sera de proporciones
considerables. Para el estabilizador horizontal y vertical, se considera un perfil
simétrico NACA 0012, debido que al ser un UAV, el momento de cabeceo sera
con un cambio constante por el consumo de combustible y la aplicacion del
fumigante. Los rangos de resistencia al avance son bajos y los de
levantamiento considerablemente bueno, por lo cual para disefiar el
estabilizador sera mas sencillo hacer los calculos y modificaciones.
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Grafica 18 POLAR perfiles
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2 ELECCION DE ALA

Posterior a la seleccion del perfil, pasamos al célculo de la superficie alar que
se empleard para levantar el peso de la aeronave, asi como de los
componentes, combustible y de la carga util. La consideracion principal sobre
la eleccidon de la configuracion sera que el levantamiento generado a diferentes
angulos de ataque sea mayor que el peso maximo, lo cual nos garantizara que
el avion sea capaz de mantener vuelo. Asi mismo se busca que el ala
mantenga un equilibrio entre el levantamiento y la resistencia aerodinamica que
tendra el ala.

PESO DE LA ERONAVE: Wrow = 2914.57N

Considerando las condiciones de vuelo tenemos que:

v=222222 ., p=090996%L
m

N

1
si sabemos que : L = EqSCl

2L 2+184.1019 kg * 9.81 7

- = 8.13m?
pV2C "

tenemos que : S = kg —
0909965+ (22.222 &) 1.6

2.1 Analisis configuracion geométricas de ala

En esta seccion se presentan los andlisis de las tres formas alares

consideradas como candidatas para ser las sustentadoras del UAV fumigador,

la geometria que resulte ser la mejor sera ingresada a los coédigos de MATLAB

para los célculos de desempenio.

CONFIGURACION DE ALA 1

Tomando en cuenta que el alargamiento apropiado para la aplicacion en
fumigadores consideramos un valor de 7, como se menciona en la
bibliografia [10] Lo cual busca tener la mejor relacion entre la superficie alar y
su envergadura, lo cual facilitard el encontrar la mejor cuerda aerodinamica
media (mac) para la geometria del ala.

b=+vVAR +*S =7 %8.13 = 7.54m

_ S _ B3 _ L o,
mac = AR_ 7 = 1. m
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Para esta primera configuracién se tomd el valor de la mac como valor para Cr
(cuerda raiz) y Ct (cuerda punta) para formar un ala rectangular como se
muestra en la figura 25.

Figura 25.- Configuracion alar #1 forma rectangular.
Después de someter a un flujo virtual en el paquete de ANSYS - Fluent se
obtuvieron los datos necesarios para encontrar las graficas necesarias para
poder determinar el comportamiento de esta configuracion de ala. Figura 25

Figura 25.1.- Configuracion alar #1 forma rectangular ANSYS.

En la gréfica 19 se muestra el comportamiento del ala en la fuerza de arrastre a
diferentes angulos de ataque, en el cual podemos apreciar que el
comportamiento de la gréfica tiende a ser una parabola, las diferencias entre
los grados 10 y 11 se deben al comportamiento del fluido a estos angulos de
ataque.
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Grafica 19.- ARRASTRE [N] VS ANGULO DE ATAQUE [°] ala 1
En la grafica 20 se muestra el comportamiento ante una variacion de angulo de
la fuerza de levantamiento total del ala, en el cual podemos apreciar que la
fuerza maxima es alrededor de 4000N con un angulo de ataque de 12°,
mientras que el valor minimo a 0° es de 1857 N. Tenemos que considerar que
el peso tedrico total de la aeronave es de 2914N, por lo cual desde los 5° se
cumple.
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Grafica 20.- LEVANTAMIENTO [N] VS ANGULO DE ATAQUE [°] ala 1
Para observar la eficiencia del ala 1 se realiz6 la grafica 21, donde se muestra
el comportamiento de esta geometria rectangular ante la comparativa L vs D, en
el cual podemos apreciar que hay hasta un 48% de fineza aerodinamica, entre
los rangos de operacion de 4°a 9 °.
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Grafica 21.-EFICIENCIA AERODINAMICA VS ANGULO DE ATAQUE [°] ala 1

El ala 1 se esquematizé en AVL para ver el comportamiento de la distribucion
de fuerzas.

Figura 26.- Analisis AVL, para 3°.- Distribuciéon de CL por estaciones Ala 1
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CONFIGURACION DE ALA 2

Los planeadores deben su alta eficiencia aerodinamica al alto alargamiento del
ala. Dicho valor se encuentra en un promedio de 28, asi que para buscar una
alta eficiencia aerodinamica y tener una buena maniobrabilidad, como es
caracteristico en las avionetas con un alargamiento de 7, se utilizara el valor
intermedio de estas aeronaves para intentar tener eficiencia y maniobrabilidad
de la aeronave. Por lo cual se utilizardq un valor de alargamiento de 17.5 y una
conicidad o estrechamiento de 0.5.

ENVERGADURA
b=vVAR+*S =+175+813m2=11.9m
CUERDA DE RAIZ Y CAUERDA DE PUNTA
2 *% =(Cp+ Cp)....21) ,portanto 136m=Cg+ Cr..1

si —=A ,entonces Cr=A1%Cg

CT = O.SCR w2

Sustituyendo 2 en 1

Cr+ 0.5C; = 1.3m
1.5C; =13m
Cr=0.864752m
Cr =0.432376 m

G

Figura 27.- Configuracion alar 2 , semi-eliptica

Pagina 73



Después de someter a un flujo virtual en el paquete de ANSYS - Fluent se
obtuvieron los datos necesarios para encontrar las gréaficas necesarias para
poder determinar el comportamiento de esta configuracién de ala. Figura 28

Figura 28.- Configuracion alar #2 forma rectangular ANSYS.

Al igual que en el ala anterior, se realizaron las graficas correspondientes. En la
grafica 22 se muestra el comportamiento de la configuracion semi eliptica con
doble estrechamiento, en el cual podemos apreciar que el valor maximo es de
4250 N con un angulo de ataque de 12°, el comportamiento de la gréafica inicia
con un incremento lento y finalmente con un incremento rapido.

4500

0 5 10 15 20
Alpha

Grafica 22 LEVANTAMIENTO [N] VS ANGULO DE ATAQUE [°] ala 2
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En la grafica 23 observamos el comportamiento de la resistencia , se muestran
los valores obtenidos en esta ala son mas bajos y oscilan entre los 80 y 600 N,
desde los 2° . Esta ala tiene un comportamiento casi constante a lo largo de la
variacion del angulo de ataque en los primeros 7 grados después tiende a
parabdlica.
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Grafica 23 DRAG [N] VS ANGULO DE ATAQUE [°] ala 2
A continuacién se aprecia en la grafica 24 el comportamiento de esta segunda
geometria semi eliptica ante la comparativa L vs D, en el cual podemos
apreciar que hay hasta un 70% de fineza aerodinamica, entre los rangos de
operacién de 0° a 7 °. A pesar de haber visto un comportamiento favorable en
las graficas anteriores, tenemos que la eficiencia baja drasticamente ante el
incremento de angulo de ataque.
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Grafica 24 EFICIENCIA AERODINAMICA VS ANGULO DE ATAQUE [°] ala2
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El ala 2 se esquematizé en AVL para ver el comportamiento de la distribucion
de fuerzas.

Trerviz Place

Figura 29.- Analisis AVL, para 3°.- Distribuciéon de CL por estaciones Ala 2
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CONFIGURACION DE ALA 3

En la figura 30 se observa la distribucion de las fuerzas de levantamiento a lo
largo de la envergadura del ala, dicha distribucion varia segun la geometria de
ésta, de alli que se eligidé un estrechamiento (A) de 0.5 para acercarse a una
distribucién eliptica de acuerdo a la teoria de Prandtl, por lo cual se obtiene una
disminucién del arrastre inducido [10].

14

camcaviirmes
1.2

ESTRECHAMIEXTO

=10
=08
=9

1.0 =t

LOCALIZACION DE LEVANTAMBEATO FN LA EMVTRGAIM RA
LEVASTAMIES 1O PROME D)

T : : : K
. Y o s s T
RalZ PLNTA

LG ALIZACMON EN LA EAVERGADE RA

Figura 30.- Distribucion de la fuerza de levantamiento a lo largo de la
envergadura. Grafica de Daniel P. Raymer; “Aircraft Design: A Conceptual
Approach “; AIAA Education Series; USA 1992[34].

Para la cuerda raiz, usamos el valor de la mac calculado con un AR de 7 como
se mencioné en el célculo del ala anterior, aclarando que se usa por la
referencia del ala anterior dejando independiente el valor del AR de esta ala.

1=Z=05 Cr=0.5%Cq = 0.5 %0.9546 = 0.4773m
R
Cr=0.9546m
Ct=0.4773m
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Para el célculo de la envergadura, seccionamos el ala en areas regulares como
se muestra en la figura 18, y se hicieron las operaciones tomando en cuenta la
Ct yCr.

- b =

Figura 31.-Configuracion alar 3 con forma semi eliptica, un
estrechamiento.

Consideraciones:
Al = A2, Al =A3+ A4

Considerando los calores de Cry Ct y proponiendo una longitud con un valor de
1.5m en la zona de decrecimiento de cuerda.

Al = 1.5%0.477 = 0.7155 m?
As = A1+ A2 + A3 + A4 = 2.1465 m?
A5 =S — As = 4.2331m?

Como el Cr es de 0.9546 m podemos tener la longitud de la zona rectangular
del ala.

A5 42331

X = 00546 ~ 09546~ A344m

Por tanto tenemos que:

b=15+15+44343=7.4344m

Después de someter a un flujo virtual en el paquete de ANSYS — Fluent se
obtuvieron los datos necesarios para encontrar las graficas necesarias para
poder determinar el comportamiento de esta configuracion de ala. Figura 32
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Figura 32.- Configuracioén alar #3 forma rectangular ANSYS.

Para esta tercera configuracion también se realizaron las gréficas
correspondientes de las variaciones de levantamiento y arrastre. En la grafica
25 se muestra el comportamiento de la configuracion con simple
estrechamiento, en el cual podemos apreciar que el valor maximo es de 480 N
con un angulo de ataque de 16°, el comportamiento de la grafica inicia con un
incremento lento y finalmente con un incremento intermedio cabe mencionar
que los valores alcanzados son mas bajos que la configuracion 1y 2.
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Grafica 25 ARRASTRE [N] VS ANGULO DE ATAQUE [°]ala 3
En la grafica 26 se tiene el levantamiento, los valores obtenidos en esta ala son
mas altos que en el ala 2 y aunque el valor inicial es debajo del obtenido en el
ala 1, el comportamiento del levantamiento es favorable para el peso de la
aeronave. Los valores oscilan entre los 2100 y 5000 N, lamentablemente hasta
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los 4° se supera el peso de la aeronave. Esta ala tiene un comportamiento casi
constante a lo largo de la variacion del angulo de ataque.
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Grafica 26 LEVANTAMIENTO [N] VS ANGULO DE ATAQUE [°] ala 3
La fineza aerodinamica del ala 3 , tiene un rango de 0° a 8° con incremento
hasta llegar a 70%, después decrece, aunque se presente una reduccién de
eficiencia, se considera que en los primeros valores del angulo de ataque se
presenta un buen comportamiento en esta configuracion (Grafica 27).

80
70
60
50

< 40
30
20
10

0

/

Z

EE==—=====

0

10
alpha

15 20

Grafica 27 EFICIENCIA AERODINAMICA VS ANGULO DE ATAQUE [°] ala 3
El ala 3 se esquematizo en AVL para ver el comportamiento de la distribucion

de fuerzas. Figura 33.
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Treffrir Plare

Figura 33.- Analisis AVL, para 3°.- Distribucion de CL por estaciones Ala 2

2.2 Seleccion de configuracion alar

La comparacién de las tres alas, arrojan como analisis que el Ala 3 cumple de
forma mas satisfactoria con las necesidades de la aeronave, una de las razones
es que como se muestra en la grafica 26, el levantamiento necesario para que
la aeronave despegue con peso maximo, es cumplido por los valores del
analisis, ademas de que la eficiencia entre los 3 y 12° es aceptable, aunque la
resistencia del ala 3 es mayor que la del ala 2, el levantamiento cumple con los
valores buscados en el ala 3. La figura 33 muestra el comportamiento del
levantamiento a lo largo de las estaciones del ala, este comportamiento muestra
el levantamiento con una distribucion “casi uniforme”, con su respectivo cambio
en las puntas de ala debido al cambio de geometria. Por tanto se considera que
el ala con configuracion trapezoidal es la idonea para la aplicacién al proyecto.
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3. ELECCION DEL FUSELAJE

Para la eleccién de la forma del fuselaje se contemplaron 4 posibles, una
alargada y delgada, una corta y gruesa, una forma media con una
circunferencia que respeta el tamano original del tanque y una forma en forma
de perfil alar. Los disefios fueron realizados con base al Capitulo 8 del libro
Aircraft performance and design de J. Anderson [23].

3.1 Analisis configuraciones geométricas fuselaje

Los valores de los resultados realizados en Fluent y AVL varian poco con
respecto al cambio de angulo de ataque, por lo que para el andlisis de cada
fuselaje solo se presentara el valor de 3° de angulo de ataque.

CONFIGURACION DE FUSELAJE 1

La primera forma analizada es delgada y alargada. En la figura 34 se muestra el
fuselaje en AVL y Fluent, el resultado para el CL es de 0.005 mientras que el
CD es de 0.029 para 3°. (Didmetro mayor 0.24 m menor 0.12m longitud 5.16m)

Figura 34.- Analisis AVL, Fluent, fuselaje 1, para 3°.

Pégina 82



CONFIGURACION DE FUSELAJE 2

La segunda forma analizada es corta y gruesa. En la figura 35 se muestra el
fuselaje en AVL y Fluent, el resultado para el CL es de 0.006 mientras que el
CD es de 0.035 para 3°.(Diametro mayor 0.60 m menor 0.35m longitud 3.6 m)

Figura 35.- Analisis AVL, Fluent, fuselaje 2, para 3°.
CONFIGURACION DE FUSELAJE 3

La tercera forma analizada esta entre la alargada la forma corta. En la figura 36
se muestra el fuselaje en AVL y Fluent, el resultado para el CL es de 0.0013
mientras que el CD es de 0.029 para 3°. (Diametro mayor 0.48m menor 0.24m
longitud 4.88m)

Figura 36.- Analisis AVL, Fluent, fuselaje 3, para 3°.
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CONFIGURACION DE FUSELAJE 4

La cuarta forma analizada es alargada con forma de perfil. En la figura 37 se
muestra el fuselaje en AVL y Fluent, el resultado para el CL es de 0.0020
mientras que el CD es de 0.03 para 3°.

Figura 37.- Analisis AVL, Fluent, fuselaje 4, para 3°.
3.2 Seleccion geometria fuselaje

Con los resultados obtenidos en los andlisis de fluent y AVL, al percatarse que
la variacion de los valores del CL y CD es minima con respecto al angulo de
ataque se optd por tomar el valor de 3° de angulo de ataque para cada modelo,
con ello se realizé el comparativo y se pudo tomar una de las formas como
fuselaje del proyecto. El fuselaje aunque tiene una resistencia baja con respecto
a los demas, su forma alargada provocaria que el pesticida se expandiera a lo
largo del contenedor, por tanto cuando el pesticida se aplique, el centro de
gravedad variara, esta forma aumenta el margen de cambio del CG por lo que
es probable que provoque que el sistema sea inestable. El fuselaje #2, tiene un
area mojada mayor que los otros fuselajes, se aprecia en los valores de CD que
tiene una resistencia al avance mayor, lo cual provocaria que el UAV consuma
mayor combustible y limite su maniobrabilidad. Descartando los fuselajes las
opciones mas viables eran el #3 y #4, de los cuales se eligi6é la configuracion
namero 3, por una parte aunque el fuselaje cuatro tiene mejor vista, el fuselaje 3
es mas sencillo de construir y transportar, ademas de que los montantes de ala
y empenaje serian mas sencillos. Por otra parte este perfil en el fuselaje
provocaria que tuviese un cabeceo mayor, a su vez este cabeceo obligaria a
tener una superficie estabilizadora mayor. Por estas razones se optd por elegir
el fuselaje numero 3.
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4. OPTIMIZACION

La optimizacion incluye el descubrimiento de los "mejores valores" de alguna
funcién objetivo dado un dominio definido, incluyendo una variedad de
diferentes tipos de funciones objetivo y diferentes tipos de dominios. Un
problema de optimizacion puede ser representado de la siguiente forma. Dada:
una funcibn F:A - R donde A es un espacio de busqueda. Se puede
buscar:

a) Un elemento xyen A tal que f(x,) < f(x) paratodo x en A ("minimizacién")
b) Un elemento x, tal que f(x,) = f(x) paratodo x en A ("maximizacion").
Heuristicas

Existen métodos de optimizacion, como lo son los de notacion finita de
convergencia. Ademas de los algoritmos (terminacion finita) y los métodos
iterativos (convergentes), existen heuristicas que pueden proveer soluciones
aproximadas a algunos problemas de optimizacién [40] :

Evolucion diferencial

Algoritmo de busqueda diferencial
Relajacion Dinamica

Algoritmos genéticos

Nelder-Mead

Optimizacion por enjambre de particulas

Para los analisis desarrollados en esta TESIS, se utilizaron el método de
algoritmos genéticos y Nelder-Mead. Haciendo un acople entre ambos métodos,
primero se hace una busqueda exhaustiva con el método de algoritmos
genéticos, haciendo mutaciones entre las diferentes configuraciones de la
aeronave, se evalla el desempefio de cada configuracion como se vera en el
Capitulo 4 y posteriormente se modifica la geometria. Después, se hace una
busqueda “final” con el método de minimos la cual es una busqueda heuristica
popular que aproxima mediante la minimizaciébn para esta busqueda en
necesario usar una funcion objetivo, la cual es determinada a través de los
diversos cadigos realizados en la presente TESIS.
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5. LOCALIZACION DEL ALA A LO LARGO DEL FUSELAJE

Como se menciond en el apartado 2.3, se desarrollé6 un cédigo en MATLAB
capaz de determinar el peso de la aeronave de forma automatica con el ingreso
de datos a través del archivo mision.dat, este peso es calculado por el cédigo
MaxTOW_Estimation.m, el peso es utilizado por el programa central llamado
Master.m. Dicho programa ademas toma como base los resultados ingresados
del modelo, los cuales provienen de la geometria resultante de los analisis de
perfil (FX74CL5_140.dat), ala (MODELX2.avl) y fuselaje (fux.dat). Esta
geometria es enlazada al cédigo central por medio de los softwares AVL y
Matlab a través de una serie de comandos definidos en el codigo central. Para
correr el programa es necesario tener un valor de empenaje el cual sustrae del
cbdigo de geometria, la geometria es modificada por el programa central para
encontrar el valor “6ptimo” para el equilibrio entre el estabilizador horizontal y la
posicion del ala. Es modificado el angulo de ataque del ala, el tamafno del
empenaje, el angulo de cada uno de los estabilizadores y la distancia entre
ellos. Una vez desarrollado el analisis mostrado en la seccidn 4.1 se obtiene el
resultado de la configuracién de la aeronave. Figura 38. (Cédigos Anexo B)

[MaxTOW_E stim ation.mJ

Figura 38.- Esquema de funcionamiento de cédigo central Master.m.
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5.1 Configuracion del UAV

El codigo disefiado, como se menciond anteriormente, necesita una
configuracion inicial, la cual esta plasmada en el archivo "MODELX2.avl", este
archivo contiene las medidas bésicas de toda la aeronave, tales como la
envergadura de ala y estabilizadores, la geometria de las superficies de
sustentacién y el angulo de las mismas. Asi mismo la forma del fuselaje. Esta
geometria es procesada en AVL [25], este programa tiene la capacidad de
arrojar datos de los coeficientes aerodinamicos, de las fuerzas aerodindmicas,
asi como graficas y representaciones vectoriales del comportamiento ante el
fluido, como se menciond esta geometria variara de acuerdo a las iteraciones.

[ MaxTOW_Estimation.m ]

................... >/ Master.m r(__-——-—-) AVL.exe

Figura 39.- Esquema de funcionamiento de cédigo central Master.m mas
CG.
El centro de gravedad se calcula mediante la funcién "CG.m", que toma los
valores de la cuerda de raiz (cr), la cuerda de la punta (ct), la envergadura (b),
la superficie del ala y de los estabilizadores. Esta funcion puede calcular los
centros de gravedad teniendo en cuenta las distancias (x) de cada elemento
con el datum y los pesos (w) obtenidos en la Seccién 2 con base en la
bibliografia [39]. Todos los valores de esta funcion se leen desde el archivo
generado por la funcion MaxTOW _Estamation el cual es llamado "wo.txt" asi
como la geometria inicial "MODELX2.avl'. La funcién CG calcula el centro de
gravedad de la configuracidn y la cuerda media aerodinamica, este proceso se
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hace a través del codigo Master.m. Una vez realizada la corrida el programa
cambia la posicion del ala, esto provoca que se mueva el CG nuevamente, de
tal manera que el programa hace un ajuste basado en la literatura [23]. Los
resultados se almacenan en el archivo "CG.txt". Mientras se ejecuta el
programa, la geometria se modifica en el cddigo "GenGeo3.m", segun la
posicion del CG y se configura en "MODELX2.avl".Figura 39.

5.2 Funcioén Objetivo

Una vez que se tiene la geometria de la aeronave, con el peso y la posicién del
CG, se procede a encontrar la mejor configuracidn mediante un "Ajuste" para
esta geometria, esta paso es importante, porque involucra a una de las
funciones objetivo que contribuye en optimizar el analisis, el programa analiza
el comportamiento en vuelo recto y nivelado, considerando lo sefialado en la
seccidn 4.1. La configuracidon de vuelo recto y nivelado involucra las fuerzas y
momentos que se muestran en la Figura 40.

Moh Ls acy

W

Figura 40.- Fuerzas y Momentos. Vuelo recto y nivelado.

A partir de las ecuaciones basicas de la aerodinamica, tenemos:

1
Lwf = p(h) * V(R)? * S(b, cr, cm, ct) * CL, (22)
1 —
Mowf = Ep(h) * V(h)? * S(b,cr,cm, ct) x CLy * C(S, b, cr, ct) (23)
1
Lh == p(h) <V (h)? + S(b, cr, cm, ct) * CLq (24)

1 _
Moh = Ep(h) *V(h)% * S(b,cr,cm, ct) * CLy, x C(S,b,cr,ct)  (25)

La optimizacién es un método para determinar los valores de las variables que
intervienen en un proceso o sistema de manera que el resultado es el mejor
posible, esto bajo criterios de evaluacién. En el caso mas simple, un problema
de optimizacibn es maximizar o minimizar una funcién real seleccionar
sistematicamente los valores de entrada (tomado de un conjunto permitido) y
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calculando el valor de la funcién. La generalizacién de la teoria y técnicas de
optimizacién para otras formulaciones que comprenden una gran area de la
matematica aplicada. En general, la optimizacién incluye el descubrimiento de
los "mejores valores” de un dominio de funcion definida objetivo dado,
incluyendo una variedad de diferentes tipos de funciones objetivo y diferentes
tipos de dominios, para definir tal que [35]: (Distribucibn de Momento Fig 2
apéndice A)

cg _—
ZF_O L-WwW=0 f2=abs(L—W)

Asi tenemos que las funciones anteriores, de la fuerza en el eje “y’ y el
momento que actua alrededor de este, tienen el siguiente “peso”

f=wlfl+w2f2;

wl+w2=10-wl=w2 =05 (26)

Por tanto, la funcion objetivo quedaria de la siguiente manera:
f =0.5x (abs(L — W) + abs(M)) 27)

Como se puede apreciar en la ecuacién 27, la funcién peso de las dos
componentes de la funcidén objetivo son iguales. Para la posicién de "Trim" se
utiliza la técnica de optimizacién computacional evaluando la funcién objetivo,
existen diferentes métodos, para el proyecto utilizamos el tipo "heuristica”,
dentro de este género estan los métodos de algoritmos genéticos y Nelder-
Mead [40] utilizados para el disefio el UAV. El co6digo a cargo de encontrar la
mejor configuracién se compone de dos etapas. La primera etapa consta de un
algoritmo evolutivo utilizado por el cédigo almacenado en la funcién "FunObj.m"
que evalua, modificada y muta los “individuos” a través del comando "GA" ,
pre-cargado en el paquete de Matlab. Posteriormente se busca que la funcion
objetivo (f) sea minima, esto para buscar el equilibrio de la aeronave
considerando que los cambios estan sujetos a las variaciones de angulo de
ataque del estabilizador horizontal, del ala y la posicién longitudinal. La primera
etapa sirve como una forma de "bUsqueda exhaustiva", a continuacion, en la
segunda etapa se hace una busqueda del minimo, solo alrededor del punto de
equilibrio encontrado por el algoritmo genético que se hace en la etapa uno, en
esta segunda etapa se utiliza el comando "fminsearch" pre-cargado en Matlab.
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Para realizar la busqueda “fina”, este comando también se encuentra asignado
dentro del cédigo de la funciéon "FunObj.m”, la cual esta enlazada con la funcion
"AutomaticoX.m", que hace la modificacion en las funciones de la geometria
mencionadas anteriormente. La "FunObj.m” es controlada por el cédigo central
“Master.m”. Este proceso se muestra en la Fig. 41

MODELX2.avl

[ MaxTOW_Estimation.m ] AVL.exe

e,

wolk frean,, e,

fminsearch

"""""" I GA |{ FunObj.m]

Segunda etapa

Primera etapa

AutomaticoX.m

Figura 41.- Esquema de funcionamiento de cédigo central Master.m mas
funcién objetivo.

Para evaluar la funcién objetivo se muestra en la ecuacion (27), se obtienen los
valores de levantamiento y el momento de cabeceo de la aeronave, los cuales
corresponden a las ecuaciones (22 a 25). Esto se hace ejecutando el programa
AVL, que se manda llamar desde dentro de la funcién "AutomaticoX.m" con el
cédigo: avl.exe <entrada.txt> out.txt, que es responsable de tomar un archivo de
cada una de las corridas, para cada angulo de ataque y por ende automatizar
el andlisis, gracias al archivo "intput.txt", que ayuda a realizar una mayor
cantidad de andlisis con una menor inversién de tiempo. Un ejemplo de analisis
es el mostrado en la figura 42. Tras el analisis, los datos obtenidos se guardan
en el archivo "out.txt", que a su vez proporciona los datos a la funcion
"FunObj.m", que en ultima instancia determina el valor de la funcion objetivo.
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Figura 41.1.- Analis de levantamiento a diversos angulos de ataque
Este proceso se realiza las veces necesarias hasta satisfacer los requisitos
establecidos en la funcidén objetivo del algoritmo genético. Para nuestro analisis,
se busca reducir al minimo el valor de la funcién. Una vez encontrado el punto
mas cercano al “optimo” se procede a hacer uso del comando de busqueda del
minimo con el método de Nelder-Mead, el cual también usa el codigo de la
funcién "FunObj.m". Una vez que encuentre la mejor configuracion, se continda
modificando la geometria para el analisis posterior y asi sucesivamente. Cabe
mencionar que en la configuracién también se modifica la geometria del ala, del
estabilizador, el tipo de configuracién de cola y la posicién con respecto a GC
como se muestra. El volumen del estabilizador horizontal se modifica en el
cédigo con respecto, a las evaluacion de la funcién objetivo (Ec. 27) Ejemplo
Figura 42.

Figura 42.- UAV con V tail.
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6. COEFICIENTE DE VOLUMEN DEL ESTABILIZADOR HORIZONTAL Y
VERTICAL

El volumen de los estabilizadores se encuentra contemplado dentro de los
cédigos realizados en MATLAB para poder modificar en el archivo de geometria
el tamanfo y/o la configuracion de este, el Unico parametro fijo es el perfil, que
como se menciond en la seccion 1.3, del presente capitulo se utiliza un
NACAO0012, el proposito del estabilizador es el contrarrestar el momento que
genera el ala y proporcionar la direccion a la aeronave.
Para este volumen se utiliz6 una primera estimacion bajo valores histéricos y a
partir de datos geométricos de la aeronave, posteriormente se acopla al cédigo
de geometria visto en la seccion anterior.

ESTABILIZADOR VERTICAL

Generalmente se disena el estabilizador horizontal para que ejerza una fuerza
del 10% de la fuerza producida por el ala. Con las especificaciones del perfil
aerodinamico a emplear en el estabilizador podemos determinar las
dimensiones geométricas de este. [23] Fig. 43

Max eficiencia NACAQ012: 70L/D -> 6 °->0.6

2L 2%x0.1%2914.57 N

5= pV2C - kg == m\?
L 0909964 « (22.222 —) «0.71
m S

= 1.82 m?

ENVERGADURA

b=vVAR+*S=+7%182m2=3.57m
CUERDA DE RAIZ'Y CAUERDA DE PUNTA
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Sustituyendo 2 en 1
Cr + 0.5C; = 0.958m

1.5C; = 1.01m
Cr=0.67m
Cr=0.33m

Nota: La distancia entre ala- centro aerodinamico del estabilizador horizontal se
representa con X ,cy

b estH

Figura 43 Bosquejo del estabilizador horizontal
La configuracién preliminar utilizando lo calculado en el punto anterior se
muestra en la figura 44.

Borde delala —) Borcdc]
ol 2
Cuerdamedia estabilizador
s horizontal
'
| Centro
Centro aerodindmico
aerodindmico del
Centrode estabilizador
gravedadCG / horizontal
f ‘h‘- p—
I H
Cuerdamedia
del
Xacwg — o estabilizador
| horizontal
Cn
Xee L—r =
Xacy
I

Figura 44 Parametros geométricos para el modelo de momento de
cabeceo
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ESTABILIZADOR VERTICAL

Una primera estimacion para la determinacion de las dimensiones del
estabilizador vertical se puede determinar mediante un estudio de datos
histéricos, tenido una distribucion similar a la mostrada en la figura 45, con
valores de
Cyr = 0.5, Cyr = 0.04 para aeronaves de agricultura segun [11], cabe mencionar
que la forma mostrada en la Fig. 46 variara conforme a la manipulacién del
cddigo y la variacion de medidas comandadas por la funcion objetivo.

) d

[ Lur A

\ /!/\,/ _l_

Lyr |

L7 '!

Ca@ 5

Figura 45 Método para dimensionalizacion del empenaje
AREA PARA EL ESTABILIZADOR VERTICAL

_ CyrbyS, _ 0.04 x 7.4344 m * 6.379668 m?
T Ly 3.34m

= 0.568 m? ... (28)

ENVERGADURA

b=+vVAR xS =+/2%0.568 m? =1.0658 m
CUERDA DE RAIZY CAUERDA DE PUNTA
S
2 % E = (CR + CT)
Cqp + Cp = 1.0658 m...1
Cr
— =1
Cr

CT=A*CR
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CT == 05 CR 2

Sustituyendo 2 en 1
Cr + 0.5C; = 1.0658 m
1.5C; = 1.0658 m
Cr = 0.71053 m
Cr =0.3552m

ctestV. —

cr est V, b estV

Figura 46 Bosquejo del estabilizador vertical
El siguiente diagrama del proceso se modifica agregando a la geometria del
estabilizador horizontal-vertical las tres diferentes configuraciones que este
puede tomar, V, T y T invertida. Fig 47.

GENOICED

- -

MODELX2.avl ).}

[ MaxTOW_Estimation.m ]

wWo.tx fesea,,

fminsearch

Figura 47 Esquema de funcionamiento de codigo central Master.m y
funciéon empenaje
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CAPITULO 4

DESEMPENO

El comportamiento de la geometria que se encuentra en la seccion anterior es
fundamental para el disefio de la aeronave, por dicha razén se deben obtener
los valores de rendimiento, que indican si el modelo es adecuado o no para las
necesidades de la misién. La literatura define como valores esenciales [34] los
qgue se muestran en la Figura 11, el coeficiente Maximo de elevacién (CLmax),
la eficiencia aerodinamica (L / D), radio de empuje, (T / W) y la carga alar (W /
S). Para encontrar estos valores, es necesario conocer algunos parametros
importantes como CL max y el angulo de la misma, la velocidad de perdida
(Vstal)l, la potencia requerida etc. Estos valores se calcularan en base a los
resultados del analisis del capitulo anterior, que se almacenan en el archivo "
out.txt”. Para poder hacer un analisis de desempefio, es necesario tomar los
valores obtenidos en el andlisis aerodinamico del capitulo anterior.

1. COEFICIENTE DE SUSTENTACION MAXIMO (CLmax)

El primer paso en el calculo de las prestaciones, es encontrar el punto
culminante de la aeronave, el cual dependera de la minima velocidad, por lo
que es necesario encontrar el valor de coeficiente maximo de levantamiento. El
programa de AVL no puede encontrar un CL méx directamente, debido a que
los valores de CL tienden a crecer conforme aumenta el angulo de ataque
(Grafico 28), si se corriera llegaria a un alfa de 90 ° donde divergiria. En el
grafico 28 se puede apreciar un comportamiento “casi” lineal, que incrementa
gradualmente, a diferencia de otros analisis, donde se aprecia un maximo y
después una caida del valor de CL. Por esta razén, se optd por realzar el
método de Anderson, para encontrar el valor de CL max el cual sera usado
posteriormente en célculos de parametros de desempeno.
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Grafica 28 Alpha vs CL aeronave (Ejemplo).- AVL
El programa AVL utiliza coeficientes locales de cada estacion de las superficies
para calcular el coeficiente de levantamiento total del modelo, para esto utiliza
un conjunto de todos los valores de las estaciones. Estos valores fueron
compilados en el archivo de salida "out.txt" , en la figura 48 que muestra los
resultados de uno de los analisis realizado en AVL, donde se puede ver que
cada estacion tiene un coeficiente de elevacion, resistencia y momento.

Fumlgador Madel ¥

3.0000 0.00an
0. 00oan
O.0o0od

Figura 48.-Distribucion de coeficientes locales.
Para efectos de andlisis solo se utilizaran los valores del coeficiente de
sustentacion, para determinar el coeficiente maximo local se debe comparar
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cada uno de los valores de las estaciones. Posteriormente se compara el valor
maximo de las estaciones con el maximo CL del perfil aerodinamico utilizado en
el ala (FXCL5- 140).Una vez que se encuentra un valor de estacion mayor al
CLmax del perfil se define que este es el valor maximo de la aeronave y a su
vez se almacena el angulo que es considerado el angulo de CL maximo de la
aeronave. Para realizar lo anterior, se disefio la funcion "Vstall.m" que es capaz
de leer el archivo "out.txt" determinar el coeficiente maximo local de la aeronave
y almacena los valores de CL locales, alfa y posicion en la cadena principal del
vector. Una vez determinados los valores se almacenan en el archivo”
alpha_CIlmax.txt ", esta funcién de Vstall es comandada por el programa central
" Master.m "del programa. Figura 49.Esta etapa del analisis hace uso de las
salidas y entradas de AVL, como lo son el input.ixt, que es el ingreso de los
angulos de ataque a analizar y los comandos para analisis de fuerzas por
estacion, estos resultados después de ser procesados por AVL se almacenan
en out.txt, El archivo inputx3.txt solo ejecuta un angulo por corrida y el valor
variable cambia por cada corrida, este resultado se guarda en outx3.txt

O © =

AVL.exe

mision.dat { MaxTDW_Estimation.m]
- L CGM
| GA I{ FunObj.m ]

Segunda staps

Primera staps

AutomaticoX.m

)
outd bt inputxd.tet
Vstall.m
alpha_Clmas.txt

Figura 49 Esquema de funcionamiento de cédigo central Master.m mas
CLmax
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2. VELOCIDAD DE PERDIDA (Vstall)

Con el angulo de ataque del coeficiente de sustentacion local, almacenada en el
archivo "alpha_Clmax.txt" .Se puede determinar el coeficiente maximo que se
busca en el archivo "out.ixt" para este angulo alfa indicado. La Vstall se puede
calcular utilizando la Ecuacién 29.

v B 2xW 29
stau = | oL — (29)

La velocidad de pérdida también servira para la delimitacion de la curva de
potencia, el calculo de la pista requerida para el aterrizaje y despegue
maniobras etc. El proceso de calculo de la ecuacién 29 se encuentra en la
funcion “Vstal.m” de la figura 49.

3.- POLAR DE LA AERONAVE
3.1 {Qué es?

La polar es la relacion entre el levantamiento de un avién y su arrastre,
expresada en términos de la dependencia del coeficiente de sustentacion con
respecto al coeficiente de arrastre. Puede ser descrita por una ecuacion o
representada en grafica denominada polar [15]. Las propiedades aerodinamicas
significativas del ala de los aviones son resumidas por dos magnitudes
adimensionales, el coeficiente de sustentacion y el coeficiente de resistencia
(CL y CD).Aunque también son importantes las variaciones en el angulo de
ataque a, el numero Reynolds Re y el numero Mach M. El arrastre polar de una
aeronave contiene casi toda la informacién requerida para analizar su
rendimiento y por lo tanto para comenzar un disefno. [25]

3.2 Métodos

Para el calculo de sustentacion y arrastre el AVL considera la interferencia entre
elementos de la aeronave, como se muestra en la Figura 50. El aumento de los
valores depende de la altitud de vuelo, la superficie del ala y el coeficiente de
elevacion, asi como la velocidad de vuelo. AVL es un método CFD, como
cualquier método de célculo. Como todo software AVL es limitado en sus
alcances, lo cual deberia tenerse en cuenta en cualquier aplicacion dada. Este
programa usa un modelo de vortice en cuadricula que es el mas adecuado en
configuraciones aerodinamicas que consisten principalmente en superficies de
sustentacién delgadas, como es el caso del UAV disefiado, también se puede

Pagina 99



utilizar este método, debido a que arroja buenos resultados en pequerios
angulos de ataque y pequefios valores de deslizamiento lateral. Las superficies
y el flujo estan representados como hojas de arrastre, como vortices de una
sola capa de filamentos, cuyas lineas traseras se supone que son paralelas al
eje x. Figura 48

Figura 50 Lineas de flujo, AVL
AVL también proporciona la capacidad de modelado cuerpos delgados como
fuselajes y gondolas, a través de filamentos en el origen. Las predicciones de la
fuerza y el momento resultante son consistentes con la teoria cuerpo delgado,
pero la experiencia con este modelo es relativamente limitado, y por lo tanto el
modelado de los cuerpos debe hacerse con precaucion.

Si se espera que un cuerpo tenga poca influencia en las cargas aerodinamicas,
es mas facil separarlo del modelo. Sin embargo, las dos semi alas deben estar
conectadas por una porcién con el fuselaje asi el fluido en estado estacionario
sera casi constante, lo que significa que la emisidon de vortices inestables sera
menor. El limite de baja frecuencia, provoca que cualquier movimiento
oscilatorio sea suficientemente lento para que el periodo de oscilacion sea
mucho mas largo que el tiempo que tarda. Por otra parte, las tasas de balance,
cabeceo y guifada utilizados en los calculos deben ser lo suficientemente
lentos para que los angulos de flujo resultantes sean relativamente pequenos.

Esto se puede juzgar por la velocidad de rotacién y los parametros de
dimensién, incluidos en los limites practicos. [25]. Con los valores obtenidos de
la ejecucién del programa AVL, que se encuentran almacenados en el archivo
de salida "out.txt" se obtiene el grafico de la figura 51, en la que se muestra la
polar de la aeronave, este curva servira para obtener la funcién del coeficiente
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de resistencia, que posteriormente se realizara utiliza para calcular la curva de
potencia requerida.

4 : : — T :

i i
0 0.05 0.1 0.15 0.2 0.25 0.3 0.35

Figura 51 Polar del UAV-AVL
Para los calculos se obtuvieron también el Grafico 1y 2 Anexo A se muestra en
el Apéndice. Tales graficos estan ligados con el coeficiente, coeficiente de
arrastre y el coeficiente de momento para cada uno de los angulos de ataque
bien analizados.

La Figura 51 muestra una curva de ajuste (color negro) que se aproxima a la
original (azul) para encontrar la funcién del CD, esta funcién se requiere para
obtener el valor de la CDO de la aeronave. La curva se ajustdé mediante un
método matematico, con la funcion de MATLAB "fit" con la que se encontraron
las constantes K1 y K2, con la ayuda de este método de ajuste polinémico, la
funcion ajustada se muestra en la ecuacion 30. Esta ecuacién sera utilizada
para el calculo de la curva de potencia requerida. Asi como los valores de L / D.

CD =CDy + K, x CL + K, x CL*> (30)

Este proceso de graficado y ajuste se realiza dentro de la funcion “Potency.m”
que arroja como resultado el archivo “Potencia.txt” y es alimentada por los
archivos wo.txt y alpha_Clmax.txt. Figura 52.
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Figura 52 Esquema de funcionamiento de codigo central Master.m mas
polar.
4.- POTENCIA REQUERIDA

La curva de potencia requerida es esencial para el calculo del desempeio de la
aeronave, asi como de los limites de vuelo. La potencia requerida se calcul6 por
la ecuacién 30 que se obtuvo mediante el ajuste de la curva de la Figura 53. El
programa calcula para cada una de las velocidades manejadas en un rango,
para cada coeficiente de arrastre.

Potencia Requerids

Figura 53 Curva de potencia requerida del UAV-AVL
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El Grafico de la figura 51 muestra la curva de potencia requerida obtenido en el
programa, este grafico tiene un limite inferior al valor de la velocidad minima y
un punto maximo con la velocidad méxima teérica. En el apéndice se muestra la
grafica completa obtenida Grafico 3 Apéndice A.

La curva muestra que es necesaria una potencia de 25 HP como minima, en los
parametros que fueron considerados para efectos de calculo se ha utilizando un
motor Polini Thor 190, el cual cumple con las necesidades con 30HP [13]. El
motor se muestra en el apéndice en la figura 1 Apéndice A. El célculo del radio
se realiz6 con los valores de peso de la aeronave, la velocidad y potencia. La
potencia es calculada mediante la funcidén potency.m, con el uso de los archivos
mencionados anteriormente. El resultado se almacena en el archivo potencia.txt
y se muestra la grafica correspondiente. Figura 54.

O © GE=

I MODELX2.avl l ........ !
input.tet  foe AVL.exe

Segunda etapa

AutomaticoX.m

GEMINPM peeesremsnssamnmmanrinans ol inputed.txt

Figura 54 Esquema de funcionamiento de cédigo central Master.m mas
potencia.

Pagina 103



5. CARGA ALAR.

El parametro de carga en el ala de una aeronave es el peso de la misma
dividida por el area, para los propésitos de nuestra UAV se consideran los
valores obtenidos en la geometria final, este parametro es muy importante
porque afecta directamente a diversos aspectos del comportamiento
aerodinamico de la aeronave, tales como el peso méaximo al despegue, la
velocidad de ascenso, el radio de giro, etc. Este valor se expresa con la
ecuacion 31 [23] .La representacion grafica del efecto de la carga del ala
mostrada en la figura 55.La carga alar se calcula dentro de la funcién
“‘LPista.m”, que toma valores de “Potencia.txt”, “Wo.txt”

w 1 2
? = E * P * Voran™ * CLlimax (31)

Figura 55 Distribucion de cargas-AVL.
6. LONGITUD DE PISTA

Para realizar el calculo de la longitud de pista, se utilizaron valores que
fueron encontrados con anterioridad, recordemos que como se menciond en
la hipbtesis, esperamos tener un UAV que sea capaz de despegar en 150m
de pista. Para los célculos se hizo referencia al autor Raymer. [34]. Las
ecuaciones que se muestran a continuacion fueron las requeridas para el
desarrollo de los célculos de la longitud de pista bajo las condiciones que
resultaron del “mejor” modelo.

Ypist _etax P x550 32

pista = T ..(32)

eta.—eficiencia helice Vxo — velocidad de despegue
P — potencia del motor Vxo = 0.7VLo
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121+
X9 = Xpista | * (33)
p * g *x CLmax * W

p — densidad

< carga alar g — gravedad

2
696 (%2

VLo = 1.2Vstall
hsc
6 = arccos (1 — T) .(35)

hsc — altura de pantalla, valor ingresado por usuario.

. (34)

XTR =R *sin(@) ...(36)
XTO = Xg + XTR ..(37)

Las ecuaciones anteriores se encuentran dentro de la funcién “Lpista.m” la cual
hace uso de los archivos generados “Wo.txt” y “Potenica.txt”’, a su vez arroja un
archivo llamado “pista.txt” donde despliega los valores de la carga alar y la
longitud de pista necesaria. Si la longitud es mayor a 150m el proceso de
calculo del modelo, a través de “AutomaticoX.m” se repite. Todo lo anterior
comando por el programa central “Master.m”. Figura 56.

mision.dat

MaxTOW_Estimation.m

- “"-- O

( pistam )

(omam)s

{ 7
oom— outh.trt
| / alpha_Cimax.txt :
i Geninp.m Jeassesseesinssinnnareans > inputed.tet

Figura 56 Esquema de funcionamiento de cédigo central Master.m mas
longitud pista.
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7. ¢ Optimo?

Una vez calculada la pista de despegue, se verifica si el valor entra en los
requisitos de disefo, en caso de que se cumpla esta seria la ultima evaluacién
con respecto a las caracteristicas de desempefio mencionadas en la Figura 11
del Capitulo 2. Si en alguno de los puntos el disefio de la aeronave no cumple
con las caracteristicas deseadas, el programa automaticamente retorna a hacer
un nuevo célculo. Para evitar que el programa se torne infinito se agregaron
parametros maximos de iteraciones y parametros minimos de error.

En la figura 57, se muestra el modelo completo del analisis y disefio de la
aeronave, el cual muestra las funciones, constantes, variables, programas,
procesos y graficas implicados en la elaboracion virtual del UAV. Como se
puede apreciar, el programa central interactia con cada uno de los proceso y
determina si el modelo cumple con los parametros requeridos o no. Asi mismo
este programa es ajustable a un perfil de misidon, un modelo inicial y una
infinidad de bloques de andlisis que pueden ser agregados.

O O
mision.dat ey,

[MaxTDW_Estimation.m] C . ‘ ! ][ | ]
( moDELX2.avl )...J|
....... inputt bos Ayl exe

wf CG.m

sassamnne| CG.tat

| GA |[ FunObj.m ]

Master.m

Potencia.tat B

= e s Y i izl
B R

. } ; ey g -
¥ Geninp.m ........................ | inputsd.tet

Segunds staps

Primera stapa

AutomaticoX.m

ERCT

Figlira 57 Esquema de funcionamiento de cédigo central Master.m
General.
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CAPIiTULO 5

RESULTADOS

En la presente TESIS se obtuvo como resultado el disefio aerodindmico de una
aeronave no tripulada, las dimensiones del fuselaje dependian directamente del
tamafno del tanque de pesticida, por tanto se hizo una optimizacién del
contenedor del pesticida, obteniendo como resultado las medidas presentadas
en el Capitulo 1, con lo cual se tendrd un gasto minimo de material y esto
contribuira en la disminucién del peso, asi mismo se reflejara en el tiempo de
vuelo pues al tener una menor carga de pago nuestro tiempo de vuelo
incrementara debido a que es inversamente proporcional al peso. EI UAV
disenado, tendra un peso total aproximado de 2914.55N capaz de levantar una
carga de paga de 981N (200lt), el fuselaje ademas puede llevar 196.2N de
combustible. Y podra realizar fumigaciones a una altitud maxima de 3000
metros sobre el nivel del mar, volando a una velocidad de 22.22m/s. Para la
eleccion de perfil en las del capitulo 2 se optd por utilizar el perfil FX74CL 5 que
muestra una polar bastante prometedora, considerando que mantiene valores
arriba de CL= 1.56 con resistencias que incrementan en el orden de .01 , lo cual
fue fundamental para la eleccién de este perfil como el adecuado para el ala de
la aeronave, Para la eleccion del perfil NACA0012, solo se consider6 como una
buena opcidn debido a que al tener una geometria simétrica podia manipularse
facilmente el angulo de los estabilizadores para la compensacion de los
momentos en las distintas maniobras.

El ala, es el elemento mas importante del UAV, pues gracias a ella la aeronave
puede volar, esta se eligi6 con base a las graficas obtenidas del
comportamiento aerodinamico, el ala 1 tiene una polar con valores de
levantamiento que alcanzan altos numeros, pero los valores de la resistencia
son muy altos, ademas la eficiencia de esta geometria necesita grandes angulo
de ataque, lo cual provocaria riesgos entrar en angulos de desplome. Por esta
razén no fue elegida esta ala, En el ala 3 aun que tenemos un levantamiento
maximo no muy grande, sabemos que este cumple con el levantamiento
necesario para el UAV, por dicha razon fue seleccionada esta geometria,
ademas el rango de eficiencia es mayor que en las otras dos geometrias. El
fuselaje es el adecuado y el mas ligero de todas las propuestas, este fuselaje
muestra un desempeno aerodinamico razonable, al situarse en la media de los
diferentes fuselajes sometidos a dicha prueba. El ala se localizard a una
distancia de 0.8816m de la punta. La seleccion del empenaje dio como
resultado una configuracion convencional. La velocidad de pérdida obtenida fue
mas baja que la velocidad de vuelo, mientras que la velocidad de perdida en
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aproximacién cumple con los requisitos de a longitud de pista lo cual nos indica
que el ala podra mantener el levantamiento a bajas velocidades para realizar de
forma uniforme la dispersion del pesticida y asi mismo un aterrizaje seguro en
zonas rurales. La aeronave ocupa una altura de pantalla de 4m y una distancia
de despegue de 150 m lo cual indica que el UAV puede despegar de cualquier
camino rural para realizar las tareas de fumigacion haciendo innecesario el uso
de una pista especializada. Resultado: Planos Fig. 54

@0, 48
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Figura 58.- Planos Generados.
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CONCLUSIONES

En este trabajo se utiliz6 una metodologia sencilla, clara y util para obtener un
modelo aerodinamico, se obtuvo como resultado un avién no tripulado que sus
caracteristicas de disefio permite fumigar los campos de cultivo, la aeronave
que hemos obtenido es simple, con el depédsito en forma de fuselaje (que se
optimizo6), con una configuracion de ala en forma de trapecio, la cual tiene un
estrechamiento en el borde de salida, el perfil aerodindmico que utilizamos tiene
gran elevacion y es de bajo numero de Reynolds, lo que permite que sea un
buen carguero y que tenga baja resistencia, este perfil es de la serie FX . La
configuracion de la aeronave tiene un tren de aterrizaje triciclo con la rueda
delantera y un empenaje convencional, el perfil de los estabilizadores (verticales
y horizontales) es simétrica y serie NACA.La estructura del UAV sera
monocasco y materiales compuestos. En este trabajo se presenta sélo una
parte del diseno, llegamos a la conclusién de que es necesario acoplar el futuro
trabajo en el analisis dindmico de la estabilidad derivados de la aeronave y
hacer una retroalimentacion al disefio para mejorar el rendimiento, también
llega se deberia aumentar el nimero de analisis variando algunas cosas como
barrido del ala, el diedro del ala en el eje transversal, la deformacién geométrica
etc. Los valores de eficiencia aerodinamica y la potencia requerida que se
aprecia en la curva indican que la aeronave puede ser construida. La longitud
de la pista es corta, lo cual indica que es un modelo versatil para rociar los
cultivos y puede despegar desde una zona cercana a la zona de fumigacion.
Esta aeronave puede cargar 200 It de fumigante y despegar en 150m de
pista.En la figura 54 podemos apreciar los planos generados posteriormente a
las corridas en Matlab, se puede mencionar que los calculos fueron realizados
tras un trabajo de 16 horas continuas de iteraciones. En el apendice A, la figura
3 y 4, muestran una idea 3D de como se veria el UAV en caso de ser fabicado,
lo cual quedara abierto como invitacion a futuras generaciones. La hipotesis
planteada en esta TESIS fue alcanzada. Podemos concluir que es necesario el
aporte de mayores herramientas de analisis y fichas bibliograficas para poder
hacer trabajos con mayor calidad de contenido.
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APENDICE A

FIGURAS COMPLEMENTARIAS

LA PRODUCTIVIDAD DE LOS FRUTALES

[ — = Ca
| | |
B ‘ ‘ ‘
| | \ |
| | A "
i \ \ | oelisit=p
| I P 7 i
1 1%
‘ ‘ I P ‘
| WY
| 3 T ‘ "
r | ‘ ‘
7 1 ‘ | =t 2
| | e
| } ‘ ‘
| | |
| | |
| |
gy & ‘ | 2
e Sl | e 2
| — ——
“ r GOLFO |
|
‘ |
‘ ‘ IJ‘E
2 |
i 4 MEX|ICO
Frutales 1 M lrco
(productividad $/ha) Te———— ‘ -
[ <= 16.000 ‘ T
18 B 16.001- 19,000 ‘ =
| Bl 19.001-34000
[ e
| B 3400136000 T
[ W - 35000 ‘
|
is Escala: 1: 24 000 000 Ao Akt Coorass
i s il

Esquematico 1.- PRODUCITIVIDAD AGRICOLA-FRUTALES 2000[1]
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Grafico 1.-CL,CM vs a

alpha vs CD (azul ajustada)
L : : : : : ! :
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Grafico 2.-CD vs a

FPotencia Requerida (azul ajustada)

Grafico 3.- Potencia Requerida
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Figura 1.-Motor Polini [13]

Figura 2.-Distribucion de vectores de fuerza Eje Y

Pagina 112



Figura 3.-Posible vista del UAV.-CATIA V5 -isométrico
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e P,

Figura 4.-Posible vista del UAV.-CATIA V5 —vista superior

APENDICE B

CODIGOS GENERADOS

MODELX2.avl

Fumigador ModelOP

#Mach

0.072000

#IYsym IZsym Zsym

0 0 0

#Sref Cref Bref
6.260778 0.917553 11.860000
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#Xref Yref Zref
0.507836 0.000000 0.000000
#CDO

0.029900

SURFACE

ALA

#Nchordwise Cspace Nspanwise Sspace
12 1.0 15 0.0
COMPONENT

1

YDUPLICATE

0.0

ANGLE

2.359736

SCALE

1 1 1

TRANSLATE

0.336762 0.000000 0.200000

SECTION

#Xle Yle Zle Chord Ainc Nspanwise Sspace
0.0 0.0 0.0 0.9546 0 10 0

AFILE

FX74CL5 140.dat

SECTION

#Xle Yle Zle Chord Ainc Nspanwise Sspace
0.0 2.215 0.0 0.9546 0 10 0

AFILE

FX74CL5 140.dat

SECTION

#Xle Yle Zle Chord Ainc Nspanwise Sspace
0.0 3.715 0.0 0.4 0 10 0

AFILE

FX74CL5 140.dat

SURFACE

ESTABILIZADOR

#Nchordwise Cspace Nspanwise Sspace
12 1.0 15 0.0
COMPONENT

2

YDUPLICATE

0.0

ANGLE

0.819838

SCALE

1 1 1

TRANSLATE

4.241300 0.000000 O0.000000

SECTION
#Xle Yle Zle Chord Ainc Nspanwise Sspace
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0.0 0.0 0.0 0.6387 0 10 0

SECTION

#Xle Yle Zle Chord Ainc Nspanwise Sspace
0.3193 1.67 0.0 0.3193 0 10 0

SURFACE

EST V

#Nchordwise Cspace Nspanwise Sspace
12 1.0 15 0.0
COMPONENT

2

ANGLE

0.000000

SCALE

1 1 1

TRANSLATE

4.169470 0.000000 0.000000

SECTION
#Xle Yle Zle Chord Ainc Nspanwise Sspace
0.0 0.0 0.0 0.71053 0 10 0
SECTION
#Xle Yle Zle Chord Ainc Nspanwise Sspace
0.35533 0.0 1.0658 0.3552 0 10 0
# _______________________________________________________
BODY
Fuselage
50 1.0
SCALE
1 1 1
TRANSLATE
0.0 0.0 0.0
BFIL
Fux.dat
Fux.dat
Fux
4.88 0.05
4.64 0.05
4.5 0.05
4.25 0.05
4 0.05
3.75 0.05
3.5 0.05
3.25 0.05
3 0.05
2.75 0.077
2.5 0.125
2.25 0.24
2.14 0.24
2 0.24
1.75 0.24
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1.5 0.24
1.25 0.24
1 0.24
0.75 0.24
0.5 0.24
0.24 0.24
0 0
0.24 -0.24
0.5 -0.24
0.75 =0.24
1 -0.24
1.25 -0.24
1.5 -0.24
1.75 -=0.24
2 -0.24
2.14 -0.24
2.25 -=0.24
2.5 -0.125
2.75 -=0.077
3 -0.05
3.25 -0.05
3.5 -0.05
3.75 -=0.05
4 -0.05
4.25 -0.05
4.5 -0.05
4.064 -0.05
4.88 -0.05

Fux.dat
FXCL
1.000000 0.000055
0.997987 0.001404
0.991965 0.005079
0.981981 0.010330
0.968117 0.016705
0.950484 0.024496
0.929224 0.033775
0.904508 0.044273
0.876536 0.055914
0.845531 0.068460
0.811745 0.081539
0.775449 0.094753
0.736934 0.107733
0.696513 0.120110
0.654508 0.131549
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0.611260 0.141641
0.567117 0.150017
0.522432 0.156358
0.477568 0.160475
0.432883 0.162251
0.388740 0.161697
0.345491 0.158857
0.303487 0.153873
0.263066 0.146916
0.224552 0.138168
0.188255 0.127791
0.154469 0.115956
0.123464 0.102830
0.095492 0.088693
0.070776 0.073961
0.049516 0.059187
0.031883 0.044829
0.018019 0.031282
0.008035 0.019011
0.002013 0.008381
0.000000 0.000000
0.002013 -0.006200
0.008035 -0.010397
0.018019 -0.012500
0.031883 -0.012626
0.049516 -0.011042
0.070776 -0.008179
0.095492 -0.004516
0.123464 -0.000364
0.154469 0.004279
0.188255 0.009344
0.224552 0.014687
0.263066 0.020144
0.303487 0.025541
0.345491 0.030718
0.388740 0.035535
0.432883 0.039848
0.477568 0.043524
0.522432 0.046417
0.567117 0.048380
0.611260 0.049313
0.654508 0.049158
0.696513 0.047900
0.736934 0.045636
0.775449 0.042518
0.811745 0.038734
0.845531 0.034385
0.876536 0.029595
0.904508 0.024492
0.929224 0.019275
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.950484
.968117
.981981
.991965
.997987

-5

P O O O O O

#Aeronave Tipo A C
ATYPE AGRICULTURAL 0.74

#Propuls
PROPULST

#Carga de Paga

PAYLOAD

#Carga de Tripulacion
PAYLOADCA
# Fraccion de peso para el

.014086
.009013
.004668

0.001786
151 0.000349136
.5E-05

o O O

mision.dat

Kvs
-0.03 1.0
CBHP

0.4

ion
ON

Tipo
PROPELLER
(Nw)
981.0
(Avionica) (Nw)
50.0

calentamiento de motores

WARMUP 0.99

# Fraccion de peso para la fase de Taxi

TAXT 0.99

# Fraccion de peso para la carrera de despegue eta despegue
TAKEOFFE 0.99 0.8

# Fraccion de peso para la fase de ascenso

CLIMB 0.985

# CrucR Rango Velocidad L/D CBHP eta Altitud
CRUISER 500.00 25.0 12.00 0.4 0.8 100
#Loiter Autonomia Y L/D CBHP eta Altitud
#LOITER 0.3 22.00 10 0.4 0.8 100

# Fraccion de peso en descenso

DESCEND 1.0

# CrucR Rango Velocidad L/D CBHP eta Altitud
CRUISER 5000.00 22.22 10.00 0.4 0.8 50

# Fraccion de peso para la fase de ascenso

CLIMB 0.985

# CrucR Rango Velocidad L/D CBHP eta Altitud
CRUISER 500.00 25.0 12.00 0.4 0.8 100

# Fraccion de peso en descenso

DESCEND

1.0

#Fraccion de peso en el aterrizaje

LANDING

0.995

MaxTow_Estimation.m

function Mission=MaxTOW Estimation( MisionFile , WO Guess ,

ConvergenceError ,

x=[];
i=0;
Mission.
Mission.
Mission.
Mission.
Mission.
Mission.

MaxIterations )

NSegments=0;
Segment=1[];
Aircraft.Type="NONE';
Aircraft.A=0.0;
Aircraft.C=0.0;
Aircraft.Kvs=0.0;
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Mission.Aircraft.Propulsion.Type='NONE';
Mission.Aircraft.Propulsion.CBHP=0.0;
Mission.Aircraft.W0=W0 Guess ;
Mission.File=MisionFile ;
Mission.Payload=0.0;
Mission.CrewAvionicsPayload=0.0;
Mission.FuelWeightFraction=0.0;
Mission.EmptyWeightFraction=0.0;
Mission.FinalWeightFraction=0.0;
Mission.EmptyWeightFraction=0.0;
Mission.MaxTOW=0.0;
MissionFile=fopen (Mission.File);
while ~feof (MissionFile)
Line=fgets (MissionFile) ;
FirstCharacter=Line (1) ;
if FirstCharacter ~= '#'
KeyWord=sscanf (Line, '$s',1);
switch KeyWord
case 'ATYPE'
[AircraftType,Line]l=strtok (Line);
[AircraftType,Line]=strtok(Line);
Mission.Aircraft.Type=AircraftType;
AircraftTypeConstants=sscanf (Line, '$f');
Mission.Aircraft.A=AircraftTypeConstants (1) ;
Mission.Aircraft.C=AircraftTypeConstants (2);
Mission.Aircraft.Kvs=AircraftTypeConstants (3);
case 'PROPULSION'
[PropulsionType,Line]=strtok (Line) ;
[PropulsionType,Line]=strtok (Line) ;
Mission.Aircraft.Propulsion.Type=PropulsionType;
Mission.Aircraft.Propulsion.CBHP=sscanf (Line, '$f',1);
case 'PAYLOAD'
Mission.Payload=sscanf (Line(8:end), '%f',1);
case 'PAYLOADCA'
Mission.CrewAvionicsPayload=sscanf (Line (10:end), "$f',1);
case 'WARMUP'
Mission.NSegments=Mission.NSegments+1;
NSegments=Mission.NSegments;
Mission.Segment (NSegments) .Type="'WARMUP';

Mission.Segment (NSegments) .WeightFraction=sscanf (Line (7:end), '%f',1);
case 'TAXI'
Mission.NSegments=Mission.NSegments+1;
NSegments=Mission.NSegments;
Mission.Segment (NSegments) .Type="TAXI';

Mission.Segment (NSegments) .WeightFraction=sscanf (Line (5:end), '%f',1);
case 'TAKEOFEF'
Mission.NSegments=Mission.NSegments+1l;
NSegments=Mission.NSegments;
Mission.Segment (NSegments) . Type="'TAKEOFF';

Mission.Segment (NSegments) .WeightFraction=sscanf (Line (8:end), 'sf',1);
Efi= sscanf(Line(13:end), '%f',1);
case 'CLIMB'
Mission.NSegments=Mission.NSegments+1;
NSegments=Mission.NSegments;
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Mission.Segment (NSegments) .Type='CLIMB';

Mission.Segment (NSegments) .WeightFraction=sscanf (Line (6:end), '%f',1);
case 'CRUISER'

i=i+1;
Mission.NSegments=Mission.NSegments+1;
NSegments=Mission.NSegments;
Mission.Segment (NSegments) .Type='CRUISER';
SegmentConstants=sscanf (Line(8:end), '$f'");
R=SegmentConstants (1) ;
V=SegmentConstants (2) ;
L D=SegmentConstants(3);
CBHP=SegmentConstants (4) ;
eta=SegmentConstants (5);
Altitud=SegmentConstants (6) ;
X (i)=Altitud;

Mission.Segment (NSegments) .Range=R;
Mission.Segment (NSegments) .Velocity=V;
Mission.Segment (NSegments) .LiftToDragRatio=L D;
Mission.Segment (NSegments) . CBHP=CBHP;
Mission.Segment (NSegments) .eta=eta;
Mission.Segment (NSegments) .Altitud=Altitud;

R=R/0.3048;

V=V/0.3048;

c=(CBHP*V/ (550*eta)) /3600;

Mission.Segment (NSegments) .c=c;

Mission.Segment (NSegments) .WeightFraction=exp (- (R*c)/ (V*L D)) ;
case 'CRUISEE'

i=i+1;

Mission.NSegments=Mission.NSegments+1;

NSegments=Mission.NSegments;

Mission.Segment (NSegments) .Type='CRUISEE';

SegmentConstants=sscanf (Line(8:end), '$f"');

E=SegmentConstants (1) ;

V=SegmentConstants (2) ;

L D=SegmentConstants(3);

CBHP=SegmentConstants (4) ;

eta=SegmentConstants (5);

Altitud=SegmentConstants (6) ;

x (1)=Altitud;

Mission.Segment (NSegments) .Endurance=E;
Mission.Segment (NSegments) .Velocity=V;
Mission.Segment (NSegments) .LiftToDragRatio=L D;
Mission.Segment (NSegments) . CBHP=CBHP;
Mission.Segment (NSegments) .eta=eta;
Mission.Segment (NSegments) .Altitud=Altitud;
E=E*3600;

c=(CBHP*V/ (550*eta)) /3600;

Mission.Segment (NSegments) .c=c;

Mission.Segment (NSegments) .WeightFraction=exp (-E*c/L D) ;
case 'LOITER'

Mission.NSegments=Mission.NSegments+1;

NSegments=Mission.NSegments;

Mission.Segment (NSegments) .Type="'LOITER';

SegmentConstants=sscanf (Line(7:end), '$f");

E=SegmentConstants (1) ;

V=SegmentConstants (2) ;
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L D=SegmentConstants (3);

CBHP=SegmentConstants (4) ;

eta=SegmentConstants (5);

Mission.Segment (NSegments) .Endurance=E;

Mission.Segment (NSegments) .Velocity=V;

Mission.Segment (NSegments) .LiftToDragRatio=L D;

Mission.Segment (NSegments) . CBHP=CBHP;

Mission.Segment (NSegments) .eta=eta;

E=E*3600;

c=(CBHP*V/ (550*eta)) /3600;

Mission.Segment (NSegments) .c=c;

Mission.Segment (NSegments) .WeightFraction=exp (-E*c/L_D);
case 'DESCEND'

Mission.NSegments=Mission.NSegments+1;

NSegments=Mission.NSegments;

Mission.Segment (NSegments) .Type='DESCEND';

— e~~~

Mission.Segment (NSegments) .WeightFraction=sscanf (Line(8:end), '$f',1);
case 'LANDING'
Mission.NSegments=Mission.NSegments+1;
NSegments=Mission.NSegments;
Mission.Segment (NSegments) .Type="'LANDING';

Mission.Segment (NSegments) .WeightFraction=sscanf (Line(8:end), '$f',1);
otherwise
disp('La palabra clave introducida en el archivo de mision no
es valida!');
end
end
end
fclose (MissionFile);
WN_W0=1.0;
for i=1:Mission.NSegments
WN WO = WN WO * Mission.Segment (i) .WeightFraction;
end
Mission.FinalWeightFraction = WN _WO;
Mission.FuelWeightFraction = 1.0 - WN WO ;

ApproximationError = 1.0 ;

Iteration = 1 ;

A = Mission.Aircraft.A ;

C = Mission.Aircraft.C ;

Kvs = Mission.Aircraft.Kvs ;

WP = Mission.Payload + Mission.CrewAvionicsPayload ;
wo = Mission.Aircraft.wW0;

WF WO = Mission.FuelWeightFraction;

WE WO = A * (WO*C) * Kvs ;
WOEstimate = WP / (1 - WF_WO - WE_WO ) ;
ApproximationError=abs ( (WO-WOEstimate) /WOEstimate) ;
while ApproximationError > ConvergenceError && Iteration <
MaxIterations
WO0= (WO+WO0Estimate) /2.0;
WE WO = A * (WO"C) * Kvs ;
WOEstimate = WP / (1 - WF WO - WE WO );
ApproximationError=abs ( (WO-WOEstimate) /WOEstimate) ;
Iteration=Iteration+l;
end
Mission.Aircraft.WO=WOEstimate;
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Mission.EmptyWeightFraction=WE WO;

Mission.MaxTOW=WOEstimate;

%$Para guardar en fichero----------"-""""""""""--"-"--"-boo
Wcom=Mission.FuelWeightFraction*Mission.MaxTOW;
Wva=Mission.EmptyWeightFraction*Mission.MaxTOW;
fid=fopen('WO.txt', 'w'");

fprintf (fid, 'Peso Maximo: %i \n',Mission.MaxTOW) ;
fprintf (fid, 'Eficiencia Helice: %1 \n',Efi);

fprintf (fid, 'Peso Paga: %i \n',Mission.Payload);

fprintf (fid, 'Peso Avionica: %i \n',Mission.CrewAvionicsPayload) ;
fprintf (fid, 'Peso Combustible: %i \n',Wcom );

fprintf (fid, 'Peso Vacio: %i \n',Wva);

d=max (x) ;

fprintf (fid, 'Altitud : $f \n',d);

fclose (fid);

end

Genlnp.m

function Ent=GenInp( ModelX , amen , amay , paso )

Ent.File=ModelX ; %Nombre del archivo model con extencion

Ent.ame=amen; %$Valor inicial de alphas
Ent.ama=amay; %Valor mayor de alphas
Ent.Paso=paso; %$Paso para alphas

fid=fopen('input.txt','w');

fprintf (fid, 'Load %$s\n',Ent.File);

$fprintf (fid, '"\n ') ;

fprintf (£fid, 'oper');

for i=Ent.ame:Ent.Paso:Ent.ama
fprintf (£id, "\na\n'");
fprintf (fid, 'a\n'");
fprintf (fid, '$f\n',1);
fprintf (fid, "x\n");
fprintf (f£id, "FS\n') ;

end

fprintf (fid, "\n");

fprintf (£fid, "\nquit');

fclose (fid) ;

end

GenGeo3.m

function Ent=GenGeo3( Geo, ModelX, ANA , ANA2 , POS )

Ent.File=ModelX ; SNombre del prototipo

Ent.M= 0.072; %# Mach

$Extraer valor XCG———————————— e
XXFile=fopen('CG.txt");

Line=fgets (XXFile);

valor=sscanf (Line(5:end), '%f',1);

. ]
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Ent.CGx=valor; %$Posicion CG Xref new
Ent.CGy=0.0; %Posicion CG Yref
Ent.CGz=0.0; %Posicion CG Zref
Line=fgets (XXFile);

valor=sscanf (Line(5:end), '%f',1);
Ent.S=valor; %$Sref

Line=fgets (XXFile) ;

valor=sscanf (Line(5:end), '%f',1);
Ent.B=valor; %Bref

Line=fgets (XXFile);

valor=sscanf (Line(5:end), '%f',1);
Ent.C=valor; %Cref

fclose (XXFile) ;

Ent.CDo=0.0299; %CDO

%$Inicio encabezado—-——==-==""""""""""""""—"—"—"—"—"—" -~~~
fid=fopen (Geo, 'w');
fprintf (fid, 'Fumigador %$s \n',Ent.File);
fprintf (fid, "#Mach\n') ;

fprintf (fid, '$f \n',Ent.M);

fprintf (fid, "#IYsym IZsym Zsym') ;

(

(

(
fprintf (£id, '"\n0 0 0 ");
fprintf (fid, "\n#Sref Cref Bref');
fprintf (fid, "\n%f $f $f ',Ent.S,Ent.C,Ent.B);
fprintf (fid, "\n#Xref Yref Zref');
fprintf (fid, '\n%f S f %f ',Ent.CGx,Ent.CGy,Ent.CGz) ;
fprintf (£id, '\n#CDO0") ;
fprintf (fid, '\n%f ',Ent.CDo);

(

fprintf (fid, '"\nff-———==---""""————
")
$Fin Primera parte-———-—-———"="="="-""—"—"—"—"—"—"—"—"—"—"—~—~—"—"—(—(—~—~—~—~\—(—(—(—(—

$Adguisicion de datos para ALA-——————————— - - - - - - - - —————
AN=ANA;

X=POS;

Y=0.0;

z=0.20;

fprintf (fid, '\nSURFACE\n") ;

fprintf (fid, "ALA\n") ;

fprintf (fid, '#Nchordwise Cspace Nspanwise Sspace') ;
fprintf (fid, '\nl2 1.0 15 0.0 ");
fprintf (fid, '\nCOMPONENT\n") ;

fprintf (fid, "1\n");

fprintf (fid, "YDUPLICATE\n"') ;

fprintf (£id, '0.0 \n');

fprintf (fid, '"ANGLE\n'") ;

fprintf (fid, '$f\n',AN) ;

fprintf (fid, "SCALE\n') ;

fprintf (fid, 'l 1 1 \n'");

fprintf (fid, 'TRANSLATE\n') ;

fprintf (fid, 'S st %$f \n',X,Y,2);

fprintf (fid, '\nSECTION\n") ;

fprintf (fid, "#Xle Yle Zle Chord Ainc Nspanwise
Sspace');
fprintf (fid, "'\n0.0 0.0 0.0 0.9546 0 10 0 ");
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fprintf (fid, '"\nAFILE\n") ;
fprintf (fid, 'FX74CL5 140.dat\n'");

fprintf (fid, '\nSECTION\n") ;

fprintf (fid, "#Xle Yle Zle Chord Ainc Nspanwise
Sspace');

fprintf (fid, "\n0.0 2.215 0.0 0.9546 0 10 0o ")

(
fprintf (fid, '\nAFILE\n") ;
fprintf (fid, 'FX74CL5 140.dat\n'");

fprintf (fid, '\nSECTION\n") ;

fprintf (fid, "#Xle Yle Zle Chord Ainc Nspanwise
Sspace');

fprintf (fid, "\n0.0 3.715 0.0 0.4 0 10 0 ');

(
fprintf (fid, '"\nAFILE\n") ;
fprintf (fid, 'FX74CL5 140.dat\n'");

FPrintf (Fid, "\Mffmmm—m e mm oo

$Adguisicion de datos para Estab Horizontal--—-——----"""-"-""-"-"-"-"----—————
AN2=ANAZ2;

X2=4.2413;

Y2=0.0;

Z2=0.0;

fid, '\nSURFACE\n"'") ;

fid, '"ESTABILIZADOR\n') ;

fid, "#Nchordwise Cspace Nspanwise Sspace') ;
fid, "\nl2 1.0 15 0.0 ");
fid, '\nCOMPONENT\n"') ;

fid, "2\n");

fid, 'YDUPLICATE\n"') ;

fid,'0.0 \n");

fid, 'ANGLE\n"') ;

fid, '$f\n',AN2);

fid, 'SCALE\n"') ;

fid,'l 1 1 \n'");

fid, '"TRANSLATE\n"') ;

fid, '$f %f f \n',X2,Y2,72);

fprintf
fprintf
fprintf
fprintf
fprintf
fprintf
fprintf
fprintf
fprintf
fprintf
fprintf
fprintf
fprintf
fprintf

. e

fprintf (fid, '\nSECTION\n") ;

fprintf (fid, "#Xle Yle Zle Chord Ainc Nspanwise
Sspace');
fprintf (fid, '\n0.0 0.0 0.0 0.6387 0 10 0o ")

fprintf (fid, '\nSECTION\n") ;

fprintf (fid, "#Xle Yle Zle Chord Ainc Nspanwise
Sspace');
fprintf (fid, "\n0.3193 1.67 0.0 0.3193 0 10 0o "),

fprintf (fid, '"\nff-———=--"-"""""""""—
")
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%$Adguisicion de datos para Estab Vertical----———-------------------———
AN3=0.0;

X3=4.16947;

¥3=0.0;

Z3=0.0;

fprintf (fid, '\nSURFACE\n"') ;

fprintf (fid, "EST V \n');

fprintf (fid, '#Nchordwise Cspace Nspanwise Sspace') ;
fprintf (fid, "\nl2 1.0 15 0.0 ");
fprintf (fid, '\nCOMPONENT\n") ;

fprintf (fid, '2\n");

fprintf (fid, "ANGLE\n') ;

fprintf (fid, '$f\n',AN3);

fprintf (fid, "SCALE\n') ;

fprintf(fid, 'l 1 1 \n');

fprintf (fid, 'TRANSLATE\n"') ;

fprintf (fid, 'sf %$f %f \n',X3,Y3,Z3);

fprintf (fid, "\nSECTION\n") ;

fprintf (fid, '"#Xle Yle Zle Chord Ainc Nspanwise
Sspace');
fprintf (fid, "\n0.0 0.0 0.0 0.71053 0 10 0o ")

fprintf (fid, '\nSECTION\n") ;

fprintf (fid, "#Xle Yle Zle Chord Ainc Nspanwise
Sspace');
fprintf (£fid, "\n0.35533 0.0 1.0658 0.3552 0 10 0 ');

fprintf (fid, '"\n#------"-"-"""""""""""""""“"“""“""

fprintf (fid, "\nBODY\n'") ;
fprintf (fid, "\nFuselage\n');
fprintf (£id, '50 1.0");
fprintf (£id, '\nSCALE\n") ;
fprintf(fid, 'l 1 1 \n'");
fprintf (fid, 'TRANSLATE\n") ;
fprintf (fid, '0.0 0.0 0.0 \n'");
fprintf (fid, "\nBFIL\n") ;
fprintf (fid, 'Fux.dat\n");
fclose (fid) ;

CG.m

function G = CG (L, r,Geo)
%De confuguracion-————-—————————"—"—————— - —————

r=r-0.01;
XXFile=fopen (Geo); $'MODELX2.avl'
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’

Line=fgets (XXFile
Line=fgets (XXFile
Line=fgets (XXFile
Line=fgets (XXFile
Line=fgets (XXFile
Line=fgets (XXFile
Line=fgets (XXFile
Line=fgets (XXFile
Line=fgets (XXFile
Line=fgets (XXFile
Line=fgets (XXFile
Line=fgets (XXFile
Line=fgets (XXFile

(

(

(

(

(

(

(

(

(

(

(

(

’

’

’

’

’

’

’

’

’

’

’

’

’

Line=fgets (XXFile

’

)
)
)
)
)
)
)
)
)
)
)
)
)
)
Line=fgets (XXFile)
Line=fgets (XXFile) ;
) .
)
)
)
)
)
)
)
)
)
n
)
)
)

’

Line=fgets (XXFile
Line=fgets (XXFile
Line=fgets (XXFile
Line=fgets (XXFile
Line=fgets (XXFile
Line=fgets (XXFile
Line=fgets (XXFile
Line=fgets (XXFile
Line=fgets (XXFile
Line=fgets (XXFile) ;
X=sscanf (Line(l:end), '%f',1);
Line=fgets (XXFile
Line=fgets (XXFile
Line=fgets (XXFile
Line=fgets (XXFile);
valores=sscanf (Line(l:end), "$Sf");
crx=valores (1) ;
cry=valores (2);
crz=valores (3);
cr=valores (4) ;
Line=fgets (XXFile)
Line=fgets (XXFile) ;
Line=fgets (XXFile) ;
( )
( )

’

’

’

’

’

’

’

’

’

’

’

’

’

Line=fgets (XXFile
Line=fgets (XXFile
Line=fgets (XXFile);
valores=sscanf (Line(l:end), '$f'");
cmx=valores (1) ;
cmy=valores (2);
cmz=valores (3);
cm=valores (4) ;
Line=fgets (XXFile)
Line=fgets (XXFile) ;
Line=fgets (XXFile);
( )
( )

’

’

’

Line=fgets (XXFile
Line=fgets (XXFile
Line=fgets (XXFile);
valores=sscanf (Line(l:end), 'Sf'");
ctx=valores (1) ;

cty=valores (2);

ctz=valores (3);

’
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ct=valores (4);
fclose (XXFile) ;
%Centroide-—-—-—=======————

%Para zona a--ralz-—————————— e

if cr==cm %$Rectangular
Aa=cr* (cmy-cry) ;
Xa=cr/2;
Ya=(cmy-cry) /2;
else
if cmx== $Trape cargada a BA
Aal=cm* (cmy-cry) ;
Xal=cm/2;
Yal=(cmy-cry)/2;
Aa2=((cr-cm) * (cmy-cry)) /2;

Xa2=(cr-cm)/3;

Ya2= (cmy-cry) /3;

Aa=RAal+Aa2;

Xa=((Ral*Xal)+ (Ra2*Xa2))/Aa;
Ya=((Aal*Yal)+ (Ra2*Ya2)) /Aa;

else
if (X+cr)==(X+cmx+cm) %$Trape cargada a BF
Aal=cm* (cmy-cry) ;
Xal=cm/2;
Yal=(cmy-cry)/2;
Aa2=((cr-cm) * (cmy-cry) ) /2;
Xa2=(2* (cr-cm) ) /3;
Ya2= (cmy-cry)/3;
Aa=RAal+Aa2;
Xa=((Aal*Xal)+ (Ra2*Xa2)) /Aa;
Ya=((Aal*Yal)+ (Ra2*Ya2)) /Aa;
else
Aa=( (cr+cm) * (cmy-cry) ) /2; $Trapezoide
Xa=((2*cm*cmx) + (cm*cm) + (cmx*cr) + (cm*cr) + (cr*cr) ) / (3* (cr+cm) ) ;
Ya=(h* ((2*cm) +cr))/ (3* (cr+cm)) ;
end
end

end
SPara zona b-punta--------------—-—-—-—————————————————————————————————

if cm==ct $Rectangular
Ab=cm* (cty-cmy) ;
Xb=cm/2;
Yb= (cty-cmy) /2;
else
if ctx== $Trape cargada a BA
Abl=ct* (cty-cmy) ;
Xbl=ct/2;

Ybl=(cty-cmy)/2;
Ab2=((cm-ct) * (cty-cmy) ) /2;
Xb2=(cm-ct) /3;
Yb2=(cty-cmy) /3;

Ab=Abl+Ab2;

Xb=( (Ab1*Xb1) + (Ab2*Xb2) ) /Ab;
Yb=( (Ab1*Yb1l) + (Ab2*Yb2)) /Ab;
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else
if (X+cm)==(X+ctx+tct) STrape cargada a BF

Abl=ct* (cty-cmy) ;
Xbl=ct/2;
Ybl=(cty-cmy) /2;
Ab2=( (cm-ct) * (cty-cmy)) /2;
Xb2=(2* (cm-ct)) /3;
Yb2=(cty-cmy) /3;
Ab=Abl+Ab2;
Xb=( (Ab1*Xbl)+ (Ab2*Xb2)) /Ab;
Yb=( (Ab1*YDbl) + (Ab2*Yb2)) /Ab;

else
Ab=( (cmtct) * (cty-cmy) ) /2; $Trapezoide
Xb=((2*ct*ctx)+ (ct*ct)+ (ctx*cm) + (ct*cm) + (cm*cm) ) / (3* (cm+ct) ) ;
Yb=(h* ((2*ct) +cm) ) / (3* (cmtct) ) ;
end

end
end
XX=((Aa*Xa)+ (Ab*Xb) )/ (ARa+Ab); %$Xcg Ala
YY=((Aa*Ya)+ (Ab*Yb))/ (Ra+Ab); S%$Ycg Ala
S=2* (Aa+Ab) ; $Superficie

G.
G.b=2* (cry+cmy+cty) ; $*Envergadura
%$De WO.txt-——=-"""""""""""""""—"—"—"—"—"——~ e ————

$Lectura de Wmax de MaxTOW Estructural-----—-—-——=—————————————————————————
PPFile=fopen ('WO.txt");

Line=fgets (PPFile);

W=sscanf (Line (13:end), '$f',1); Stotal

Line=fgets (PPFile);

Line=fgets (PPFile);

G.wp=sscanf (Line(ll:end), '$f',1); S%paga fumigante x8
G.Vp=(G.wp/9.81)/1000;

G.xp=(G.Vp)/ (pi*(r)*(r));% 0.46 por diametro de fuselaje

Line=fgets (PPFile);

G.wa=sscanf (Line (15:end), '%f',1); %avionica x7

Line=fgets (PPFile) ;

G.wf=sscanf (Line (18:end), '$f',1); S%combustible X6
G.Vf=(G.wf/9.81)/680;

G.xf=(G.Vf)/(pi*(r)*(r));% 0.46 por diametro de fuselaje

Line=fgets (PPFile);

wv=sscanf (Line (12:end), '$f',1); Svacio

fclose (PPFile) ;

$Porcentajes Kumar [l15]-———---""""""""""""—"—"—-"—-"—"—"—"—~—~—~—~"—~—~—(—~—~—~—~—~—(—(—~—~—~—~—(—(————

G.wn=0.015*W; Shelice x1
G.we=0.135*W; Smotor X2
G.wec=0.01*W; S%control motor x3
G.wos=0.01*W; %$sistema Tren secu x4
G.wfs=0.01*W; Scontrol comb x5
G.wfus=0.08*W; %fuselaje x10
G.wpi=0.0001*W; S%pintura x11
G.wu=0.04*W; $tren de aterrizaje x9
G.wef=0.0504091*W; S%equipo de fumigacion tangque, bomba. x12
G.wve=0.014*W; %estab ver x13
G.wh=0.02*W; %estab hor x14
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$Peso ala—-——=—=——=—=—————
S=G.S/(0.3048*0.3048);

ww=2.5*S;

G.ww=ww*4.4482;% Ala N x15

%$Para Distancias—-—————="=""""""-""—"—"—"—"—"—"—"—"—~—~(—~—~(—~—~( (o ———

G.x1=0.01;

G.x2=(2*G.x1)+0.20; % por tamafho de motor
G.x3=(G.x2+0.20)+.05;

G.x4=G.x3+0.05;

G.x5=G.x4+0.05;

G.x6=G.x5+0.05+(G.xf/2);

G.x8=G.x6+ (G.xf/2)+(G.xp/2);
G.x9=G.x8+0.10;

G.x12=G.x8+(G.xp/2)+0.15;
G.x7=G.x12+0.15+.10;

G.x10=L/3;

G.x11=L/3;

G.x13=L-0.17;

G.x14=1L-0.2;

$Para CG——————=—=—=————— =~~~

Xx=(G.wn*G.x1+G.we*G.x2+G.wec*G.x3+G.wos*G.x4+G.wfs*G.x5+G. wEf*G.x6+G.wa*
G.X7T+G.wp*G.x8+G.wu*G.x9+G.wfus*G.x10+G.wpi*G.x11+G.wef*G.x12+G.wve*G.x
13+G.wh*G.x14) / (G.wn+G.we+G.wec+G.wos+G.wfs+G.wf+G.wa+G.wp+G.wu+G.wfus+
G.wpi+G.wef+G.wve+G.wh) ;

syms v;

f=cr+((ct-cr)/(G.b/2))*y;

f2=(£)"2;

mac=int (£2,0,0.5*G.b) ;

.mac=(2/G.S) *mac;

.ca=G.mac*0.25;

.cg=XX;
Xeg=((G.wn*G.x1+G.we*G.x2+G.wec*G.x3+G.wos*G.x4+G. wfs*G.x5+G. wE*G.x6+
WarG.x7+G.wp*G.x84+G. wu*rG.x9+G. wfus*G.x10+G.wpi*G.x11+G.wef*G.x12+G.wv
e*G.x13+G.wh*G.x14) + (x+ (G.cg-

G.ca)))/ (G.wn+G.we+G.wec+G.wos+G.wfs+G.wf+G.wa+G.wp+G.wu+G.wfus+G.wpi+G
.wef+G.wve+G.wh+G.ww) ;

G.Xcg=double (G.Xcqg) ;

G.mac=double (G.mac) ;

%$Guardando valor en Archivo-————=———=——————————————— e ———

[ONONONONG!

ar=fopen('CG.txt', 'w'");
fprintf (ar, 'Xcg: %d \n',G.Xcqg);
fprintf(ar,'s : %d \n',G.3)
fprintf(ar,'B : %d \n',G.Db)
fprintf (ar, '"Mac: %d \n',G.mac)
fprintf (ar, '"$s \n',Geo)

fclose (ar);

end

FunObj.m

function fx=FunObj (x)
a=x(1l); %alpha ala *ANA
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b=x(2); %alpha estab Hor *ANA2

c=x(3); %Posicion X ala *POS

%Lectura de Wmax de MaxTOW Estructural---————-"-"""""""""""-"—"-"—"—"—"—"—"—~———
PPFile=fopen ('WO.txt");

Line=fgets (PPFile);

W=sscanf (Line (13:end), '$f"',1);

fclose (PPFile);

$Lectura Geometria---------------—-——————————————~——~—————————————————————
XXFile=fopen('CG.txt");

Line=fgets (XXFile);

Line=fgets (XXFile)
Line=fgets (XXFile);
Line=fgets (XXFile);
Line=fgets (XXFile) ;

Geo=sscanf (Line(l:end), '%s',1);
fclose (XXFile) ;

’

D=AutomaticoX(a,b, c,Geo) ;
fx =0.5* (abs (D.L-W)+abs(D.M)) ;

AutomaticoX.m

function D=AutomaticoX( alpha ala,alpha est,xdelta, Geo)

aa=alpha ala;
ae=alpha est;
xde=xdelta;
.cmtot=0.0;
.cLtot=0.0;
.cbtot=0.0;
.L=0;

.D=0;

.M=0;

vBvEvEvEvav

Nombre=sprintf ('Model X');
GenGeo3( Geo, Nombre, aa , ae , xde );
lavl.exe<inputx3.txt>outx3.txt

XXFile=fopen ('outx3.txt"');
while ~feof (XXFile)
Line=fgets (XXFile) ;
KWord=sscanf (Line, "$s',1);
if strcmp (KWord, 'Run')==
Line=fgets (XXFile
Line=fgets (XXFile
Line=fgets (XXFile
Line=fgets (XXFile
(
(

1

’
’
’
’

’

Line=fgets (XXFile
Line=fgets (XXFile
Line=fgets (XXFile);

D.cmtot=sscanf (Line(34:end), '%f',1);

’

)
)
)
)
)
)
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Line=fgets (XXFile) ;
Line=fgets (XXFile)
Line=fgets (XXFile);
D.cLtot=sscanf (Line(12:end), '$f',1);
Line=fgets (XXFile);
D.cDtot=sscanf (Line (13:end), '%f',1);
D.L=0.5*%1.225*%6.3796*25*25*D.cLtot;
D.D=0.5*1.225*6.3796*25*25*D.cDtot;
D.M=0.5*1.225*6.3796*25*25*0.954600*D.cmtot;

end

end

fclose (XXFile) ;

’

Vstall.m

function Vstall=VelStall (Fille,alpha)
CLmax perfil= alpha; %dato de perfil entrada 1076 Re
J=0;
p=0;
x=1;
d=0;
alpha=0;
Vstall.File=Fille; S%out.txt
Vstall.N=0;
Vstall.Estaciones=0;
Vstall .NN=0;
Vstall.FF=[];
Vstall.cl=[];
Vstall.alpha=[];
Vstall.alpha Clmax=0;
%Extraccion de datos del archivo de salida outN.txt--——-—--------"-""----———
YYFile=fopen (Vstall.File);
while ~feof (YYFile)
Line=fgets (YYFile);
KWord=sscanf (Line, '$s");
if strcmp (KWord , 'Surface#lALA')==1
i=1;
Vstall .N=Vstall.N+1;
N=Vstall.N;
Line=fgets (YYFile);
Vstall.Estaciones=sscanf (Line(38:end), '%f"',1);
Line=fgets (YYFile);
Line=fgets (YYFile)
Line=fgets (YYFile)
Line=fgets (YYFile)
Line=fgets (YYFile);
Line=fgets (YYFile);
)
)
)
)
)

’

’

’

’

Line=fgets (YYFile
Line=fgets (YYFile
Line=fgets (YYFile
Line=fgets (YYFile
Line=fgets (YYFile
L

Pagina 132

’

’

’

’

. o~ —~



Line=fgets (YYFile);
Line=fgets (YYFile);
Vstall.FF (i)=sscanf (Line (63:end), 'sf',1);
Line=fgets (YYFile);

J=i+1;
Vstall.FF(j)=sscanf (Line(63:end), '5f',1);
p=2;

if Vstall.FF(i)>Vstall.FF(3)
Vstall.cl (N)= Vstall.FF(1i);
else
Vstall.cl(N)= Vstall.FF(3j);
end
while p<= Vstall.Estaciones-1
Line=fgets (YYFile);
Vstall.FF (i)=sscanf (Line (63:end), 'sf',1);
p=p+1;
if Vstall.FF(i)>Vstall.cl (N)
Vstall.cl (N)=Vstall.FF (1) ;
else
Vstall.cl (N)=Vstall.cl (N);
end
end
end
end
fclose (YYFile);
%$Para sacar alpha-------———""--——-""—-———— - ——
XXFile=fopen (Vstall.File);
while ~feof (XXFile)
Line=fgets (XXFile) ;
KWord2=sscanf (Line, "%s',1);
if strcmp (KWord2 , 'Run')==
Vstall .NN=Vstall.NN+1;
NN=Vstall.NN;
Line=fgets (XXFile) ;
Line=fgets (XXFile);
Vstall.alpha (NN)=sscanf (Line(ll:end), 'Sf',1);
end
end
fclose (XXFile) ;
% Comparacion de Cl de cada estacion , con CL max de perfil--—-----—----
while x<= Vstall.N
if CLmax perfil < Vstall.cl (x)
alpha=x;
x=Vstall.N+1;
end
x=x+1;
end
$Interpolacion-————-=-="-"""—"—"—"—"—"—"—"—"—"—"—"—"—"—"—~—~—~—~"—~"—(—( (- —————
d=alpha-1;
Vstall.alpha Clmax=Vstall.alpha(d)+(Vstall.alpha(alpha)-
Vstall.alpha(d))* ((CLmax perfil-Vstall.cl(d))/(Vstall.cl (alpha)-
Vstall.cl(d))):
%$Para guardar en fichero-----------"-""-""-""""""""""""""-""""""-""""""""————
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fid=fopen ('alpha Clmax.txt','w'");

fprintf (fid, 'Alpha CLmax: %f \n',Vstall.alpha Clmax);
fprintf (fid, 'Ubicacion: %1 \n',alpha);

fclose (fid) ;

Potency.m

function PReg=Potency (PollFile)

J=0;

k=0;

VLO=0;

Vx0=0;

T=0;

CD0=0;

rho=1.225;%ISA

Vmax=50;% Por datos de ultra lijeros

% Estructura para potencia Requerida-----------------"-"-"-"-"-"—"—"—"—"—"—"—"—"—\—\———

PReq.N=0;

PReq.S=0;

PReqg.Aero=[];

PReqg.File=PollFile ;

PReqg.Aero.alpha=[];

PReqg.Aero.cmtot=[];

PReg.Aero.cLtot=[];

PReqg.Aero.cDtot=[]

PReq.Vel=[]

PReq.Drag=|[

PReq.PotR=|[
[

’

’

PReq.Vel2=
PReqg.Drag?2
PReqg.PotR2
PReqg.Vel3=
PReg.Drag3
PReqg.PotR3
PReqg.ALPHA
PReq.CL=[];

PReq.CD=[];

PReq.CM=[];

PReq.CD_Tot=[];%Ecuacion CD= CDO+KI1CL+K2*CL**2

PReqg.Clmax=0;%Clmax de toda la aeronave de Estructura 2

PReq.Vstall=0;

$Lectura de Wmax de MaxTOW Estructural---—----——-"--"-"""-"—"-"-"-"—"—"—"—"————"—————

I

17
]

=

’

]
17
]

’

]
]
]
[
[
]
[
[
[

PPFile=fopen ('WO.txt");

Line=fgets (PPFile);

W=sscanf (Line (13:end), '$f"',1);

fclose (PPFile) ;

%$Lectura de CLmax de Vstall Estructura2----—-———--"-"-"""-"""-"-"-"—"—"-"—"———————
ZZFile=fopen ('alpha Clmax.txt');

Line=fgets (ZZFile);

alphamax=sscanf (Line(13:end), 'Sf',1);

Line=fgets (ZZFile);

alpha=sscanf (Line(1ll:end), 'Sf',1);

fclose (ZZFile) ;

. ]
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%$Extraccion de datos del archivo de salida outN.txt---—-—------"------———-
XXFile=fopen (PReq.File);
while ~feof (XXFile)
Line=fgets (XXFile);
KWord=sscanf (Line, "%$s',1);
if strcmp (KWord , 'Run')==
PReq.N=PReq.N+1;
N=PReqg.N;
Line=fgets (XXFile);
Line=fgets (XXFile) ;
PReqg.Aero (N) .alpha=sscanf (Line(ll:end), '%f',1);
Line=fgets (XXFile);
Line=fgets (XXFile);
Line=fgets (XXFile);
Line=fgets (XXFile) ;
Line=fgets (XXFile);
PReqg.Rero (N) .cmtot=sscanf (Line(34:end), 'Sf',1);
Line=fgets (XXFile) ;
Line=fgets (XXFile) ;
Line=fgets (XXFile);
PReqg.Aero (N) .cLtot=sscanf (Line(12:end), "%f',1);
Line=fgets (XXFile) ;
PReg.Rero (N) .cDtot=sscanf (Line(13:end), '$f',1);
$Para curva de potencia , descarte de cL negativos
if PReqg.Aero(N) .cLtot<0
J=J+1;
end
end
if strcmp (KWord , 'Sref')==
PReqg.S=sscanf (Line(ll:end), '%f',1);
end
end
fclose (XXFile) ;

$Potencia requerida descartando CL negativos-——-——-—-—------""--"-"-"-"—-"—----"—"—"————
k=J+1;
for i=1:PReq.N-J

PReqg.Vel (i)= sqgrt ((2*W)/ (PReq.S*rho*PReq.Aero (k) .cLtot)) ;

PReg.Drag(i)=0.5*rho*PReq.S*PReqg.Vel (i) *PReqg.Vel (i) *PReqg.Aero (k) .cDtot;
PReqg.PotR (1) =(PReqg.Drag (i) *PReq.Vel (i))/745.6998;
k=k+1;
end
$Facilita vector para Graficas—-———---"""""""""""""—""—"—"—"—"—"—"—"—"—"—"—"—~"—~—~—~"—————
for i=1:PReq.N
PReqg.ALPHA (i) =PReq.Rero (i) .alpha;
PReqg.CM(i)=PReqg.Aero (i) .cmtot;
PReq.CL (i) =PReqg.Aero (i) .cLtot;
PReq.CD(i)=PReqg.Aero (i) .cDtot;
end
SEC CD—=—=——— === m——m
xx=PReq.CL;
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yy=PReq.CD;
FOX= fit(xx',yy', 'poly2");
K2=FOX.pl;
K1=FOX.p2;
CDO=FO0X.p3;
$message=sprintf ('CD = %f +%fCL +%f*CL"2',CDO,K1,K2);
for i=1:PReq.N

PReq.CD_Tot (i)=CD0+ (K1*PReqg.Aero (i) .cLtot)+ (K2*
PReg.RAero (i) .cLtot*PReq.Aero (i) .cLtot);
end
%$Potencia con ecuacion CD-—=——=———=————————
k=J+1;
tt=0;
promv=0;
promp=0;
for i=1:PReq.N-J

PReqg.Vel2 (i)= sqrt ((2*W)/ (PReq.S*rho*PReq.Aero (k) .cLtot));

PReg.Drag2 (i) =0.5*rho*PReq.S*PReq.Vel2 (i) *PReq.Vel2 (i) *PReq.CD_ Tot (k) ;
PReq.PotR2 (i) =(PReq.Drag2 (i) *PReq.Vel2(i))/745.6998;
k=k+1;
promv=promv+PReq.Vel2 (i) ;
promp=promv+PReq.PotR2 (i) ;
tt=tt+1;
end
promv=2* (promv/tt) ;
promp=2* (promp/tt) ;
$Interpolacion-—————====="="——————"—"—"—"—"—~—~—~(—~—~
p=alpha-1;
PReqg.Clmax=PReq.CL (p) + (alphamax-PReq.ALPHA (p) ) * ( (PReq.CL (alpha) -
PReq.CL (p) )/ (PReqg.ALPHA (alpha) -PReq.ALPHA (p))) ;
%Velocidad Stall-—-——---"""—"——"—"—"—"—"—"————"—"—~—~—~—~—~"—"—( (- —————
PReqg.Vstall= sqgrt ((2*W)/ (rho*PReq.S*PReq.Clmax) ) ;
$POTENCIA REQUERIDA SIN DESCARTAR CL-——————"—"—"—"—"—=—"——"—"—"—"—"—"—"——"—\—"——~—~\—~——~—~———
PReqg.Vel3=PReq.Vstall:0.1:Vmax;
for j=1:length (PReqg.Vel3)

PReg.Drag3(j)=(0.5*rho*PReq.S* (CDO+K1* ( (2*W) / (rho*PReq.S*PReq.Vel3 (j) *P
Req.Vel3 (3)))+K2* (((2*W) / (rho*PReq.S*PReq.Vel3 (J) *PReq.Vel3(j)))"2)))*P
Req.Vel3 (j) *PReq.Vel3 (j);
PReqg.PotR3(J)=(PReqg.Drag3(j) *PReq.Vel3(7J))/745.6998;

end
%$Graficas—-——==—=="="""""""-"""—"—"—""“"" "~
figure (1) ;subplot(2,2,1) ;plot (PReq.ALPHA, PReq.CL, '.~-
b',PReq.ALPHA, PReqg.CM, '.-r")
title('alpha vs CL, CM'); hold on
grid on
subplot (2,2,2) ;plot (PReq.ALPHA, PReq.CD, '.-k', PReq.ALPHA, PReq.CD Tot, '.-
b")
title('alpha vs CD (azul ajustada)'); hold on
grid on
subplot (2,2, 3);plot (PReq.CD, PReq.CL, '.-k',PReq.CD Tot,PReq.CL,'.-b")
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title('Polar (azul ajustada)'); hold on

grid on

subplot (2,2,4) ;plot (PReq.Vel, PReq.PotR, '.-k',PReq.Vel2, PReq.PotR2, .-
b")

title('Potencia Requerida (azul ajustada)'); axis ([0 promv 0 prompl);
hold on

grid on

%$Grafica Potencia Requerida sin descartar CD en CLnegativos—-—-—------————-
figure (2);plot (PReq.Vel3, PReq.PotR3,'.-b")

title('Potencia Requerida'); axis ([0 Vmax+5 0 promp]);

hold off

grid on

$Para pista requerida---—-——---""""""""""—"—"—"—"—"-"—"—"—"—"—"—"—"—"—"—(—~—~\—~(—~(—(—(—~(—~\—~\—~\—(—(————
VLO=1.2* (PReqg.Vstall);

Vx0=0.7*VLO;

%$Para guardar en fichero-—------""""""""""""-"-"-"-"-"-"-"-"---
fid=fopen ('Potencia.txt', 'w');
fprintf (fid, 'Velocidad despegue: %f \n',VLO);
fprintf (fid, 'Velocidad ideal: %f \n',VxO);
fprintf (fid, 'Superficie: $f \n',PReq.S);
fprintf (fid, 'Densidad: %f \n',rho);

fprintf (fid, '"Numero Angulos: %$f \n',PReq.N);
fprintf (fid, 'Clmax: %$f \n',PReqg.Clmax) ;
fprintf (fid, "ALPHA\n') ;

fprintf (fid, '$f\n', PReq.ALPHA) ;

fprintf (fid, 'CL\n") ;

fprintf (fid, "$f\n', PReq.CL) ;

fprintf (fid, 'CD\n") ;

fprintf (fid, '$f\n', PReq.CD_Tot);

fprintf (fid, 'CM\n") ;

fprintf (fid, '$f\n', PReq.CM) ;

fprintf (fid, 'Vstall: $f \n',PReq.Vstall);
fclose (fid);

end

. o

LPista.m

function Pista=LPista (hsc,Pot)

$Dator requeridos

Pista.hsc=hsc;

P=Pot; %en hps

%$Para iniciando

Pista.TO0=0;

Pista.G=0;

Pista.TR=0;

g=9.81; % Gravedad en pies

$Datos que reciclados

%$Lectura de Wmax de MaxTOW Estructural---——-—-——-—---"-""="-"—""——"——"—"—"———~——~—~——~————
PPFile=fopen ('WO.txt");

Line=fgets (PPFile);

Pista.W=sscanf (Line(13:end), '$f',1);

. ]

Pagina 137



Line=fgets (PPFile);

eta=sscanf (Line(19:end), "$f',1);

fclose (PPFile) ;

$Lectura de Datos de Potencia para Pista-—-—--——--"""""""""""""-"-"-"-"-—————

PPFile=fopen ('Potencia.txt');

Line=fgets (PPFile);

Pista.VLO=sscanf (Line (20:end), "%f',1);

Line=fgets (PPFile);

Pista.VxO=sscanf (Line(17:end), '$f',1);

Line=fgets (PPFile);

S=sscanf (Line(12:end), '$f"',1);

Line=fgets (PPFile);

rho=sscanf (Line (10:end), "$f',1);

Line=fgets (PPFile);

Line=fgets (PPFile);

CLmax=sscanf (Line(7:end), '%f',1);
rrrrrn

FCoONVersioneS——————— == mm e
Pista.Vx0O=Pista.Vx0/0.3048;

Pista.VLO=Pista.VL0O/0.3048;

Pista.hsc=Pista.hsc/0.3048;

g=g/0.3048;

Pista.W=Pista.W*0.224808;

S=S/(0.3048*0.3048) ;

rho=rho*0.00194032033;

Pista.T=(eta*P*550) /Pista.VxO0;

Pista.G=(1.21* ((Pista.W)/S))/ (rho*g*CLmax* ((Pista.T)/ (Pista.W)));
R=((6.96* (Pista.VLO/1.2)* (Pista.VL0O/1.2))/(9));
tob=acos (1- (Pista.hsc/R));

Pista.TR=R*sin (tob);

Pista.TO=Pista.G+Pista.TR;

%Regresando a sistema-—-———-——""""""-""-"—"—"—"—"—"—"—"—"—"—"—"—"—"—~"—" "\~~~ —(—~(—(—(—(—(—
Pista.TO=Pista.TO0*0.3048;

Pista.G=Pista.G*0.3048;

Pista.TR=Pista.TR*0.3048;

Pista.hsc=Pista.hsc*0.3048;

Pista.T=Pista.T/0.224808;

Pista.W=Pista.W/0.224808;

Pista.VLO=Pista.VLO*0.3048;

Pista.Vx0O=Pista.Vx0*0.3048;

fid=fopen('pista.txt', 'w');

fprintf (fid, 'Pista: %f ',Pista.TO);

fclose (fid) ;

disp('Pista estimada [m]:")

disp (Pista.TO);

end
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Master.m

function Master( MisionFile , WO Guess , ConvergenceError ,
MaxIterations, Geometria, L , r , Clmax pe ,hsc,Pot)

MaxTOW Estimation( MisionFile , WO Guess , ConvergenceError ,
MaxIterations );

CG (L,r,Geometria);

fid=fopen ('inputx3.txt','w');
fprintf (fid, 'Load %s \n',Geometria) ;

fprintf (fid, 'oper \n');
fprintf (fid, 'a\n"');
fprintf (fid, 'a\n"');
fprintf (fid, '0.0\n");
fprintf (fid, 'x\n") ;
fprintf (£id, '\n"');
fprintf (£id, '\n");
fprintf (£id, 'quit');

fclose (fid) ;

[Xo fvall]l=ga (@FunObj, 3);
Xa=Xo;

disp ('Genetico:");
disp(fval);
disp (Xa);

[Xop, FVAL]= fminsearch (QFunObj, Xa);

disp('Optimo:");
disp (FVAL) ;
disp (Xop) ;

GenGeo3 ( Geometria, 'ModelOP', Xop(l) , Xop(2) , Xop(3) )

amen=-20;
amay=20;
paso=1;

GenInp ( Geometria , amen , amay , paso );
lavl.exe<input.txt>out.txt
Fille='out.txt';

Velstall (Fille,Clmax pe);

Potency (Fille);

LPista (hsc, Pot) ;

end
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