UNIVERSIDAD AUTONOMA DE NUEVO LEON
FACULTAD DE INGENIERIA MECANICA Y ELECTRICA

NALERE F
VERIT

M

DISENO DE UN MECANISMO PARA UN PERFIL ALAR
CON EXTRADOS VARIABLE

POR

LUIS CAMILO RAMIREZ LOAIZA

COMO REQUISITO PARA OBTENER EL GRADO DE
MAESTRIA EN INGENIERIA AERONAUTICA CON
ORIENTACION EN ESTRUCTURAS

NOVIEMBRE, 2017



UNIVERSIDAD AUTONOMA DE NUEVO LEON

FACULTAD DE INGENIERIA MECANICA Y ELECTRICA
SUBDIRECCION DE ESTUDIOS DE POSGRADO

DISENO DE UN MECANISMO PARA UN PERFIL ALAR
CON EXTRADOS VARIABLE

POR

LUIS CAMILO RAMIREZ LOAIZA

COMO REQUISITO PARA OBTENER EL GRADO DE
MAESTRIA EN INGENIERIA AERONAUTICA CON
ORIENTACION EN ESTRUCTURAS

NOVIEMBRE, 2017



UNIVERSIDAD AUTONOMA DE NUEVO LEON
FACULTAD DE INGENIERIA MECANICA Y ELECTRICA

SUBDIRECCION DE ESTUDIOS DE POSGRADO

Los miembros del Comité de Tesis recomendamos que la Tesis “Disefio de un
Mecanismo para un Perfil Alar con Extradés Variable”, realizada por el
alumno Luis Camilo Ramirez Loaiza, con numero de matricula 1831335 sea
aceptada para su defensa como opcion al grado de Maestria en Ingenieria

Aeronautica con Orientacion en Estructuras.

El Comité de Tesis

Dr. Madi stillo Morales
Director

Za

Dr. CarlosManuel Rodriguez Roman Driﬁd/o Lépez Cruz
R

Revisor evisor

0. Bo.

Subdirector de Estudios de Posgrada’™

San Nicolas de los Garza, Nuevo Ledn, Noviembre de 2017



A mi madre Yazmin Loaiza Ospina, Por acompanarme y aconsejarme en cada
decision que he tomado en el camino, ademas ensefiarme tantas cosas las
cuales han forjado la persona que soy.



RESUMEN

La morfologia en aeronaves esta basada en reconfigurar su estructura con el fin
de mejorar caracteristicas de desempefo, dichos cambios a diferencia de los
sistemas convencionales deben ser continuos, lo que involucra realizar un
disefo teniendo en cuenta sistemas que soporten cargas elevadas y permitan
deformaciones considerables cuando sean accionados. El principal problema es
encontrar el criterio de disefio bajo el cual se logren los cambios de forma
establecidos de acuerdo a un perfil de misidn; la solucion puede ser planteada
mediante el disefio de mecanismos de cuerpos rigidos, mecanismos flexibles
(compliant mechanism) o sistemas actuados mediante materiales inteligentes.
Debido a que es posible reducir la velocidad de una aeronave de fumigacion
mediante el ajuste del perfil alar, lo cual es requerido para campos pequenos,
se realiza el disefio de un perfil alar con geometria variable basado en sintesis
de mecanismos rigidos, este método permite adaptar la geometria de un
conjunto de perfiles con diferentes longitudes de arco, generando eslabones a
través del perfil aerodinamico los cuales se unen mediante juntas de revoluta y
prismaticas. La geometria de cada eslabon es determinada mediante la
segmentacion de dos perfiles objetivo especificando un error aceptable.

La sintesis fue realizada para obtener un mecanismo de un grado de libertad,
para lo cual fue necesario encontrar los rotopolos de los eslabones fijos al
bastidor y seleccionar los tipos de cadenas cinematicas o grupos Assur para
encontrar la configuracién estructural de los mecanismos.

Seis mecanismos con diferentes errores geométricos fueron obtenidos y los
perfiles alares construidos con esta metodologia se probaron por medio de CFD
(Computational Fluid Dynamics) con el fin de encontrar coeficientes de
resistencia al avance y levantamiento, los cuales permiten evaluar su eficiencia
aerodinamica.

Se selecciond el mecanismo que mejores caracteristicas aerodinamicas
presentd tanto del perfil inicial como del final, aunque se obtuvieron

caracteristicas muy cercanas a las de los perfiles de disefio. Se realizaron
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simulaciones de dos configuraciones alares para definir los perfiles correctos
para de reducir la velocidad, afectando lo menos posible la eficiencia de la
morfologia establecida. Por ultimo, se obtuvo mediante ecuaciones de
restriccion perfiles intermedios para los cuales se obtuvo la relacion de la
posicion del eslabén de entrada teniendo en cuenta la reduccion de velocidad

en el rango de operacion.
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SIMBOLOGIA Y ABREVIACIONES

Envergadura
Cuerda

Alargamiento

Superficie alar
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CAPITULO I.

1. INTRODUCCION

1.1 Morfologia de alas

En el diseio aerodinamico y estructural de una aeronave convencional se
mantienen fijas caracteristicas como: perfil alar, envergadura angulo de
incidencia y cuerda. Dichas caracteristicas son determinadas mediante el
analisis de un punto de disefio donde son considerados el numero de Mach, el
numero de Reynolds, como los requisitos establecidos por el perfil de vuelo
(distancia de vuelo y altura de operacion). Por lo tanto para condiciones de
vuelo diferentes a las de disefio, la eficiencia se encuentra por debajo de la
optima.

De acuerdo con J. Valasek [1] el programa de Morphing Aircraft estructures
(MAS) de DARPA, establecio que “morfologia es la capacidad de incrementar o
cambiar el rendimiento de un vehiculo durante el vuelo, reconfigurando el
vehiculo para adaptarse a las condiciones externas de operacion”, dicha
adaptabilidad se logra a través de cambios geométricos principalmente en el
ala. Este concepto es aplicado en aeronaves con perfil de mision variable, como
las de combate y Vehiculos Aéreos no Tripulados (VANT’s), para mejorar
caracteristicas como maniobrabilidad, estabilidad y consumo de combustible.
Por otra parte la morfologia en alas esta basada en vuelo de aves, por lo que es
tan antigua como los primeros intentos de disefio y fabricacién de una maquina
mas pesada que el aire capaz de planear o sustentarse. Los hermanos Wright
disefaron un sistema que constaba de poleas y cables accionado por el piloto,
el cual se puede observar en la figura 1b. Este ocasionaba torcimiento en el ala
para el control lateral de la aeronave [2][3]. El mecanismo fue inspirado por la
observacion del vuelo de los buitres, ya que Wilbur Wright dedujo que la
estabilidad lateral de los mismos se debia al torcimiento ocasionado en la punta
del ala en presencia de rafagas de viento[1].

Después de utilizar este tipo de cambio morfologico, se sustituyen los



materiales flexibles por materiales rigidos, ya que los requerimientos de carga
util y velocidad sometian al ala a cargas elevadas, razon por la que el

torcimiento en alas fue reemplazado por los alerones.

Figura 1. a) Planeador de los hermanos Wright [1];b) Esquema del sistema de torcimiento

del ala utilizado en el Wright flyer [4].

A partir de 1931 se evidencian disefios de aeronaves con cambios en
envergadura como la MAK-101 Y MAK123 mediante un mecanismo telescépico,
que causaba disminucion de la envergadura esto mejoraba el desempeio de la
aeronave mediante la reduccion de la resistencia al avance inducida.

Desde 1951 a 1985 se realizaron disefios de aeronaves militares con angulo de
flechado variable como el Bell X-5, el cual fue primer avidén exitoso con angulo
de flechado variable, basado en el avion aleman Messerschmitt P.1101. Este
avion podia variar este angulo entre 20° y 60° lo que permitia la adaptabilidad
para vuelo a altas velocidades con el fin de reducir la resistencia al avance
(dngulos de flechado altos) y a bajas velocidades aumentar la sustentacién de
la aeronave (angulos de flechado pequerios), ademas proporcioné informacion
para el desarrollo de disefio de proyectos como Grumman XF10F-1 y General
Dynamics F-111 [5]. Este cambio de forma en el ala involucra aumento de peso
y complejidad estructural pero esto suele ser compensado por el aumento del

rendimiento.



Figura 2. Aeronave con angulo de flechado variable Bell X5 [5].

A partir de 1985 surge el interés de desarrollar nuevos sistema con los cuales
se pudieran cambiar caracteristicas como la curvatura, espesor y torcimiento.
con el fin de mejorar maniobrabilidad y estabilidad, lo que involucra la supresion
de superficies de control. Estos cambios requieren la aplicacién de diferentes
sistemas que incorporan materiales compuestos flexibles como fibras de vidrio
elasticas, fibras de carbono y kevlar. Proyectos de la NASA mostraron sistemas
innovadores como (MAW) “Mision Adaptive Wing”, en el cual se utiliza un
mecanismo rigido convencional combinado con paneles de fibra de vidrio
elastica para reemplazar las superficies hipersustentadoras flaps y slats [6][7];
En otro proyecto (AAW) “Active Aeroelastic Wing” se realizaron modificaciones
estructurales para volver al concepto de torcimiento en el ala de los hermanos
Wright para un avion F/A18, el cual consistio en reemplazar secciones de
paneles en la piel del ala para hacerla mas flexible como se ve en la figura 3a).
Este sistema es accionado por las mismas fuerzas del viento cuando se

accionan las superficies de control figura 3b).
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Figura 3. Ala activa aeroelastica: a) Modificacion en el ala de la aeronave F/A 18 [8] ; b)

Accionamiento del mecanismo para el torcimiento del ala [9].

Otro tipo de materiales aplicados en el cambio de forma son los materiales
inteligentes como aleaciones con memoria de forma o “shape memory alloys”
(SMA), actuadores piezoeléctricos y polimeros con memoria de forma 6 “shape
memory polymers” (SMP). Los cuales reaccionan a un estimulo externo
cambiando sus propiedades para generar una deformacion, ocasionados ya sea
por variaciones de calor, campos electromagnéticos o esfuerzos. Los sistemas
disefiados bajo este criterio muestran reduccién de peso debido a que estos
sistemas soportan cargas aerodinamicas, ademas es una tecnologia muy
aplicada a aeronaves pequefias como lo indican A.Y.N Sofla et al. [10] y
S.Barbarino et al [2].



1.1.1 Clasificacion de los cambios de forma en el ala

Como se menciono6 anteriormente el cambio de forma en alas es realizado de
acuerdo al perfil de mision o mejorar alguna otra caracteristica en vuelo. Por lo
tanto se debe realizar una seleccion del cambio geométrico a realizar para
lograr el desempefio que se requiera. Los diferentes tipos de modificaciones se
basan en el cambio de forma en planta, ajuste de perfil alar y cambio de forma
fuera de planta. Los cambios de forma en planta son utilizados para obtener
mayor sustentacion o reducir la resistencia al avance a altas velocidades; los
ajustes del perfil alar son utilizados para aumentar o disminuir la fuerza de
levantamiento sin afectar sustancialmente la resistencia al avance de las
aeronaves Y asi reducir el consumo de combustible [11], los cambios de forma
fuera de planta se aplican para la sustitucion de superficies de control como
alerones, elevadores y timon o en superficies hipersustentadoras como flaps y
slats. A continuacion se muestra en la figura 4 la clasificaciéon de la morfologia
de alas de acuerdo con [10] [12][13].

’ MORFOLOGIA DE ALAS.

Ajuste del perfil

R
En planta Fuera de planta
V -‘ ‘ T
Larlgu (i Largo de la 9“;2:9 ddel Flexion a lo largo F'“'?’: ;ln ey Torcimiento del
a AL de la cuerda : al
envergadura CHLTED flechado envergadura an

Figura 4. Clasificacion de la Morfologia de alas [12].



La adaptabilidad a las diferentes condiciones de vuelo causa que haya
incremento del rendimiento en aeronaves, pero pueden traer desventajas las
cuales deben tenerse en cuenta a la hora de seleccionar el tipo de morfologia a
utilizar, ya que como se puede ver en la tabla 1, dichas desventajas pueden

traer problemas para la integridad estructural o el desempefio aerodinamico.

Tabla 1.Caracteristicas del disefio en morfologia de alas [14].

Morfologia de ala Efecto Beneficio Desventaja
) Disminucion de 1a |y ioprabilidad a altas Pérdida de
Angulo de flechado resistencia al . .
velocidades sustentacion
avance
Si se incrementa el
Angulo diedro Estabilidad lateral angu.lo diedro, se .Me”°f.
obtiene mayor maniobrabilidad
estabilidad
- .suste.ntamon, Control de fuerzas Baja rigidez
Torcimiento del ala resistencia al avance oL .
aerodinamicas torsional

y momento

Alto alargamiento
mejora el desempefio
Alargamiento y carga|de algunos parametros, | Altas cargas en la

alar bajo alargamiento raiz del ala
incrementa la
maniobrabilidad

Envergadura

1.2 Diseno de sistemas mecanicos para alas con geometria variable.

El disefio de sistemas bajo la filosofia de cambios morfolégicos en la estructura
del ala muestra la aplicacién de diferentes enfoques para el desarrollo de
estructuras con geometria variable. Los criterios bajo los que se disefian estan
basados en teoria de sintesis de mecanismos de cuerpos rigidos, sintesis de
mecanismos flexibles y diseio de materiales inteligentes, estos muestran
ventajas los unos sobre los otros. Sin embargo, diferentes conceptos de disefio
evidencian que cada uno de estos enfoques puede ser una solucion para el
cambio de forma. Pero es indispensable la utilizacion de materiales flexibles en
la piel para generar deformaciones considerables en el ala, ademas de la

disminucién de actuadores para reducir la complejidad estructural y el peso del



sistema. Lo que indica que se debe lograr una configuracion flexible que
soporte las cargas a las que pueda estar sometida [15], la figura 5 muestra el
concepto basico de la morfologia de alas enfocado al ajuste geométrico del

perfil para realizar cambios en la distribucidn de presiones.

Acople deslizante

vertebras pasador piel flexible

acople fijo Hotiador

Figura 5. Concepto basico de un sistema para ajuste de perfil[15].

1.2.1 Mecanismos de cuerpos rigidos

El disefio de este tipo de sistemas es un método convencional que ha sido
aplicado a diversos campos de la ingenieria e investigado a fondo, por lo que la
filosofia de disefio y criterios de falla se encuentran validados, ademas se
conoce el comportamiento de los materiales de los cuales son fabricados.

En Ingenieria aeronautica se puede ver que la mayoria de los mecanismos con
estas caracteristicas contribuyen a la actuacion de la aeronave y la adaptacién
a diferentes etapas que debe superar el avidon cuando realiza un vuelo, como
por ejemplo en el despegue se activan los flaps y slats para generar mayor
sustentacién, también los trenes de aterrizaje deben ser retraidos cuando la
aeronave se encuentra en el aire ya que estos aumentan la resistencia al
avance. Debido a que estos mecanismos cambian la forma de la estructura de
la aeronave podria decirse que todas las aeronaves estan disefadas bajo
filosofia de cambio morfolégico en aeronaves, sin embargo, para que un

mecanismo de cuerpos rigidos cumpla con las caracteristicas del concepto
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actual, debe ocasionar cambios geométricos suaves y continuos con el fin de no

afectar la eficiencia aerodinamica.

Posicidn 1 Posicion 2

Figura 6. Mecanismo modular de geometria variable [16].

Los disefios conceptuales realizados por A. Moosavian et al.[16]; A. D. Finistauri y
F. J. Xi [14] bajo la sintesis de mecanismos estructurales de geometria variable
o “Variable Geometric Trusses Mechanism”, muestran la solucion para aplicar
diferentes tipos de morfologia en un ala, estos constan de mddulos de
actuadores entre costillas que pueden realizar torcimiento, cambio de angulo
diedro, y el angulo de flechado. La sintesis consta del estudio de los
movimientos requeridos para identificar el nuUmero de actuadores minimos para

el cambio de configuracion.



Estructura interna articulada

Membrana elastica ,5'?.‘- Pefrfil sin deformacion

. LL—-——>
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—

Figura 7. Mecanismo abierto para morfologia de flechado[17]

El mecanismo mostrado en la figura 6 muestra multiples grados de libertad, en
conjunto actia como un mecanismo abierto, pero por moédulos se realiza
analisis de mecanismo cerrado. Otro concepto realizado con mecanismos
abiertos se puede observar en la figura 7, este proporciona variacion en el
angulo de flechado ademas cuando se encuentra en interaccidén con el aire el

perfil del ala se somete a una deformacion.

Pasicidn 1 —»
-2 -1 G 1 » 3 £
Pasicidn Morizontsl (1)

Figura 8. a) Perfiles de diseio; b) Localizacion de los pares cinematicos entre

segmentos; c) Representaciéon esquematica del mecanismo[11].



Por otra parte, para realizar ajuste de perfil, se encuentran un método de
sintesis cinematica para la aproximaciéon de 8 perfiles expuesto por K. Zhao et
al. [11], donde se busca un perfil promedio entre perfiles o posiciones de disefio
del mecanismo, el cual luego es segmentado y por ultimo se realiza sintesis de
posicion buscando la reduccidon del error para que se ajuste a cada perfil
deseado. En la figura 8 se ven los resultados de las etapas de sintesis de un
mecanismo con cambio de forma para un perfil alar, donde se busca aumentar
el coeficiente de levantamiento, mientras se mantiene estable el coeficiente de
resistencia al avance. La sintesis de mecanismos también puede utilizarse para
realizar torcimiento de alas, como lo muestra J. Aguiberreita et al. [13] mediante
un proceso de inversion cinematica para mecanismos cuatro barras donde la

piel actua como bastidor del mecanismo interno.

1.2.2 Mecanismos flexibles.

Este tipo de estructuras esta constituido de eslabones flexibles, la elasticidad de
estos es utilizada para transmitir movimiento, realizar una trayectoria o cambios
morfolégicos. El disefio de estos mecanismos se realiza buscando que la
carrera del actuador sea pequefa y cause deformaciones grandes, las ventajas
que presentan es la utilizacion de un numero menor de piezas en comparacion
con los mecanismos de cuerpos rigidos, cuando los eslabones flexibles no
estan acoplados a componentes rigidos para realizar algun movimiento relativo
entre los mismos no se requiere de lubricacion. Por otra parte la sintesis esta
basada en optimizacion topoldgica, lo cual requiere de la seleccion del material,
ya que la distribucion de esfuerzos depende de las propiedades mecanicas del
mismo, también se debe verificar la resistencia a la fatiga debido a las continuas
deformaciones que experimentan y los concentradores de esfuerzos que
presentan [6].

En la figura 9 se pueden observar las optimizaciones obtenidas del borde de
ataque con aluminio y con la fibra de vidrio orientada en diferentes direcciones,

las cuales muestran diferentes configuraciones para el disefio del mecanismo.
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(8) Aleacién de aluminio {b) [0/45/0/45] {c) [45/451-45/45] (d} [90/45/50/45)

Figura 9. Optimizacion topolégica del borde de ataque de un perfil a) Material isotrépico

a-d) fibra de vidrio con diferentes orientaciones [18].

También se muestra una estructura mas compleja pero en este caso para
realizar torcimiento en un ala (figura 10), con esto se mejora el comportamiento
de la dinamica de alabeo con respecto al sistema de alerones rigidos
convencionales. El mecanismo esta constituido de una estructura de celdas
poliédricas fabricadas en un polimero reforzado con fibras de carbono,

accionado mediante dos servomotores, uno para cada semiala.

Figura 10. Mecanismo flexible para torcimiento de ala [19].

1.2.3 Mecanismos actuados mediante materiales inteligentes.

Como se menciond anteriormente los materiales inteligentes actuan ante un
estimulo externo, por lo que han sido utilizados para crear conceptos de

morfologia de alas y han sido aplicados en VANTSs.
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Figura 11. Estructura del perfil con extradés variable actuado por SMA[20].

Las aleaciones con memoria de forma cambian su microestructura dependiendo
de la temperatura, por esta razon pueden presentar deformaciones hasta del
8% como lo hace el Nitinol [21]. Las investigaciones [22][20] muestran la
utilizacion de actuadores de materiales inteligentes para el cambio del extrados
de un perfil alar, donde realizan la optimizacion del material flexible del extrados
el cual estd compuesto de fibras entretejidas de carbono y Kevlar, ademas
determinan el numero apropiado de actuadores SMA para deformar el extradds.
La configuracion mantiene el intradds, parte del borde de ataque y del borde de
salida rigidos, por lo tanto, el cambio geométrico del perfil solo se realiza en una
fraccion del extradds. En la Figura 11 se muestra la configuracion estructural
obtenida.

Los estudios anteriores pertenecen al proyecto CRIAQ MDO 7.1 desarrollado
por el Consorcio de Investigacion en Innovacion Aeroespacial de Québec. En
este concepto de morfologia de alas no existian limitaciones estructurales,
mientras el proyecto CRIAQ MDO 505 el cual fue la continuacién del
anteriormente mencionado, se realizd en la punta de ala de un avién comercial
donde las restricciones estructurales determinaron la configuracion final del

diseno del diseno.
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Largueros

Peel del intradés

Figura 12. Configuracién estructural de la morfologia de alas del proyecto CRIAQ MDO
505 [23].

Otro tipo de materiales con estas caracteristicas son los polimeros con memoria
de forma, los cuales pueden modificar su rigidez cuando se sobrepasa la
temperatura de transicion vitrea por lo que este tipo de estructura se puede
activar mediante las fuerzas del viento (estructura Aero elastica).

W. Raither [24] disefid un concepto con una viga de aluminio en C, la cual es

unida con una placa de PVC y fibra de carbono adheridas, esta estructura es

utilizada como caja de torsién.

PVC
| ELASTOMERO

‘ | FIBRA DE
ALUMINIO CARBONO

Figura 13. Caja de torsion para concepto de ala con torcimiento [24].

1.3 Problematica

Como se menciond, los cambios geométricos del ala durante el vuelo permiten
cambiar las caracteristicas aerodinamicas, lo que es benéfico en aeronaves que

requieren mejorar su desempefio en las diferentes etapas de su perfil de mision.
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Las aeronaves agricolas presentan etapas de alta velocidad para el crucero y
una etapa de baja velocidad la cual corresponde a la fumigacion, el perfil de
mision idealizado para este tipo de aviones de acuerdo con S. Ozdemir25]

corresponde al de la figura 14.

Zrucero Crucero
3 4 T 8
5 8
Fumigacion
01 2 9 10

0-1: Carreteo 5-6: Fumigacian
1-2: Despegue 6-7. Ascenso
2-3: Ascenso 7-8 Crucero
24 Crucero 8-9 Descenso
4-5; Descenso 9-10; Aterrizaje

Figura 14. Perfil de misién de la aeronave agricola.
Aunque la velocidad de aplicacion es baja para este tipo de aeronaves
comparada con la de crucero, esta condicion deja por fuera la posibilidad de
realizarse en campos pequenos. Debido a esto, M. Carrizales [26] determina un
cambio morfolégico del ala de una aeronave (AT-802), logrando reducir la
velocidad de operacioén al variar el extradds. De acuerdo con esto se disefia un
sistema mecanico que garantice que la aproximacion a los perfiles de la
morfologia definida y mantenga las caracteristicas aerodinamicas de los

mismos.
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1.4 Hipotesis
La aproximacion obtenida mediante el disefio del mecanismo afecta lo menos
posible las propiedades aerodinamicas de la morfologia establecida, por lo que

es posible reducir la velocidad en operacion de |la aeronave.

1.5 Objetivos

Disefio de un mecanismo que ajuste geométricamente el extradés de un perfil
alar NACA 4415, con el fin de obtener las propiedades aerodinamicas del

cambio morfolégico establecido.

1.5.1 Objetivos Especificos

* Disefio de un mecanismo con un grado de libertad que permita la variacién
geométrica del perfil NACA 4415.

* Determinaciéon de la configuracién estructural y mecanica adecuada para
cumplir especificaciones de funcionalidad del mecanismo.

* Andlisis de las caracteristicas aerodinamicas de los perfiles obtenidos
mediante dinamica de fluidos computacional.

*Analisis de la morfologia del ala de acuerdo con los perfiles que describe el

mecanismo disefiado afectando o menos posible la eficiencia de disefio.
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CAPITULO I

2. DESCRIPCION DEL CRITERIO Y LOS PARAMETROS DE DISENO

El disefio de cualquier tipo de mecanismo parte de especificaciones para
cumplir requisitos de posicion, guiado de cuerpo o trayectoria, en este caso se
tiene un cambio de forma lo cual implica que dos perfiles aerodinamicos se
ajusten en diferentes condiciones de vuelo, para esto se puede realizar una
sintesis de posicion pero antes se requiere que los perfiles tengan
caracteristicas semejantes. Ademas se debe realizar una divisién de las curvas
que los caracterizan para definir estas similitudes o encontrar segmentos de la
curva que puedan aproximarse, de esta manera dichos segmentos pueden ser
utilizados como elementos moviles para poder generar un movimiento relativo
entre ellos y realizar el ajuste geométrico. Estos se restringen mediante la
adicion de eslabones y seleccidon de cadenas cinematicas para alcanzar 1 GDL,
lo que quiere decir que el mecanismo disefiado necesita solo una entrada de

movimiento para cumplir con los requerimientos de diseio.

21 Morfologia.

El tipo de morfologia estudiada es la de ajuste de perfil, por lo que al ser el perfil
NACA 4415 un perfil asimétrico con la variacién del extradés se modifica la
curvatura media y el espesor ocasionando un incremento de sustentacion y una
variacion poco significativa de la resistencia al avance, esto causa que la
velocidad pueda ser disminuida en las condiciones de operacioén. Lo anterior fue
obtenido por M. Carrizales [26] analizando las propiedades aerodinamicas de
81 perfiles y comparando sus geometrias con respecto al perfil ya mencionado,
como resultado se tiene que combinando el intradds del perfil NACA 4415 con
el extraddés del GOE 449 se reduce la velocidad de operacion del AT-802, el

nuevo perfil fue llamado FUSION.
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Figura 15. Perfiles establecidos para para el ajuste geométrico.

Dado que no es suficiente establecer cual es el cambio del perfil del ala para
mejorar las propiedades aerodinamicas, El analisis de la morfologia del ala se
realiza desde la raiz del ala hasta donde terminan los flaps, como se sefala en

la figura 16.

Zona con morfologia
108 m

Figura 16. Delimitacién de la zona con morfologia
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Esta configuracion es realizada en la zona de mayor distribucion de la fuerza de
levantamiento, ademas no interfiere con los alerones pues otras
configuraciones involucrarian mayores restricciones para el disefio del
mecanismo. La tabla 2 contiene las caracteristicas del ala de la aeronave AT-
802.

Tabla 2. Caracteristicas del ala de la aeronave AT-802 [27].

Caracteristica Denominacién o Magnitud
Perfil aerodinamico NACA 4415
Tipo de ala Recta
Angulo diedro 3°30'
Angulo de incidencia 2°
Envergadura 18.04 m
Cuerda 2.07m
Distancia desde la raiz del ala al final de los 54m
flaps
Alargamiento 8.7
Superficie alar 37.29 m2

2.1.1 Parametrizacion de los perfiles

Teniendo los perfiles definidos para la morfologia del ala se requiere obtener
sus coordenadas, por lo tanto se necesita las funciones matematicas de cada
perfil para determinar un numero apropiado de puntos y asi no tener problemas
con las curvaturas generadas por los programas CAD ya que los splines
cubicos son un grupo de polinomios definidos en intervalos que comprende la
zona entre puntos.

Para los perfiles NACA de 4 digitos se tienen ecuaciones con las cuales se
pueden calcular las coordenadas del intradds y el extrados, la figura 17 muestra
como se realiza la construccion o determinacion de coordenadas para este tipo

de perfiles.
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- Curvatura media
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p Cuerda

\ Ofx1, 1)
- /0% Radio del borde de ataque

Figura 17. Obtencion de los perfiles NACA de 4 digitos [28].

Las caracteristicas de estos perfiles se encuentran dada de la siguiente

manera:

- 1" digito: Corresponde a la ordenada maxima de la linea de curvatura
media en porcentaje de cuerda (M) .

- 2d%digito: Corresponde a la posiciéon de la ordenada maxima de la
curvatura media en decenas de porcentaje de cuerda (P) .

- 3"y 4l digito: Corresponde al maximo espesor del perfil en términos de

porcentaje de cuerda (7).

De acuerdo con E.N Jacobs et al. [28], la distribucion del espesor en estos

perfiles esta dada por:
T 2 3 4
+y, =E(O.2969\/;—0.1260x—0.3516x +0.2843x" —0.10150x") (1)

La linea de curvatura media esta definida por dos parabolas, la primera se
establece para valores antes de la posicion de la ordenada maxima de la

curvatura media y la segunda para después de esta.

M
ve=m(2P=x) L (0<x<P) @
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M

:m[(l_zp)mpx—xz], (P<x<l) (@)

Ve

El método para la obtencion de coordenadas mostrado en la figura 17, muestra

que su calculo se realiza con y, perpendicular a la tangente de la linea de

curvatura media y_, de acuerdo con cada valor de x.

- Coordenadas del Extrados:

X,=x—y,sind (4)

y,=y.+ycos8 (5)
- Coordenadas del Intrados

X, =x+yssin6d  (6)

y,=y.—ycosl0 (7)

6 =tan™' [%} (8)

Con las anteriores ecuaciones se tienen las funciones para determinar el perfil
NACA 4415. EIl perfil FUSION tiene definido el intradds pero el extradds

corresponde a un perfil GOE 449, este pertenece a un grupo de perfiles

Donde

experimentales de los cuales no se conoce el modelo matematico para la
obtencion de sus perfiles, debido a esto se utiliza el método utilizado por T.
Melin [29] con el cual parametriza mediante curvas de Bézier un gran numero

de perfiles. El método consiste en dividir el perfil en segmentos que requieren 4
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puntos de control para estar completamente definidos, para todo el perfil se

tienen 13 como se muestra en la figura 18.

P9 P10 P11

P8 P12

P7 P13

P2

P6 o o
P5 P4 F3

Figura 18. Puntos de control para la parametrizaciéon mediante curvas de Bézier.

De acuerdo con lo anterior se requieren nada mas los puntos de control para el
extrados del perfil GOE 449, los cuales estan dadosven la tabla 3, con dichos

puntos se determinan las siguientes ecuaciones:

- Primer segmento de curva del extrados de GOE 449
B =(1-0)P, +3t(1-1)* P, +3*(1-1)B, + *P, 9)
- Segundo segmento
B,=(1-1)B,+3t(1—1)*P, +3*(1—1{)P, +°P, (10)
Donde
0<r<l1
El perfil GOE 449 es un perfil cerrado, lo que quiere decir que el final del borde
de salida es descrito por un solo punto, a diferencia del perfil NACA 4415 que

tiene un espesor al final del borde de salida de 0.0021c, lo que indica que es un

perfil abierto ya que es definido mediante dos puntos. Debido a esto se buscan
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los puntos donde cumple con este espesor y luego se realiza el ajuste de las

cuerdas para que coincidan.

Tabla 3. Puntos de control para curvas de Bézier [29].

Punto de control X y
1 1 0
2 0.90754 | -0.0023199
3 0.4616 -0.0366
4 0.15 -0.0366
5 0.084421 -0.0366
6 0 -0.032208
7 0 0
8 0 0.040343
9 0.088226 0.1384
10 0.4 0.1384
11 0.49875 0.1384
12 0.6701 0.12073
13 1 0

2.2 Sintesis cinematica para perfiles con cambio de forma

Un mecanismo es un cuerpo articulado que transmite el movimiento de un
sistema, debido a esto es necesario para su disefio establecer el numero de
grados de libertad y configuracién estructural con el objetivo de establecer el
movimiento 0 posiciones requeridas, en la sintesis de mecanismos se

identifican tres areas:

- Sintesis de tipo: Define la clase de mecanismo a disefar.

- Sintesis analitica: Determina el numero de eslabones y articulaciones
para cumplir con el movimiento establecido.

- Sintesis dimensional: Fija las dimensiones de los eslabones y su

geometria.
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La sintesis de mecanismos rigidos ha mostrado exactitud para sistemas que la
requieren posiciones establecidas y seguir trayectorias, por lo que son tan
aplicados como los mecanismos flexibles para el diseno de sistemas
ergonomicos adaptables como sillas de automoviles, también en antenas y
aeronaves con morfologia variable [10]. Dichas estructuras son disefiadas bajo
un concepto de mejoramiento de su desempeino ante variaciones externas. A
diferencia de las sintesis tradicionales, la sintesis para realizar cambio de forma
en curvas ademas de garantizar posiciones cumple con aproximacion entre los
perfiles que define la morfologia.

A.P Murray et al. [30] [31] determin6 una sintesis cinematica para la
aproximacion de curvas con longitud de curva, la cual luego de dividirlas utiliza
métodos convencionales para adicionar eslabones. Por otra parte, el caso
estudiado requiere de una sintesis que considera cambios de longitud de curva.
A continuacion se describen términos que permiten realizar el disefio apropiado

de acuerdo con los dos perfiles que establece la morfologia.

2.2.1 Perfiles de diseno

Los perfiles de disefio estan dados por un conjunto de puntos que los
caracterizan, sin embargo las sintesis realizadas para mecanismos planos con
morfologia de forma muestran un posicionamiento de las juntas de revoluta en
el contorno del perfil como se puede observar en la figura 19, esto representaria
un problema en el disefio de un concepto de morfologia de alas con ajuste del
perfil, dado que las juntas interfieren con el flujo y generaria problema de
construccion. Por lo tanto, se calculan las curvaturas de los perfiles y se
considera una distancia entre el contorno del perfil y los puntos donde se

puedan localizar dichas juntas.
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Figura 19. Mecanismo para ajuste de perfil con juntas en los limites de los perfiles de
disefio [32].

Las curvas utilizadas para posicionar los pares cinematicos son llamadas
perfiles de acoplamiento, de acuerdo a que estos perfiles se deben determinar
mediante el calculo del centro de curvatura de cada punto. Para esto se sigue el
procedimiento utilizado para el calculo de curvaturas segun S.A Shamsudin et

al. [33]. Los perfiles de disefio estan dados por segmentos de lineas descritos
por un conjunto de puntos z, = {ai,bl.}T, donde a es la coordenada del perfil de

disefio en el eje x, b esla del eje y e i varia desde uno hasta el nimero de

puntos (7 ) que describen los perfiles de disefio, teniendo estos puntos definidos

se puede determinar la curvatura por los puntos designados por i, i—1y i+1.

Por esta razdn, no es posible calcular la curvatura del primer y ultimo punto,

esta se expresa por la siguiente ecuacion:
1
K =— (11)
I’;.

El centro de la circunferencia que pasa por los tres puntos para determinar la
curvatura a lo largo del perfil es definido como (1,& )", de acuerdo con esto se

tiene el siguiente sistema de ecuaciones:
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A [2a., 26, 17'[d*, +b%

E =] 2a, 2b 1 a’ +b} (12)

1 1
2 2
2b 1 a i+1 + bi+1

i+1

vi] |2a

i+1

De este sistema se encuentra las coordenadas A, y & del centro de curvatura y

el parametroy,, ya que este ultimo depende del radio y el centro de la

circunferencia descrita por los tres puntos, se tiene que:

7?:\/71""121"’_552 (13)

Teniendo el valor del radio de curvatura r;, la curvatura es calculada mediante
la ecuacion 11. También se tiene que los perfiles de acoplamiento z, pueden

ser determinados mediante la obtencion de un vector unitario v que va desde
cada coordenada del perfil de disefio hasta el centro de curvatura como se

especifica en la ecuacion 14.

Z, =wv,+Z, (14)
Dondew es la distancia considerada desde el perfil de disefio hasta el de
acoplamiento y el vector unitario para dar poder restar la distancia w del las

coordenadas del perfil de disefio, esta dado por la siguiente ecuacion:

C -z
= (15)

1

3

La figura muestra 20. El proceso de obtencion de dichos perfiles de

acoplamiento.
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Figura 20. Determinacion de las coordenadas del perfil de acoplamiento.

2.2.2 Perfiles objetivo

Estos perfiles son una aproximacion de los perfiles de acoplamiento y de
disefio, los cuales son representados por un conjunto de puntos que se
encuentran separados por una longitud de curva, dicha aproximacién depende

de un parametro de disefio el cual es establecido por la longitud de curva de los

perfiles objetivo c, que debe ser 99% la del perfil de acoplamiento

correspondiente [11] , ya que se encuentran dados por segmentos de lineas. El
calculo de la longitud de cuerda de los perfiles objetivo se puede determinar

cdmo se expresa en la ecuacion 16.
m
¢ =2¢  (16)
1=

Donde
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El numero de puntos n de los perfiles objetivo debe ser determinado tal que
cumpla con la longitud de curva requerida, estos puntos se posicionan sobre el

perfil de acoplamiento, para encontrar las coordenadas de estos se tiene.

- - R EC+2_2C+2
Z,=5,, | (@-De -~ D | (19)

Se debe cumplir

q+1

Zq:c[ <(g-1c, < Zc[.
i=l i=1

Donde g es la designacion que se le da a los perfiles objetivo para que sean
generados uno a uno y ¢ varia entre los puntos i. Ademas, la longitud le los

intervalos entre puntos de los perfiles objetivo es de terminada por:

— Cp 19
““u-p P

Este proceso esta descrito por A.P. Murray et al [31], ademas en la figura 21 se
muestra la aproximacion del extradds del perfil NACA 4415, de la que se puede
observar que la parte con mayor curvatura correspondiente al borde de ataque
del extradds en el perfil de acoplamiento no es descrita con exactitud por el
perfil objetivo, lo que requiere que el parametro de disefio sea tal que se llegue
a una aproximacién que describa mejor todo el perfil. Para determinar la
aproximacion entre los perfiles se requiere dejar un perfil objetivo fijo, el cual se

designa con la letra & y los que se trasladan con la letra ;.
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Figura 21. Perfil de acoplamiento y perfil objetivo.

2.2.3 Perfil promedio

Este se acerca al conjunto de perfiles objetivos determinados para realizar el
cambio geométrico que especifica la morfologia, como anteriormente se dijo se
fija un perfil y los otros son trasladados hacia este con el fin de minimizar

distancias entre ellos.
d=Y|z,-2,| (0

La minimizacién entre la distancia D es realizada en [31] donde el perfil j

trasladado es definido como:
Z,=Az +d (21)
Donde
A:{Cf)sy/ —sim//} J:{dl}
sinly  cosy d,
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De acuerdo con A.P. Murray et al [31] se la sumatoria de las coordenadas del

perfil a trasladar se definen como:

z, =2, ={x,.,} (@
i=1

Ademas se tienen las siguientes ecuaciones para encontrar la matriz de

rotacion A4 y el vector de traslacion d .

N

Ili(xkrij - ijykT)Z(xkiyﬂ B xjiyki)
tany = o (=9)

n

1
z(xkixji + yjiyki) B ; (kaij + ijykT)
i=1

&"zl(z, —A_E.) (24)

Teniendo los perfiles trasladados, se puede realizar el calculo de las

coordenadas del perfil promedio mediante la ecuacion 24.

P —
Z, + ZZJ,-
_ =

p

Zm[

(25)

Donde p corresponde al numero de perfiles de disefio.

La figura 22 muestra un ejemplo de la obtencion de los perfiles trasladados y el

promedio.
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(a) , 110)

Figura 22. Traslacion de perfiles: a) Perfiles objetivo, b) Perfiles trasladados, c) Perfil
promedio representado por la linea sélida, d) Perfil promedio trasladado a cada perfil
objetivo [31].

2.2.4 Perfiles con curvatura constante

Son identificados de acuerdo a las similitudes en la curvatura del conjunto de
perfiles objetivo, o que quiere decir que son formados que se construyen a
partir de los segmentos pertenecientes a los perfiles objetivo en los cuales
ademas de poseer curvatura constantes del mismo orden de magnitud, los
segmentos de cada perfil objetivo con estas caracteristicas tienen diferente
numero de puntos, por lo tanto estos segmentos o perfiles son determinados
para que se pueda cambiarla longitud de curva en los perfiles a obtener
mediante la sintesis.

Debido a que la longitud del perfil debe ser variable, la aproximacion se hace
por medio de un segmento de circunferencia, el cual su radio promedio es
determinado mediante la siguiente formula de acuerdo con S.A. Shamsudin
[34].
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—_— | (26)

La variable e designa el segmento del perfil, k, corresponde a la coordenada

e m : " .
del segmento ¢” .. numero de intervalos .. al numero de puntos del
P J

J
mismo. La construccion de este segmento se realiza después de haber alineado
los perfiles promedio sobre los perfiles objetivo para asi disminuir el error entre

los mismos.

2.2.5 Segmentacioén

Esta etapa de la sintesis es necesaria para generar movimiento relativo entre
segmentos de los perfiles objetivo, por lo que se tienen diferentes criterios para
identificarlos. Se deben hallar los respectivos perfiles promedio o si se trata de
un perfil con longitud de curva variable, obtener el perfil que se aproxime a cada
una de las posiciones que determina el cambio de forma.

A.P. Murray [31] muestra diferentes maneras para segmentar un perfil con

diferencias de longitud poco significativas, las cuales son:

- Segmentacion uniforme.
- Segmentacién con un error especifico.

- Segmentacién para reducir el error.

La segmentacion uniforme esta basada en dividir los perfiles objetivo en
porciones de curva con igual numero de puntos y de esta manera poder obtener
los perfiles promedio de cada uno, esto causa que los errores tengan grandes
diferencias entre los segmentos. El error es definido como la maxima distancia

entre el perfil promedio y los perfiles objetivo.
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Error para los puntos del perfil fijo

E = ‘2 ~Z, ‘ (27)

E = \2 - Z}} (28)

Los segmentos obtenidos con un error especifico, se obtienen haciendo que el

error ( £, ) que presenta cada segmento sea menor que el error aceptable (E),

Esto se logra mediante la adicion de puntos a un segmento inicial verificando
gue no sobrepase la especificacion dada y antes de que se supere este valor se
pueda generar otro segmento.

La segmentaciéon para reducir el error consiste en identificar puntos de

segmentos que deben ser eliminados de uno para que hagan parte de otro. Si
el promedio del error E > E,, se incrementa un punto al segmento y si pasa lo
contrario debe eliminarse.

La segmentacion descrita es aplicada para los segmentos del perfil que pueden
ser reemplazados por segmentos que son representados por perfiles promedio
(. #), como se mencion6 anteriormente los segmentos con curvatura constante
(~) se seleccionan de acuerdo con las similitudes de curvatura, esta
denominacion fue dada por S.A. Shansudin [32][33]. También es mencionado
un vector de diseno (\7) el cual indica el numeros de segmentos (/) en el que
es dividido el perfil, si el vector esta dado por \7:[, Va4 /] significa que
cada uno de los perfiles estd compuesto por dos segmentos con longitud de
curva constante y uno con longitud variable, donde % =3. Por ultimo, es definida

una matriz de segmentos la cual indica el numero de intervalos entre los puntos
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para cada perfil lo que da como resultado una matriz pxh llamada matriz de

segmentos.

moomom
MS=|m, m; m; (29)

2 3
my my My

La matriz de segmentos mostrada evidencia que corresponde a un conjunto de
tres perfiles y esta dividida en tres segmentos. Los segmentos de la columna 3
son de longitud variable, por lo que en cada perfil se tiene un numero de

intervalos diferente.

2.2.6 Configuracion y seleccion de las cadenas cinematicas del

mecanismo

La segmentacidon implica que se incorporen elementos mecanicos para que
haya movimiento relativo entre los segmentos y alcanzar 1-GDL en un
mecanismo que satisfaga la morfologia definida. La seleccién de las cadenas
cinematicas y componentes es realizada mediante el principio fundamental de
formacion de mecanismos planos propuesto por Leonid Assur, en el cual
propone un método de superposicién sucesiva de cadenas cinematicas [35],
que se encuentran estaticamente definidas (Grupos de Assur). Un enfoque
similar es utilizado por K. Zhao [36] para el disefio de un mecanismo en un ala
con ajuste de forma en el perfil aerodinamico, sin embargo no realiza la
configuracion completamente mediante grupos de Assur, también define
mecanismos basicos como los mecanismos de cuatro barras y biela- manivela
como bloques de construccion.

El problema de aplicar mecanismos basicos como bloques en la estructura de

un mecanismo es porque tienen 1 GDL, mientras que los grupos anteriormente
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definidos tienen 0 GDL, lo que hace que el analisis de velocidades, fuerzas y
aceleraciones sea mas sencillo.
Normalmente los mecanismos planos pueden ser formados por grupos de

Assur de |l clase, como se muestran en la figura 23.

A

a) b) 2

Figura 23. Cadenas cinematicas de 0-GDL: a) Grupo de Assur de Il clase tipo RRR (tres
juntas de revoluta); b) Grupo de Assur Il tipo RRP (dos juntas de revoluta y una

prismatica).

El grupo mostrado en la figura 23.a) esta conformado por 2 eslabones moviles y
tres juntas de revoluta, mientras en b) el grupo esta conformado por 2 juntas de
revoluta y una prismatica. Los demas tipos de grupos pueden ser encontrados
reemplazando las juntas de revoluta por deslizadores. Estos deben ser
acoplados a un eslabon primario o de entrada para formar un mecanismo de

cuatro barras o biela-manivela, los cuales son mecanismos de 1GDL.
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Grupo de Il clase tipo RRR

A
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Eslabdn de entrada
b)
B Grupo de Il clase tipo RRP

2 3
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SN

T X7

1 4

Eslabon entrada

Figura 24. Mecanismos basicos: a) Mecanismo cuatro barras; b) Mecanismo biela —

manivela.

Para verificar los grados de libertad de libertad en un mecanismo plano se tiene:
W=3N-2p; —py (30)

Donde N es el niumero de eslabones moviles, p,, y p,, son pares de IV y V

clase correspondientemente, Estos grupos solo tienen pares de quinta clase por

lo que la ecuacién para estos queda de la siguiente manera:

W, =3N-2p, (31)

Mediante la ecuacion 29 se valida que las cadenas cinematicas seleccionadas
estan estaticamente definidas. La clase de grupos son definidos de acuerdo al

numero de eslabones y pares cinematicos como se muestra en la tabla 4.
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Tabla 4. Clasificacion de cadenas cinematicas mediante grupos de Assur.

Clase N Pv
I 2 3
1] 4
v 6
\% 8 12

De acuerdo con esta clasificacion es posible mediante la sintesis identificar los
tipos de grupos de Assur, conformados por diferentes tipos de eslabones y
pares cinematicos para cumplir con las diferentes posiciones establecidas por el

cambio de forma y el espacio delimitado para el disefio.
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CAPITULO Il

3. ANALISIS NUMERICO DE LA MORFOLOGIA

El analisis aerodinamico es realizado para seleccionar el mecanismo adecuado
de la estructura mecanica para la costilla del ala, debido a que el flujo es
sensible a los cambios de curvatura en las zonas de acoplamiento de
eslabones, pues esto puede interferir en las caracteristicas del perfil alar [37].
Por lo tanto, se debe validar que las aproximaciones geomeétricas que se
obtienen mediante la sintesis de mecanismos rigidos cumplen con las
caracteristicas aerodinamicas que la morfologia establece.

Para obtener las caracteristicas aerodinamicas de los perfiles y la morfologia
del ala, se realizan analisis numéricos mediante el software Ansys Fluent, el
cual esta basado en la aplicacion de volumen finito para resolver las ecuaciones

del modelo seleccionado.

3.1 Seleccion del modelo de turbulencia

El modelo de turbulencia a utilizar en las simulaciones es uno de los aspectos o
parametros mas importantes, que deben ser definidos en la simulacion para
obtener valores confiables, ya que cada uno de los modelos es utilizado de
acuerdo a la aplicacién.

El modelo k-& y el modelo k-@ son los modelos de turbulencia mas utilizados,
sin embargo para ser utilizados de manera correcta, se debe tener en cuenta
que el modelo k-& presenta mejores resultados en aplicaciones donde se
presentan gradientes de presidn pequenos, por lo que para aplicaciones de flujo
interno el modelo es confiable [38]. Mientras el modelo k-@ es utilizado en
aplicaciones donde se requiere obtener propiedades del flujo cercanas a la
pared, como en flujo externo. De lo anterior se infiere que el modelo k-w es el
indicado para realizar el analisis numérico, sin embargo C.M. Roman [39],

propone utilizar el modelo k- SST. También Ansys Inc [40] enfatiza en que
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cuando se necesita exactitud y precision en los limites de la pared con la que
interactua el fluido, como en aplicaciones de separacion de flujo (aerodinamica)

y perfiles de transferencia de calor el k- SST debe ser utilizado.

3.1.1 Modelo k-w SST

Este modelo surge de la combinacion de dos modelos k-¢ y k-w, por lo que se
obtienen ventajas de ambos. Esto significa que permite calcular las propiedades
del flujo cerca del objeto estudiado, como lo hace el modelo k-w estandar, de
igual manera permite obtener valores en la zona de turbulencia libre asi como el
k-&. Este modelo requiere que la subcapa viscosa sea resuelta, esto quiere

decir que la distancia de la pared al centro del primer elemento de la malla debe
cumplir con y"~1, sin embargo si se necesita informaciéon de un
comportamiento lejos de la pared (y" >1), el modelo obtendra valores similares

a los del k-¢ [41].

3.2 Ley de la pared

La capa limite en flujo turbulento esta compuesta por tres zonas una laminar,
una en transicion y la turbulenta, por lo que cerca de la pared del modelo
estudiado el flujo es divido en tres regiones, la subcapa viscosa, capa en

transicion y capa turbulenta totalmente desarrollada.
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¢/ capaentransicion: | |capaturbulental ©o:iiii § b e
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Figura 25. Ley de la pared [42].
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La altura del primer elemento de la malla para un analisis CFD (y), se

encuentra dada en funcién de la distancia adimensional (y* ), como se expresa

en la ecuacion 32.

Y= (32)

Donde u” es la velocidad de friccion, u es la viscosidad dindamicay p es la

densidad del fluido. Para obtener el valor de la velocidad de friccion se requiere

calcular inicialmente el numero de Reynolds con la siguiente ecuacion.

Re="% (33)

Se sabe que V corresponde a la velocidad del fluido y ¢ la longitud
caracteristica del objeto a estudiar en este caso la cuerda. Teniendo el numero

de Reynolds se puede estimar el coeficiente de friccion, de acuerdo con Ansys
Inc [41] C, =0.058Re™* para flujos externos, mientras para flujos internos
segun C, =0.079Re™**. Luego se calcula el esfuerzo cortante en la pared de la

siguiente ecuacion:

TzépCﬂﬂ (34)

La velocidad de fricciéon es calculada mediante la ecuacion 34, ya que esta en
términos de la densidad y el esfuerzo cortante del fluido en la pared, esta se

sustituye en la ecuacién 32 y se obtiene y.
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De acuerdo con lo anterior se debe saber cudles son los rangos de y* en los

cuales el modelo puede ser aplicado, esto depende del “tratamiento de pared”

que se utilice como se ve en la tabla 5.

Tabla 5. Distancia adimensional de la primera celda de la malla.

Modelo Tratamiento de pared y*
k-¢ "Standard Wall Functions” 30 a 300
"Standard", "RNG" y "Realizable" | "Scalable Wall Functions" 11.225
"Enhanced Wall Functions" —0—
k-w 0~ 1
"Standard", "SST" —0 — 1

3.3 Analisis numérico de la morfologia en dos dimensiones

El analisis numérico en dos dimensiones es realizado para los perfiles de la
morfologia, llamados perfiles aerodinamicos base y las aproximaciones
obtenidas mediante la sintesis cinematica, los cuales son designados como
“Mecanismos de Geometria Variable” (MGV). Esto con el fin de realizar la
eleccion adecuada, basada en comparaciones de las caracteristicas
aerodinamicas.

Para realizar el andlisis (simulacién) es necesario establecer el tamafio del
volumen de control, luego se realiza su discretizacién, a lo cual se le llama
mallado. Después son configuradas las variables de las que depende la
simulacion. Por ultimo, se realiza la visualizacion grafica de los resultados, asi
como la obtencion de los parametros aerodinamicos. En el caso del perfil se
utilizan funciones de transformacion de ejes, de esta manera se determinan las

fuerzas de sustentacion y de resistencia al avance.
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3.3.1 Geometria y mallado

Los limites del volumen de control (sistema) para el analisis del perfil son
definidos de acuerdo con los valores dados por B.J. Mullen y R. Bhaskar [43], El
volumen de control es realizado como una malla en C, como se ve en la figura
26. Las dimensiones definen una geometria la cual deja los limites lejos del

perfil, con el fin que no interfieran con los resultados de la simulacion.

12:5¢

12.5¢

"Sphere influence”
6¢

Figura 26. Dimensiones del volumen de control, en funcién de la longitud de la cuerda del

perfil aerodinamico.

Las dimensiones de la geometria mostrada se encuentran dadas en términos
de la cuerda, lo que indica que tan alejado se deben localizar los limites del
dominio.

La division del volumen de control, discretizacién, en un conjunto de celdas se
le denomina malla y es requerida para resolver las ecuaciones en determinada
zona. La malla utilizada para el caso en dos dimensiones es de tipo no
estructurada, a la cual se le aplican diferentes controles locales especificados
en la tabla 6, También se puede observar en la figura 26 una zona circular que
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encierra el perfil, dentro de esta el tamano de los elementos es menor

ocasionada por el control de malla “Sphere influence”.

Tabla 6. Controles de malla locales para la geometria en 2 dimensiones.

Control de malla

Entidad de referencia

Caracteristicas

“Sphere influence”

Centro de la cuerda

Diametro=12 m
tamafno del elemento:
maximo=5e-2 m

minimo=5e-3 m

Altura del primer elemento= 6.6e-6m

“Inflation” Contorno del perfil Numero de capas=20
Tasa de crecimiento=1.2
“Edge Sizing” Extradds e intrados Numero de divisiones=200

Los controles locales de malla aplicados aseguran un y* ~1, lo cual cumple

con los parametros necesarios del modelo k- SST.

3.3.2 Configuracion del analisis del perfil

Definida la geometria y la discretizacion del volumen de control, se definen las

condiciones para la simulacidn entre ellas las propiedades del aire y la

velocidad de operacién de la aeronave. Las propiedades del aire y la velocidad

de entrada para la simulacion se pueden ver en la tabla 7, ya que fueron

definidas por M.A. Carrizales [26] a una atmosfera estandar a la altitud de 600

metros sobre el nivel del mar, correspondiente al Estado de Nuevo Leodn,

México.
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Tabla 7. Parametros del analisis en 2 dimensiones.

Parametro Valor
Velocidad 66.59 m/s
Reynolds 9000000
Mach 0.194
Altitud 600 m
Presién atmosférica 94323.87 Pa
Densidad 1.15597 kg/m?3
Viscosidad 1.77049 e-5 Pa*s

Estos parametros sirven para definir otras caracteristicas de la simulacion,
debido que a M=0.194 son despreciables los efectos de compresibilidad, pues
cuando M<O0.3 las variaciones de densidad son menores al 5% [44][45], esto
determina que el analisis debe ser basado en la presion.

La velocidad de entrada del fluido esta dada por componentes para ocasionar el
cambio del angulo de ataque, porque el volumen de control corresponde a una
malla tipo C y es la unica forma de variar el angulo de ataque. Esta no realiza
ningun cambio de geometria ni de la discretizacion, ya que no se requiere de
ninguna entrada paramétrica que produzca el cambio automatico de estas, por
lo tanto la simulacion de cada punto de disefio tarda menos.

Otros parametros como los métodos de solucién de las ecuaciones son
requeridos por Ansys Fluent. Para este caso se recomienda de acuerdo con
M.A. Carrizales [46] realizar las simulaciones primero bajo ecuaciones de primer
orden y luego mediante ecuaciones de segundo orden. La solucion de las
primeras no requiere del uso de tanta memoria del equipo de codmputo y tienden
a converger faciimente, luego mediante 4 modificaciones realizadas en la
funcién “calculation activities”, las ecuaciones pasan a ser resueltas en segundo
orden. El cambio es logrado gracias a la aplicacion de los comandos como se

ilustra en la figura 27.
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Figura 27. Comandos para el cambio automatico del método de solucion.

En total se programan 1500 iteraciones las cuales son realizadas bajo los
meétodos inicialmente establecidos y después de 700 iteraciones se realiza de

manera automatica el cambio.

3.3.3 Obtencion de las caracteristicas aerodinamicas de los perfiles

La obtencion de la fuerza de sustentacién y de resistencia al avance de los
perfiles son calculadas con el angulo de ataque («a) que forman las
componentes de velocidad, las cuales son el parametro de entrada de la

simulacion, ademas de los parametros de salida F, y F,. De acuerdo con lo

anterior se tiene que:

d = F cos(a)+ F,sin(«) (35)
[ =F, cos(a)—F,sin(a) (36)

La descomposicién de los componentes de las fuerzas obtenidas mediante
Ansys Fluent sobre el eje en direccion del flujo (4) y el normal (N ), da como

resultado las anteriores ecuaciones, esto se muestra en la figura 28.
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Figura 28. Transformacion de fuerzas para la mallaEn C

Teniendo los resultados para cada angulo de ataque se calculan los respectivos
coeficientes, se tiene que las fuerzas aerodinamicas para un ala se encuentran

expresadas asi:

D= % pSVC, (37)

L= % pSV?*C, (38)

Para este analisis se tiene que las fuerzas halladas estan en funcion de la del
largo del perfil o envergadura (b), esto es porque al tener el modelo en dos
dimensiones la profundidad del volumen de control es tomada como unitaria, lo
que significa que las unidades de las fuerzas se encuentran dadas en N/m, por
lo tanto los coeficientes de sustentacion y resistencia al avance dependen de la
cuerda (c) y no de la superficie en planta (§) como se muestra en las

ecuaciones 39 y 40.
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C, = ,OCV2 (39)
Cz = pjll/z (40)

3.4 Analisis numérico de la morfologia del ala

Los perfiles seleccionados del analisis en 2 dimensiones pueden cumplir con las
caracteristicas aerodinamicas que establece la morfologia analizada, sin
embargo un perfil se idealiza como un ala con alargamiento ( AR) infinito donde
se supone que el flujo se desplaza sobre la superficie, de manera que no
existen componentes de velocidad a los largo de la envergadura, lo que
ocasiona que la distribucion de levantamiento a lo largo de un ala con esta
configuracion sea homogénea. Mientras que en un ala con un alargamiento
finito se presenta que las lineas de flujo tienden a ir hacia la punta del ala
(direccion axial) donde se convierten en voértices, causando que el coeficiente
de levantamiento del ala sea menor al del perfil, este comportamiento puede
verse en la figura 29. Por esta razon la distribucién de levantamiento presenta
una zona de mayor levantamiento cerca a la raiz mientras disminuye hacia la

punta.

Figura 29. Comportamiento del flujo a través de un ala recta [47].
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De acuerdo con esto el coeficiente de levantamiento depende del alargamiento,

ya que a un mayor AR el C, aumenta, también se ve en la figura 30 que la
disminucion afecta el comportamiento lineal del C, que se presenta con

AR altos.
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Figura 30. Influencia del alargamiento en el comportamiento del coeficiente de

sustentacion [48].

De igual manera que en el analisis de 2 dimensiones se requiere generar la
geometria, discretizacion, ademas de la configuracién del analisis la cual difiere
en el numero de iteraciones y velocidad. Las fuerzas aerodinamicas son

obtenidas directamente del software.

3.4.1 Geometria

Las configuraciones de ala a analizar se definen como ala limpia y ala con

extradds variable. Para realizar el analisis solo se tiene en cuenta la semiala, ya
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que el ala guarda simetria y el analisis solo requiere de la variacion de las
caracteristicas aerodinamicas con respecto al angulo de ataque. La
configuracion del ala limpia es mostrada en la figura 31. La punta de ala
mostrada es una aproximacion que se realiza con el objetivo de acercarse a la

configuracion real del ala del AT-802.

a) Vista isométrica

b) Vista frontal y de detalle de la punta de ala

0385 m
M B

8.635 m DETALLE A

Figura 31. Semiala limpia: a) Vista isométrica; b) Vista frontal y de detalle de la punta de

ala.

Mediante este analisis se evaluan 4 posiciones del mecanismo seleccionado,
como se especificd en la seccidn 2.1 la zona del ajuste geométrico se realiza
desde la raiz hasta donde terminan los flaps, la figura 32 muestra la
configuracion del ala con morfologia, donde se puede identificar una zona
estatica, la cual no presenta ningun cambio; la zona de adaptacioén, en esta se
observa un cambio con curvas suaves para que el flujo tenga un
comportamiento adecuado; zona con perfil variable, esta es la que ajusta el

extradds para obtener las caracteristicas aerodinamicas deseadas.
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a)Vista Isométrica

Zona con ajuste de
perfil

Zona estatica

Zona de adaptacion

b) Vista frontal y de detalle de la zona de adaptacion.
B

0.05 m

DETALLE B

Figura 32. Semiala con morfologia: a) Vista isométrica; b) Vista frontal y de detalle de la

adaptacion.

La morfologia del ala estudiada no comprende un cambio significativo en el
espesor, este solo corresponde al 2%. Ademas se busca que la zona de
adaptacion sea lo mas pequefa posible.
Después de haber realizado la semiala se necesita determinar el tipo de
volumen de control a utilizar y sus dimensiones. De acuerdo con C. M.
Rodriguez Roman[39] el volumen de control mas apropiado para una aeronave
debe ser un prisma rectangular con las dimensiones se indican de la siguiente
manera:

- Largo: 15b

- Ancho: 5b

- Alto: 5b
En este volumen se debe parametrizar el angulo de ataque para generar los
puntos de disefio, cada que es modificado el programa computacional Ansys
debe generar una nueva malla a diferencia del volumen en C, que utiliza la
misma malla para cada punto de disefio. Por lo tanto, el tiempo de simulacién

es mayor en un volumen rectangular, pero posee la ventaja que las fuerzas
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pueden ser utilizadas directamente para el calculo de los coeficientes

aerodinamicos.

000 5000 100,00 (m)
| . |

2500 75.00

Figura 33. Caracteristicas de volumen de Control.

El Volumen de control mostrado en la figura 33, fue realizado con las
dimensiones ya especificadas, teniendo en cuenta que solo se analiza la
semiala derecha, por lo que el ancho del volumen corresponde a 2.5b. Con las
dimensiones definidas se deben nombrar los limites del volumen y las zonas
donde se desean medir los parametros aerodinamicos. Los limites fueron
tipificados de la siguiente manera:

- “INLET” (Entrada): corresponde a la superficie que se define como la
entrada de fluido, por esta razén el tipo de limite de frontera seleccionado
es “velocity Inlet”.

- “OUTLET” (Salida): es la superficie que corresponde a la salida del
fluido del volumen de control, es necesario para cumplir con la ecuacion

de continuidad.
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- “SYMMETRY?” (Simetria): corresponde a las paredes que rodean el flujo
de control, las cuales son seleccionadas con limites de tipo “symmetry”,
pues se requiere que estas no generen interferencia con el objeto
estudiado. Por lo tanto el esfuerzo de friccién 7 =0.

- Semiala es el modelo donde se miden las fuerzas aerodinamicas, debido
a esto debe seleccionarse de tipo “Wall”. En el caso de los analisis donde
la semiala posea morfologia se definen como ZV y ZE las cuales son la

zona con ajuste de perfil y la zona estatica del ala correspondientemente.

3.4.2 Mallado para el analisis en 3 dimensiones

La malla utilizada para este analisis es de tipo no estructurada lo que permite
realizar el mallado automatico con el fin de parametrizar el angulo de ataque de

la semiala mediante rotacion en el eje y.

Las propiedades de la malla son especificadas de manera global como se
muestra en la figura 34, se puede ver que en general la malla posee parametros
que pueden generar elementos de gran tamafo, esto con el propdsito de

obtener pocos elementos para tener menor tiempo de simulacion.

Use Advanced Size Fu... |On: Proximity and Curvature

Relevance Center Coarse

Initial Size Seed Active Assembly
Smoothing Medium
Transition Slow

Span Angle Center Fine

Curvature Normal A... |Default (18.0 %)
Num Cells Across Gap | Default (3)

Min Size Default (0.143620 m)
Proximity Min Size Default (0.143620 m)
Max Face Size Default (14.3620 m)
Max Size Default (28.7240 m)
Growth Rate Default (1.20)

Minimum Edge Length |1.5595e-004 m

Figura 34. Propiedades globales del mallado para los analisis en 3D.

Asi como en el analisis en 2 dimensiones se utilizan controles de malla locales
donde se requiere una malla fina, esto es para obtener elementos con las

caracteristicas adecuadas, garantizar la convergencia de los resultados y la
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exactitud requerida para la aplicacion. Para este caso se utiliza el mismo
modelo ( k—@ SST) el y" =1, para obtener este valor se aplicaron los

controles de malla sobre las entidades del ala especificados en la tabla 8.

Tabla 8. Controles de malla locales para el analisis en 3 dimensiones.

Control de malla Entidad de referencia Caracteristicas
“Face Sizing” Extados Tamano dele elemento=4e-2 m
Intradds
“ PP Punta de ala ~ _
Face Sizing Tamarno dele elemento=2e-2 m
Adaptacion
“Face Sizing” Redondeo del borde de salida Tamafo dele elemento=6e-3 m
“Edae Sizina” Contorno del extradds en la
g g raiz Numero de divisiones =200
“Edae Sizing” Contorno del intradés en la
g g raiz Numero de divisiones =200
“Edae Sizing” Contorno del redondeo en el
g g borde de salida Numero de divisiones =2
Altura del primer elemento=6.6e-6 m
“Inflation” Semiala Numero de capas=15
Tasa de crecimiento=1.2

Ademas de cumplir con las caracteristicas necesarias para el modelo, también
se debe tener una calidad minima para obtener resultados confiables. El
parametro para evaluar la calidad de malla que se tuvo en cuenta fue el
“Skewness”, este evalua que tan deformado esta el elemento. En la tabla 9 se
describen las cualidades de la malla de acuerdo al Skewness maximo que

presente

Tabla 9. Calidad de malla de acuerdo al “Skewness’149].

Excelente Muy Buena Buena Aceptable Mala Inaceptable

0-0.25 0.25-0.50 0.50-0.80 0.80-0.94 0.95-0.97 0.98-1.00

De acuerdo con lo anteriormente dicho la discretizacion realizada bajo los

controles de la tabla 8, cumplen con las caracteristicas de una malla aceptable,
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dado que los valores de este parametro estan en 0.85 para el ala limpiay 0.89,

como se muestra en la tabla 10.

Tabla 10. Caracteristicas generales de la malla para las semialas.

Caracteristica de la malla Ala limpia Ala con extrados variable
Numero de elementos 3329407 3200969
Numero de nodos 1031692 939738
“Skewness” (Calidad) 0.8498 0.8905

3.4.3 Configuracion del analisis del ala

Las condiciones del analisis en 3 dimensiones podrian ser las mismas que las
del de 2 dimensiones, la velocidad utilizada esta entre el rango de aplicacion de

la aeronave, el cual es:

v, =58.13m/s y V,, =71.51m/s

Sin embargo de acuerdo con C.M. Rodriguez Roman [39] es conveniente
utilizar la velocidad crucero (V. ), ya que en flujo subsonico el levantamiento L,
(menor Re, condiciones de operacion) podria hallarse conociendo L, (mayor

Re, crucero), de la siguiente manera:

L= %prSCL (41)
1
L= 5 V;SC, (42)

Se pueden igualar los coeficientes de levantamiento, ya que los cambios en el

numero de Reynolds no modifican la pendiente de la grafica del C, - «, pero si

influye en la variacién del C

Lmax

[50]. Por lo que despejando la fuerza de

levantamiento se tiene.
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L=1, [Lj (43)

Debido a que también se pueden realizar las simulaciones con V. y con

propiedades del aire al nivel del mar, ya que las variaciones de sus propiedades
son minimas con respecto a las de una altitud de 600 m. se realizan las

simulaciones bajo los parametros mostrados en tabla 10.

Tabla 11. Parametros del analisis en 3 dimensiones.

Parametro Valor
Velocidad crucero 85.40 m/s
Reynolds 12000000
Mach 0.249
Altitud 0
Presion atmosférica 101.325 Pa
Densidad 1.225 kg/m3
Viscosidad 1.7894 e-5 Pa*s

Después de establecer los parametros generales de la simulacion los demas se
configuran de la misma manera, menos el numero de iteraciones ya que para
este se realizan 500 iteraciones con ecuaciones de primer orden y luego en
segundo orden otras 500. También se deben configurar los parametros de

salida (L y D)y por ultimo generar los puntos de disefio con el cambio de « .

3.4.4 Obtencion de las caracteristicas aerodinamicas del ala

Debido a que el cambio del angulo de ataque es realizado en la geometria las

fuerzas que se obtienen en los ejes x y y son las fuerzas de sustentacion y

resistencia al avance, por lo tanto solo se despejan los coeficientes de las

ecuaciones 37 y 38.
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C. = 44

b= (44)

e (45)
pV-S

Las ecuaciones 44 y 45 se pueden utilizar para hallar los coeficientes de todas
las configuraciones, pero si se desean validar que lo parametros del ala con

extradds variable, se podrian cal cular las fuerzas de la siguiente manera:
D=D, +D,, (46)
L=L,+L, (47)

Las fuerzas aerodinamicas obtenidas mediante la simulacidén sobre estas zonas
deben ser iguales a las de la semiala completa. Otra variable que debe ser

calculada es la velocidad de operacion de la aeronave con la variacion C,,

ademas se debe considerar que:
L=W (48)
Teniendo en cuenta lo anterior se tiene:

W= % pViSC,  (49)

La velocidad se expresa como

Vo= 2w (50)
pSC,
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Para obtener la velocidad de desplome (V) se reemplaza el coeficiente de

levantamiento maximo (C, .. ) en la ecuacion 50, obteniéndose:

V= [— )
pSC

L max

56



CAPITULO IV

4. DISENO DEL MECANISMO

De acuerdo con lo descrito en el capitulo Il, la sintesis del mecanismo consiste
en realizar el dimensionamiento y geometria de los eslabones, ademas de la
determinacion de la estructura del mecanismo mediante la adicion de enlaces y
seleccion de cadenas cinematicas, para obtener un mecanismo de 1 GDL.

El dimensionamiento consiste en la determinacién de los perfiles objetivo
pertenecientes a cada perfil aerodinamico de disefio, luego estos son divididos
por segmentos los cuales pueden ser . 7, los cuales se determinan mediante la
especificacion de error entre perfiles trasladados; o ~ los cuales son
identificados como una seccién con curvaturas similares entre los perfiles
objetivo de la morfologia. Después de obtener cada segmento se realiza un
procedimiento para hallar centro instantaneo de rotacion (CIR), para ubicar los

rotopolos y adicionar eslabones para alcanzar 1 GDL en los mecanismos.

Requerimientcs Disefio del Mecanismo
Morfologia Sintesis
Perfil Inicial - NACA 4415 Obtencion de perfiles
Perfil Final - FUSION objetivo

Segmentacion

Obtencidn de un
mecanismo con 1-GDL:
- Seleccién de cadenas

cinematicas.

- ldentificacién de

rotopolos para
eslabones binarios

Maodificacion
estructural

Estudio de Movimiento:

S| ¢ Presenta el mecanismo
algun problema en el
rango de cperaciéon?

| no

Construccion del perfil
que define el MGV

Figura 35. Proceso de sintesis del mecanismo para el cambio morfolégico.
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La figura 35 muestra el proceso de obtencién de los mecanismos. Inicialmente
se realiza la parametrizacion de los perfiles de disefio, luego se generan los
perfiles objetivo y se definen los puntos que permaneceran como bastidor del
mecanismo y los que genera el cambio morfolégico del perfil. Teniendo los
puntos de los perfiles objetivo, se realiza una segmentacion uniforme de estos
para definir un rango de errores aceptables y poder realizarla mediante la
especificacion de un error, considerando el alcance del método y los
requerimientos del disefio. Se escribe un coédigo en Matlab, el cual realiza lo
siguiente:

- Parametrizacion de perfiles aerodinamicos.

- Determinacion de los perfiles de acoplamiento y perfiles objetivo.

- Segmentacion de los perfiles objetivo.

- Alineacion de los segmentos promedio.

- Generacion de los segmentos con curvatura constante.
Luego de tener los segmentos que conforman el contorno del perfil se realiza
mediante sintesis grafica la ubicacion de rotopolos ademas se seleccionan los

tipos de eslabones, para determinar a configuracién estructural del mecanismo.

4.10btencion de los perfiles objetivo

Sabiendo los parametros bajo los que se determinan los perfiles objetivo, se
requiere aumentar el parametro de disefio mencionado en el cual se especifica
que la longitud de curva de los perfiles objetivo determinados de los perfiles de

acoplamiento debe representar 0.99 de la longitud de curva del perfil de
acoplamiento (¢, >0.99¢, ), para que el contorno del borde salida pueda ser
descrito por puntos separados con la misma longitud de curva.

La figura 36 muestra que si se utiliza un parametro de diseio bajo las
condiciones de este definidas anteriormente, se obtienen pocos puntos, los
cuales son insuficientes para el extradds del perfil, mientras si se define que
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¢; 20.99999¢c,, se puede observar una mejor aproximacion de los perfiles de

diseno y de los de acoplamiento.

a) Perfil objetivo cj>=0.990C

025 | T T ' ' '
—Perfil de disefio
0.21- —=—Perfil objetivo
0.15- —Perfil de acoplamiento |
—=—Perfil objetivo

|
0 0.1 0.2 0.3 04 05 0.6 0.7 0.8 0.9 1

x/c
b) Perfil objetivo Ci>:0'9999900
0.25; T I | | ; ;
Perfil de disefio
0.2 —=—Perfil objetivo

0.15- —Perfil de acoplamientol||
o R e —=—Perfil objetive
D DAL e

0.05

| | 1 | 1
0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1
x/c

Figura 36. Perfiles objetivo para el perfil NACA 4415, a) Perfil objetivo con ¢; > 0.99¢,; b)
Perfil objetivo con ¢; > 0.99999c, .

Definido el parametro de disefio basado en la longitud de curva y teniendo en
cuenta que los que deben describir el perfil de un ala deben ser por lo menos
200 tanto para el intraddés como para el extradds. La tabla 12 muestra las
caracteristicas de los perfiles objetivo correspondiente al extrados del perfil
NACA 4415y el perfil FUSION.

Se tiene que el extradds del perfil NACA 4415 es descrito mediante un conjunto
de 270 puntos y el FUSION por 274. Ya que se tiene un numero diferente de

puntos es necesario la incorporacion de un segmento de curvatura constante.
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4.1.1 Curvatura de los perfiles objetivo

El calculo de la curvatura es realizado bajo el método descrito en la seccién
2.2.1, donde se calcula la curvatura para obtener los perfiles de acoplamiento
con base a la curvatura de los perfiles de disefio. La obtencién de la curvatura
de los perfiles objetivo muestra un comportamiento suave hasta 0.4c, de
acuerdo con la figura 37, justo en este punto se presenta un salto en la
curvatura tanto en el extradds del perfil NACA 4415 como para el del perfil
FUSION. Este salto se debe al cambio de funcion que presenta el perfil
NACA4415 pues la determinacion de sus coordenadas hasta 0.4c dependen de
la ecuacion (2) y para la valores mayores corresponde a la ecuacion (3), es
decir que en este punto hay una discontinuidad. En caso del perfil FUSION, el
extrados fue parametrizado mediante curvas de Beziér y pasa algo similar con
la determinacion de las coordenadas, ya que es obtenido mediante 2 funciones

(ecuaciones (9) y (10)).

0.045 : : ,
—NACA 4415
0.04r —FUSION

0.035} 1

0.03f 1
0.025}f 1

Curvatura

0.02} 1
0.015r 8

0.01r &
0.0051 1

0 ! 1 ] — T p—
60 01 02 03 04 05 06 07 08 069 1
x/c

Figura 37. Curvatura de los perfiles objetivo.
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La importancia de una cantidad significativa de puntos que describan cada perfil
radica en que los cambios de curvatura pueden causar desprendimiento de la
capa limite como ya se habia mencionado anteriormente. La figura 38 muestra
las curvaturas de los perfiles objetivo obtenidos, si solo se utilizan los 49 puntos
para el extradds del perfil NACA 4415 y los 17 puntos para el del perfil GOE
449, proporcionados por UIUC [51].

0.03 . . : .

—NACA 4415

—FUSION
0.025n A

0.02 A

0.015f 1

Curvatura

0.01 1

0.005 q

- =

—

5 06 07 08 09 1
c

00 01 02 03 04

0.
X/

Figura 38.Curvatura de perfiles sin parametrizar.

Los cambios de curvatura que se observan en la figura 38 difieren de los
cambios suaves mostrados en la figura 37 cuando los perfiles se encuentran
parametrizados. Es deseable que esto no se presente antes de realizar el
dimensionado del mecanismo, ya que si se realiza la segmentacion teniéndose

cambios de curvatura significativos, los segmentos también los tendran.

4.1.2 Puntos fijos de los perfiles objetivo

Los puntos fijos son seleccionados para hacer parte del bastidor de acuerdo al

movimiento relativo que debe causar el mecanismo el mecanismo. La distancia
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entre los puntos de perfil objetivo es calculada, para seleccionar los puntos

donde las diferencias geométricas son despreciables (borde de ataque).

a) Distancia maxima entre perfiles b) Puntos del berde ataque
0.035 T T 0.035
0.03 0.03
0.025 0.025
0.02 L
L (&}
a = 0015
0.015+
0.01
001+
0.005
0.005-
i
% 50 100 150 200 250 001 002 003 aoa 005
Puntos de los perfiles objetivo xlc

Figura 39. a) Distancia entre puntos de los perfiles objetivo b) Puntos de los perfiles
objetivo en el borde de ataque.

La distancia entre el punto numero 6 de cada perfil es la minima que presentan,
por lo que los seis primeros puntos del perfil £ forman parte del bastidor como
lo hace el intradds. De la figura 39a) se puede ver que los ultimos puntos
correspondientes al borde de salida presentan una distancia entre puntos mas
alta que en la zona del borde de ataque. Los puntos de borde de salida que se
fijan al bastidor no son definidos por la distancia que se tiene entre puntos, sino
por el espacio de disefio, ya que se debe tener en cuenta el espesor o distancia

entre las coordenadas de los perfiles objetivo y los perfiles de acoplamiento.
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0.25- —Contorno del intradds

—Perfil de acoplamiento del intradods
0.2 = Perfil de acoplamiento de NACA 4415
o Perfl de acoplamiento de FUSION

0.2t | | | ]

| | 1 | | |
0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 07 08 0.9 1
x/c

Figura 40. Seleccion de los puntos fijos del borde de salida.

Como se ve en la figura 40, el perfil de acoplamiento del intradds se cruza con
el punto 246 del perfil de acoplamiento de NACA 4415 y con el punto 250 del
perfil de acoplamiento de FUSION. Los puntos de los perfiles objetivo que
permanecen fijos son los primeros 6 y los ultimos 24, estos puntos son
adicionados al intradds rigido de perfil, al tener dos perfiles se mantienen los
puntos del perfil NACA 4415 en el borde de ataque y se promedian los dos
perfiles en el borde de salida, con el fin de que el mecanismo se adapte de la

mejor manera a las dos posiciones requeridas.

[ I I I
0.1} Junta inicial de ensamble SRS fir] BE .ensamble
0.05- / -
o @ "
= 0 BASTIDOR
-0.05+ -
01l 90.62%c |
| | 1 I | | | | I | 1
0] 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1
X/c

Figura 41. Bastidor del mecanismo (Intradés rigido).
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La figura 41 muestra que se definen los puntos de acoplamiento inicial y final
para determinar la estructura del mecanismo. El intradds permanece fijo para el
cambio geométrico, por esta razon se designa como bastidor del mecanismo.

Habiendo definido los puntos que se mantienen fijos del cambio de la
morfologia, se tiene que el porcentaje de cambio del extradds a lo largo de la
cuerda es de 90.62% c, el cambio es determinado por los puntos ya

especificados.

4.2Proceso de segmentacion

Este proceso de la sintesis se determinan los segmentos, mediante el método
ya descrito en la seccion 2.2.5, donde se determinan los segmentos . 7, los
cuales son obtenidos mediante la especificacion de un error, el cual representa
la distancia entre perfiles objetivo (trasladados y fijo) y el promedio. Para utilizar
la metodologia de segmentacion es necesario definir el comportamiento del
error para una segmentacion igualitaria, ademas se acota el rango de errores
para el disefio del mecanismo. Determinados los segmentos . /7, estos son
alineados a la cadena de eslabones que describen el contorno del perfil, para

poder establecer el punto inicial y final de los segmentos .

4.2.1 Determinacion del error aceptable

Los perfiles objetivo fueron modificados debido a que se definieron puntos fijos
de estos para hacer parte del bastidor. Los perfiles objetivo del extrados del
NACA 4415 se componen de 241 puntos y los de FUSION por 245, como los
perfiles tienen diferente numero de puntos se realiza la segmentacion uniforme

con el menor numero de puntos.
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0.02
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0.01 Rango del error aceptable
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No. de segmentocs

Figura 42. Comportamiento del error con respecto al nimero de segmentos

De acuerdo con lo anterior, obtener segmentos con el mismo numero no es
siempre posible por lo que al dividir los perfiles se obtienen uno o dos
segmentos que tienen un punto mas. La figura 42 muestra el comportamiento
del error con respecto al numero de segmentos.

En la figura 41 se observa que a medida que se incrementan el numero de
eslabones el error es reducido, sin embargo es conveniente determinar
mediante el procedimiento descrito en la seccion 2.2.5 un rango de errores

aceptables (E,). Este es acotado realizando varias iteraciones con el objetivo

de obtener 3, 4 y 5 segmentos mediante una segmentacion con un error

aceptable de disefio, obteniéndose la tabla 12.
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Tabla 12. Error aceptable para la generaciéon de segmentos.

Segmentacién uniforme Segmentacion mediante el Ea
E” No. de segmentos No. de segmentos
0.001878 7
0.001693 8 3
0.001522 9
0.001384 10 4
0.001291 11
0.001221 12 5

De la tabla 12 se puede decir que la segmentacion uniforme da como resultado

mas segmentos que la aplicada mediante la especificacion de E, , lo que hace

un mejor enfoque utilizar la segunda, pues se al tenerse menos segmentos se
reduce la complejidad estructural del mecanismo. Se debe tener en cuenta que
cada segmento es sustituido por un eslabén en el caso de los segmentos . 7 .
Mientras los segmentos ~ son reemplazados por una cadena cinematica la cual

puede variar la longitud de curva del segmento.

4.2.2 Segmentos promedio

De acuerdo con la seccidon anterior, los segmentos promedio son generados
mediante el crecimiento de puntos a través de los perfiles objetivo, logrando una
aproximacion especifica. Para el disefio de este mecanismo se establece que
los primeros segmentos son ./, debido a que las curvaturas desde el borde de
ataque hasta 0.5¢ varian significativamente entre perfiles, ademas no son
constantes como se observa en la figura 36.

Cuando se realiza la segmentacion se busca que E<FE , sin embargo los

puntos iniciales y finales de los segmentos .~ no coinciden para formar la

cadena de segmentos que componen el extradoés.

66
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Figura 43. Segmentos . / sin ser acoplados.

De acuerdo con la figura 43, se deben alinear los segmentos . 7/ sobre cada
uno de los perfiles objetivo del extradds para garantizar las posiciones de los
mecanismos, los cuales son determinados bajo la segmentacién realizada con
cada error de la tabla 12. La alineacién debe realizarse identificando la
diferencia de distancia entre los puntos iniciales del segmento con los puntos
correspondiente de los perfiles objetivo, ademas de la diferencia en la
orientaciéon del vector formado por el punto inicial y el final de cada segmento,
comparado con el angulo formado por los puntos que corresponden a estos en

los per files obijetivo.
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Figura 44. Posicion de un segmento promedio con respecto al perfil objetivo.

Para hallar la distancia de separacion entre el segmento . 7'y el perfil objetivo,

se tiene que:

Ad =

20— 2, (52)
También que la diferencia de angulos corresponde a la ecuacion 51.
Ap=(p,—¢,) (53)

Al tener las diferencias calculadas se realiza la alineacién realizando la
traslacion y rotacion de los segmentos, para que los puntos iniciales y finales
coincidan con el perfil objetivo y ademas existan puntos comunes para el

acoplamiento de los segmentos.
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Figura 45. Segmentos . / acoplados y alineados con el perfil objetivo de acoplamiento.

La union de los segmentos provoca el aumento del error geométrico de los
segmentos con respecto al perfil objetivo, esto es causado debido a la
generacion de segmentos, los cuales son obtenidos desde perfiles con
diferencias geométricas. Estas causan que cuando se unan los segmentos

obtenidos se obtenga un error £ mas alto que el de la segmentacion.

4.2.3 Segmentos de perfil con curvatura constante

Los segmentos de los perfiles objetivo con curvatura constante son
determinados mediante la identificacion de zonas, las cuales posean curvaturas
similares con respecto al otro perfil, sin embargo el numero de puntos debe ser
diferente para permitir la variacion de la longitud de curva, con el fin de
incorporar un elemento mecanico de curvatura constante que facilite la
variaciéon de la longitud de curva entre perfiles.

La figura 46 muestra la seleccion de un rango en las cuales coinciden las
curvaturas de dos perfiles objetivo, este es seleccionado para obtener un

segmento con curvatura constante en ambos perfiles.
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Figura 46.Determinaciéon de segmentos ~ [34].

A diferencia del anterior criterio mostrado para la seleccion del segmento con
curvatura constante se puede ver que en la figura 47, se grafica la curvatura
versus las coordenadas en el eje x del perfil en funcion de su cuerda. Las
zonas 1y 2 muestran un comportamiento similar en ambos perfiles, ademas las
variaciones de la curvatura en estas son muy pequefias, por lo que son
apropiadas para ser reemplazadas por un segmento . Sin embargo, al
realizar la segmentacion mediante la especificacion del error entre segmentos,
ya se obtienen los segmentos ./, lo que indica que el segmento final (Zona 2)
de las curvas es el que debe ser reemplazado por un segmento ~ , de acuerdo
con el enfoque utilizado.

Teniendo los segmentos . / alineados sobre los perfiles objetivo se generan los
puntos del segmento ~, ya que se tienen el punto inicial y final del mismo. Se

requiere de la obtencion del radio promedio r, mediante la ecuacion 25 y del

centro del segmento con curvatura constante, para calcular este ultimo se

requiere de la solucion del siguiente sistema de ecuaciones:
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_2xe1 1 ﬂe _ 2yel _ rz_xezl_yjl 54
2x, 1| A2+& P IR T (54)
en e e yen r xen yen

El sistema de ecuaciones 54 es de segundo orden por lo tanto se debe
identificar la solucién correcta para las condiciones geométricas definidas por la

segmentacion.

0.045 . , ‘ . : ‘ ; : :
—NACA 4415

0.04r —FUSION
0.035- 1

0.03r 1
0.025- 1

Curvatura

0.02f _

0.015- i

Zona 1 Zona 2
0.01F 5|

0.005¢ 4

0 I 1 S —
0O 01 02 03 04 05 06 07 08 09 1
x/c

Figura 47. Seleccién de las zonas con similitudes y curvatura constante.

La construccion de este segmento, se realiza teniendo las coordenadas en x
de cada uno de los puntos de cada perfil en la zona delimitada, las cuales son
reemplazadas en la siguiente ecuacion que describe un segmento de

circunferencia:

Vo =6, \/re2 —(x, _ﬂei)z (55)

De acuerdo con esto, el segmento ~ es construido para ser acoplado
exactamente con el punto final del ultimo segmento ./ vy el bastidor. Sin
embargo al anadir puntos del extradds al bastidor, que corresponde al borde de

salida, se ve en la figura 48 el error que esto provoca.
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Figura 48. Posicionamiento completo de los segmentos.
4.3Ensamble

Teniendo correctamente posicionados los segmentos .~ y ~, deben ser

reemplazados por elementos mecanicos acoplados de tal forma que generen el

contorno de los perfiles deseados. Los segmentos . 7 son reemplazados por

eslabones (figura 49a), mientras los segmentos ~ son reemplazados por un

grupo de Assur de |l clase tipo RPR (figura 49b).

a)
(c PR
> b b)
B s Junta prismatica
Eslabén binario
o™
\\

© o)
Eslabon ternario
® o\

| \
| \
| \

Juntas de revoluta

lo
Eslabon Cuaternario

I} .
W

Figura 49. a) Clasificaciéon de eslabones; b) Grupo de Assur de Il clase tipo RPR.
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Al reemplazar los segmentos por elementos mecanicos se puede decir que es
obtenido un mecanismo el cual puede satisfacer cada uno de los perfiles
establecidos por la morfologia, sin embargo el objetivo es determinar un
mecanismo con 1 GDL, por lo que si el mecanismo tiene mas de 1 GDL como
en el caso de la figura 50, se deben adicionar mas eslabones de tal forma que

el mecanismo logre alcanzar 1-GDL mediante sintesis grafica o analitica.

0 Bastidor (1)

0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1

Bastidor (1)

Figura 50. Mecanismo no desmodrémico obtenido de la segmentacién. a) Representaciéon

esquematica; b) Representacion real.

El mecanismo obtenido después de realizar la segmentacion y alineacion es
denominado como no desmodrémico, lo que quiere decir que los GDL>1. Esto
se debe corroborar mediante la ecuacién 29. Para el mecanismo se tiene que:

N =4; p, =6; p,y =0.

Por lo que los grados de libertad son determinados de la siguiente manera :
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W =3(4) - 2(5)

W=2

Esto quiere decir que los mecanismos con GDL>1 después de la segmentacion
requieren de la adicion de eslabones para alcanzar 1 GDL. Cuando se garantiza
lo anterior se pueden obtener las caracteristicas del mecanismo en las
posiciones que cumplen con la morfologia geométricamente, por otra parte, se
deben determinar los perfiles generados por cada MGV para posterior a la
sintesis poder realizar la seleccion del sistema mecanico con mejores

propiedades aerodinamicas.

4.3.1 Adicion de eslabones binarios para alcanzar 1-GDL

Normalmente este proceso es llamado sintesis cinematica ya que consiste en el
dimensionamiento de eslabones para alcanzar 1-GDL, por medio de variables
de entrada las cuales pueden ser curvas de acoplador o coordenadas de
puntos. Esto determina el tipo de sintesis a utilizar, sin embargo, para la
aproximacion de curvas con geometria variable mediante enlaces rigidos se
requiere de un dimensionamiento o sintesis previa como se puede ver en las
secciones 4.2.2 y 4.2.3, donde el dimensionamiento consiste en la identificacion
de las secciones del perfil o curva que guardan similitud geométrica, como
distancia entre puntos y curvatura para luego convertirlos en enlaces
mecanicos. De acuerdo con el rango de errores seleccionado se tienen

diferentes alineaciones de segmentos para determinar los MGV (tabla 13).
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Tabla 13. Vector de disefo para las curvas que establecen la morfologia.

Mecanismo Ea Vector de disefio
MGV1 0.001878
MGV2 0.001693 N AN/ aa
MGV3 0.001522
MGV4 0.001408 Yy A
MGV5 0.001291
MGV6 0.001221 NN NN

El nimero de eslabones binarios (eb) a adicionar depende de la cadena de
enlaces obtenida mediante la alineacion, por lo tanto para determinarlos estos
se deben sumar al numero de eslabones del mecanismo obtenido después de
la alineacion para alcanzar W=1, el término eb se reemplaza en la ecuacién 28

de la siguiente manera:

W=3(N+eb)-2(p,, +2eb) (56)

De la ecuacion 54 se puede ver que al numero de eslabones moviles N es
sumado con eb y también se toma en cuenta los pares de V clase que genera
este tipo de enlace, ademas son eliminados los pares de |V clase, debido a que
en la sintesis y analisis de mecanismos planos se busca solo tener pares de V
clase para aplicar el enfoque de grupos de Assur. Despejando eb de la

ecuacion 54 se tiene:

eb=3N-2p, - W  (57)

Por otra parte, si los perfiles de disefio son menores o iguales a 5, teéricamente
se puede adicionar un eslabon binario entre la cadena de eslabones que
describe el perfil y el bastidor sin afectar la aproximacién en el cambio de forma
[30] [31]. De lo anterior se tiene que para p<5 el centro de giro o rotopolo
puede ser determinado para cada junta de revoluta en la cadena [52], mientras

que si p>6 el centro de giro debe ser determinado mediante aproximacion de
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minimos cuadrados. En este caso solo se tienen dos curvas, las cuales
corresponden al extradds del perfil Naca 4415 y el extradds del perfil FUSION.
Anteriormente se describio el proceso de alineacion de los segmentos para
generar la cadena de enlaces en cada posicion, el método utilizado consiste en
hallar el “Centro Instantaneo de Rotacion” (CIR) del mecanismo para las dos
posiciones establecidas y localizar los rotopolos en el espacio usado como

bastidor.

02 T T T T

Posicion 2 Posicion 1

| | | | | |
0.1 0.2 0.3 0.4 05 0.6
x/c

o
-—
[8)]

Figura 51. Sintesis grafica para lograr un 1GDL.

En la figura 51 se muestra que el rotopolo A correspondiente al eslabén 2
puede ser situado en el mismo lugar en el que se determina la primera junta de
la cadena de enlaces, mientras que el rotopolo del eslabén 4 esta definido por
la mediatriz de la linea que forman las posiciones C1 y C2. Al adicionar el
eslabon binario entre la cadena y el bastidor se obtiene el mecanismo

desmodrémico (1-GDL) mostrado en la figura 52.
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Figura 52. MGV 2 sintetizado.

Se utiliza sintesis grafica para obtener rapidamente 1-GDL, las coordenadas de
las juntas de revoluta obtenidas son mostradas en la tabla 13 para el
mecanismo MGV2, el cual corresponde al mecanismo generado bajo la

segmentacion con £, =0.01693, de acuerdo con la tabla 13.

Tabla 14. Coordenadas de las juntas del MGV2.

Rotopolos Juntas de la morfologia
D=(0.2282, 0.0000) A=(0.0268, 0.0197)
B1=(0.1349, 0.0695); B2=(0.1270,0.0840)
C1=(0.5645, 0.0774); C2=(0.5560,0.1078)
G=(0.9080, 0.0125)
F1=(0.7512, 0.0489 ); F2=(0.7402,0.06663)

Como se observa en las coordenadas mostradas en la tabla 14 solo se tiene
una posicion para las juntas de revoluta A, D y G; pues son las que se
encuentran fijas al bastidor; las juntas que describen cada posicion de la
morfologia requerida son: B, C, E y F. Mientras que las juntas C y E comparten
posicidon por lo que solo se especifican las coordenadas de C, La junta
prismatica como se ve es definida por dos puntos lo que hace que se deslice
con un solo grado de libertad, la coordenada que la representa es dada por las
coordenadas del ultimo punto del eslabon 5 en cada una de las posiciones, las
coordenadas de las juntas para los demas mecanismos, se muestran en el

apéndice A-1.
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4.3.2 Configuracion estructural de los MGV.

La seleccion de cada tipo de eslabones determina la configuracion del

mecanismo, para cumplir con el enfoque de los Grupos de Assur un mecanismo

cerrado con 1-GDL debe ser clasificado separando el bastidor de la entrada de

movimiento y de las demas cadenas las cuales deben estar definidas

estaticamente. La figura 53 muestra los mecanismos obtenidos de acuerdo al

numero de segmentos.

3
W R
4 ’ T
Q) MHE L e \;? :
'\o Bastidor(1) &g~ [ e C B
MGV1, 2y 3
5
F T e 7 |
B e ) ol
2 @ /”4 CE {FH\\O%

S~ Bastidor(1) G

Figura 53. Configuracion estructural de los mecanismos de geometria variable. a) MGV1,

2y 3; b) MGV4 y MGV.5; MGV6.
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De acuerdo con la configuracion estructural de los mecanismos obtenidos, las
cadenas cinematicas que los conforman fueron determinadas mediante la
seleccién, adicion y dimensionamiento de eslabones los cuales permiten
cumplir con la aproximacion de las posiciones de cada perfil. Dichos eslabones
conforman cadenas cinematicas que determinan la configuracién estructural de

la siguiente manera:

MGV1, 2y 3
- Grupo de Assur de |l clase tipo RRR: Eslabones 2 y 3; juntas A, By C.
- Grupo de Assur de Il clase tipo RPR: Eslabones 5y 6; juntas E, F y G.

- Eslabén de entrada — 4.

- Grupo de Assur de Il clase tipo RRR: Eslabones 2 y 3; juntas A, By C;
Eslabones 4 y 5- juntas D, Ey F.
- Grupo de Assur de |l clase tipo RPR: Eslabones 7 y 8; juntas H, | y J.

- Eslabodn de entrada — 6.

- Grupo de Assur de lll clase: Eslabones 2, 3,4 Y 5; juntas A,B,C,D,Ey
F.
- Grupo de Assur de Il clase tipo RPR- Eslabones 7 y 8; juntas H, | y J.

- Eslabén de entrada — 6.

- Grupo de Assur de lll clase: Eslabones 2, 3,4 Y 5; juntas A, B, C,D, Ey
F.

- Grupo de Assur de Il clase tipo RRR: Eslabones 7 y 8; juntas H, | y J.

- Grupo de Assur de Il clase tipo RPR: Eslabones 9y 10; juntas k, L y M.

- Eslabén de entrada - 6.
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El numero de segmentos determina la estructura del mecanismo, se puede ver
de la figura 53 que el numero de eslabones que forman la cadena que define la
morfologia, se puede determinar con el numero de segmentos mas uno. Debido
a que el segmento ~ es formado por dos eslabones unidos mediante una junta
prismatica. Por otra parte, la complejidad estructural aumenta ya que al tener
mas eslabones en el contorno del perfil deben ser utilizados mas eslabones
binarios para alcanzar los GDL deseados en el mecanismo. Los MGV1, 2 Y 3
solo requieren la adicién de 1-eb para alcanzar 1-GDL, mientras que los MGV4
y 5 necesitan 2 y en el caso del MGV6 se necesitan 3, esto quiere decir que
cada que se aumente segmento se debe acoplar 1-¢b.

De acuerdo con la configuracion estructural obtenida y la clasificacion utilizando
el enfoque de los grupos de Assur, se observa que para los MGV5 y 6 se
incorpora a la cadena de eslabones un enlace de tipo ternario, esto aumenta la
complejidad debido a que el mecanismo no solo esta conformado por grupos de
Il clase como los otros MGV, este tipo de estructura se utiliza para garantizar

que los rotopolos puedan ser localizados dentro de la zona de disefio.

4.3.3 Analisis de movimiento

Teniendo definidos los mecanismos se debe realizar un analisis de movimiento
donde deben ser halladas singularidades, garantizando los mecanismos no
presenten puntos de bloqueo ni rangos de movimiento donde no hay
transmision de movimiento, también debe ser verificado que de acuerdo al
dimensionamiento de los eslabones estos no presenten interferencia entre si. El
rango de movimiento de los MGV esta dado por el angulo de entrada de cada
uno y se encuentra limitado por la carrera de la junta prismatica. Solo se
encuentra interferencias para el MGV6 cuando se encuentra en la posicion
inicial, se ve en la figura 54 que el eslabdén 9 se cruza con el bastidor, de igual
manera que el eslabon 10 con los 7 y 8. Por esta razén es reestructurado el

MGV6, generando la cadena RPR desde el par F y H, esto se hace posible ya
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que este punto de acoplamiento se encuentra en la zona con curvatura
constante (como se puede verificar en el apéndice A-1, la coordenada de las

juntas F H estan después de 0.5 de la cuerda).

Interferencia

Interferencia

Figura 54. Interferencias encontradas en el MGV6.

Otro de los parametros importantes para evitar singularidades es el angulo de

transmisiéon ¢ , este se define como el menor angulo formado entre la direccién
de v, del eslabon acoplador y la direccion de la velocidad v, del eslabdn

conducido medidos desde el punto de conexion [53] (ver figura 54). Un
mecanismo presenta singularidad cuando los angulos de transmision estan
cerca de 0° y 180°, El método utilizado para la sintesis va de acuerdo al
propuesto por A.P Murray et al [31], el cual define el eslabon inicialmente
incorporado al mecanismo como el eslabon de entrada y permite que los otros
sean adicionados sin que se vuelvan 0° o 180°. Sin embargo, para este caso
los perfiles que determinan la posicién de mecanismos causan que el eslabén 2
se fije al bastidor para cada MGV, por lo tanto es necesario verificar que los
angulos de transmisibn en el mecanismos no lleguen a los limites ya

mencionados.
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Figura 55. Angulo de transmisién en un mecanismo cuatro barras [54].
En la figura 55 se puede observar que el angulo de transmision en un
mecanismo cuatro barras coincide con el angulo formado entre el acoplador b y

el conducido c.

p=y (58)
$=180—y (59)

De acuerdo con H. A. Pinto [55] la ecuacién 58 se cumple cuando el angulo
formado entre el eslabén acoplador y el de salida forman un angulo agudo,
mientras que si este angulo es obtuso debe ser la ecuacién 59 debe ser
utilizada.

Con la definicion del angulo de transmisién, se tiene que los mecanismos
pueden presentar mas de uno de estos dependiendo de su configuracion
estructural, ya que en cada enlace de tipo acoplador o flotante unido a otro
conducido puede ser obtenido. De acuerdo con lo anterior son determinados los
angulos de transmision mostrados en la tabla 15, especificando los MGV y los

puntos de acoplamiento donde se generan.
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Tabla 15. Angulos de transmisién y de entrada para los MGV.

¢1 (junta B) ¢2(junta F) 54(entrada)
mMGv1 23.84° - 29.69° 88.34°-88.34° 13.18°-18.65°
MGV2 23.72° - 29.5° 88.07°-88.07° 12.95°-18.21°
MGV3 22.87° - 28.42° 87.20°-87.20° 13.92°-19.11°

¢1(junta B) ¢2(junta C) ¢3(junta 1) 56 (entrada)
MGV4 16.14° - 21.13° 23.81° - 27.32° 87.92°-87.92° 14.34°-20.17°
MGV5 13.85-18.39° 41.63° - 39.45° 87.73°-87.73° 14.19°-19.82°
MGV6 13.32°-17.71° 39.64°-36.91° 87.44°-87.44° 14.23°-19.77°

De acuerdo con la tabla 15, los mecanismos sintetizados con 3 segmentos
(MGV1, 2 Y 3) muestran caracteristicas mecanicas similares, debido a que los
angulos de transmisiéon para estos son cercanos entre ellos, ademas no
presentan singularidades ya que no llegan a ser 0°. Mientras los MGV4, 5y 6
se pueden separar en dos grupos pues la configuracién estructural del MGV4

es diferente de acuerdo con los elementos seleccionados, ademas el angulo de

transmision ¢ BA y EB formado entre en los MGV5 y 6 es menor que en el

MGV4, esto podria generar bloqueos, sin embargo ninguno de los mecanismos
obtenidos mostré este comportamiento.

El angulo de transmision ademas de mostrar puntos muertos del mecanismo o
indicar posibles bloqueos es un indicador de la ventaja mecanica por lo que el
valor 6ptimo es de 90°, pero se tienen diferentes sugerencias acerca del rango
del angulo entre barras como: 30°-150°; 35°-145°; 40°-140°; 45°-135°[54]. De
acuerdo con A.P. Murray et al [31] la morfologia establecida y el espacio de
disefio normalmente provoca que el angulo de transmision de las diferentes
cadenas cinematicas estén por debajo de lo sugerido como en este caso. De
acuerdo con lo anterior el criterio de seleccidon para estos mecanismos solo esta
basado en las caracteristicas aerodinamicas de los perfiles que se obtienen

mediante la sintesis.
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4.3.4 Errores de segmentacion y de acoplamiento

Los errores de segmentacion corresponden a la distancia maxima entre el perfil

denotado por los segmentos promedio y el

perfil objetivo, estos son

especificados de la misma forma que la matriz de segmentos como se muestra

a continuacion:

MGV1

MS,

36
136
MGV?2

32
MS,
32
MGV3
MS,

28
28

MGV4

Es{

121 83
: ES =
121 87

1.868*107°
1.868*107°

1.874*107

1.874*107°

3.5928*10™
3.5928*107"

115 93 g - 1.690*107° 1.651*¥10° 4.117*107*
115 97 77 11.690%10° 1.651*10° 4.117*10™
98 114 B 1.502*107° 1.500*107° 1.153*10
98 118| ° |1.502*10° 1.500*10° 1.153*10°

26 39 85 90

MS, = i

26 39 85 94
1.404*107° 1.368*10° 1.361*107° 3.905*10°*
1.404*107 1.368*10° 1.361*107° 3.905*10°*

84



MGV5

5

23 24 96 97|
23 24 96 101|°

ES:1.251*10-3 1.253*%107° 1.245*107° 4.470*107*
> 11.251*%107 1.253*107° 1.245*10° 4.470*107*

MGV6

6 =

22 21 94 107
{22 21 94 103} '
Donde MS corresponde a la matriz de segmentacion y ES es la matriz de
errores de segmentacion. En la ES de cada MGV se tiene que en los
segmentos ./, los errores son muy cercanos al perfil objetivo de cada posicion
y cada vez que se disminuye el error de disefo, estos se generan con una
cantidad menor de intervalos de acuerdo como se muestra en la MS, también
se tiene que el error correspondiente al segmento ~ tiende a crecer hasta que
se debe generar otro segmento para garantizar que se cumpla el parametro de
error aceptable. EI MGV6 fue reconfigurado, por lo que se convierte a un

mecanismo generado por 4 segmentos y no por 5 como lo indica la matriz ES, .

Como se menciond en la seccion 4.2.2, la alineacion y acoplamiento de los
segmentos promedio da como resultado un incremento del error geométrico
entre los perfiles de los mecanismos respecto a los objetivo de la morfologia, la
matriz de cada uno de los mecanismos es obtenida de la misma manera que los
errores de segmentacién, se debe calcular la distancia entre los puntos del
contorno de cada eslabdn y los puntos de los perfiles objetivo y para cada
segmento identificar el error maximo que presente. Los errores en el

acoplamiento se muestran a continuacion:
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E4 =

1

EA, =

EA, =

2.911*107°

2.759*10°°
9.309*10™*

[2.902%107
15.616%10™

[2.874%107
1 7.628%10™

1.830*10°

2.884%*107°
2.573*%10°°

2.293*107°
2.480*107

1.705*10
2.168*10°°

2.108*107°

2.536*107
3.029*107°

4.850%107 |
5.205%10°

3.354%107 |
2.837*107 |

2.540%107 |

EA, =
! {7.318*104 1.786*107° 2.249%10° 2.783*107 |

5.195%107 |
5.072*107 |

1.970*107
2.138*107

2.017*107
1.514*10°

2.968%107
6.911*10™

5.277%107 |
5.019%107 |

1.738*107°
2.090*107

2.080*107°
1.446*107°

[2.988%10°

E =
& 6.800%10™

Las matrices de errores de acoplamiento para los MGV muestran el incremento
de las diferencias geométricas al unir los eslabones mediante pares. Si se
comparan los errores de segmentacion con estos, no se obtiene mejoras
significativas del E4 al momento de ensamblar los componentes mientras el

E, disminuye. El error de acoplamiento para los segmentos ~ es mayor

comparado con el de los . 7, debido a la variacion del radio de curvatura en la

zona 2 para cada perfil objetivo (ver figura 46).
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a) Superposicion entre los puntos de los eslabones
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b) Unién de los eslabones para formar el perfil
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Figura 56. Generacion de los perfiles MGV (la imagen fue escalada en el eje y/c para
observar los cambios de segmentos). a) Superposicion entre los puntos de los

eslabones; b) Unién de los eslabones.

La generacion de segmentos sobre el contorno y el movimiento relativo de los
eslabones provoca que haya puntos que se superponen en la conexion entre
los eslabones (figura 56a), lo que hace que la generacion de un perfil no sea
posible. Para construir los perfiles se eliminan los 2 puntos iniciales y finales
que describen el contorno de los eslabones manteniendo los determinados con
los perfiles de acoplamiento como se observa en 56 b), Los tramos rojos
representa la union entre los eslabones. De acuerdo con lo anterior hay zonas
donde no se puede calcular el error debido a la eliminacion de puntos, por lo
tanto sabiendo que se tiene errores geométricos, ademas de las zonas entre

eslabones que causan un cambio de curvaturas, se verifica que la aproximacion
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obtenida mediante la sintesis cumple con la reduccion de velocidades obtenidas

con el cambio geométrico establecido por la morfologia.
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CAPITULO IV

5. RESULTADOS DEL ANALISIS AERODINAMICO DE LA
MORFOLOGIA

Las caracteristicas aerodinamicas de un perfil definen las condiciones de
operacion, por lo tanto, en este caso se tiene un cambio geométrico con el cual
la velocidad de operacion disminuye, sin embargo el disefio de mecanismos no
permite que se pueda llegar a la geometria ideal de la morfologia, por lo que se
debe validar que la aproximacion lograda mediante la sintesis garantiza el
cambio de las caracteristicas aerodinamicas para reducir la velocidad en la
aeronave.

Inicialmente se realiza el analisis numérico del perfil base (NACA 4415) y el
perfil que causa la disminucién de la velocidad de operacion (FUSION), para
luego compararlos con los perfiles que determina la sintesis de mecanismos, de
estos se selecciona el mecanismo que cumpla con las caracteristicas
aerodinamicas de los perfiles de disefio. El perfil seleccionado es utilizado para
realizar la simulacion de la configuracion alar determinada por M.A.
Carrizales[26], la cual se describe en la seccion 3.4.1. Los resultados obtenidos
de cada configuracién alar se comparan con la morfologia que establecen los
perfiles originales y se selecciona el que mejor comportamiento tiene de

acuerdo con la eficiencia.

5.1. Anadlisis de los perfiles obtenidos mediante Ila sintesis

La simulaciéon en dos dimensiones determina el comportamiento de un ala con
envergadura infinita, por lo que no es posible identificar las condiciones de
vuelo en una aeronave o ala partiendo directamente de las propiedades
aerodinamicas de un perfil, ya que esto depende de los parametros de la
configuracion alar como la conicidad, el alargamiento, la envergadura, entre

otros. No obstante, los coeficientes C, y C, sirven como parametro de
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seleccién, ya que bajo las mismas condiciones de vuelo y de configuracién se
espera una disminucidn predecible de propiedades aerodinamicas, de los

perfiles a comparar cuando se trata de un ala con envergadura finita.

5.1.1. Parametros aerodinamicos de la morfologia del perfil

Debido a que el cambio geométrico en el perfil del ala se presentan mejoras de
tipo aerodinamico que satisface el perfil de misién de la aeronave AT802, las
caracteristicas de la morfologia deben ser determinadas para poder tener un

punto de referencia y lograr las especificaciones de disefio. Si se comparan el

C, del perfil NACA con respecto al de FUSION (figura 57), se puede ver que el

cambio de forma en el extradds provoca aumento en el coeficiente de

sustentacion.

2.2

140 S — TR - Lol S -

0.6L - R N ................. D b

0.2p o A P N e ]
e E —=—NACA4415
——FUSION

0.2

6 4 2 0 2 4 6 8 10 12 14 16

Figura 57. Comportamiento del coeficiente de sustentacion de los perfiles que establece
la morfologia.

De acuerdo con la figura 57 el aumento del C, es significativo hasta un « de

6°, para angulos mayores a este los C, de cada perfil se van aproximando el

uno al otro, tanto que a los 14° tienden a ser iguales.
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Por otra parte, al mejorar las caracteristicas del levantamiento del perfil se debe
tener en cuenta el comportamiento de la fuerza de resistencia al avance, debido

a que al aumentar el espesor del perfil puede haber un aumento de esta fuerza.

0.04
0'0002_ _
001 eaagEe=" | 1
—=—NACA4415
——FUSION

o

% 4 2 0 2 4 6 8 10 12 14 16
o (%)

Figura 58. Comportamiento del coeficiente de resistencia al avance de los perfiles que

establece la morfologia.

En la figura 58 se puede observar que el C, del perfil FUSION muestra un

incremento con respecto al del perfil base, el cual aumenta con « .

El comportamiento de los coeficientes aerodinamicos determinan la eficiencia

del perfil (C,/C, ), En este caso es tomada como parametro de seleccién de

los MGV, pues aunque las caracteristicas de sustentacion de los perfiles sean
muy cercanas a las de la morfologia, si las de resistencia al avance son
desfavorables deben ser descartados.

La figura 59 muestra que con el cambio de forma del perfil se presenta un
aumento de eficiencia en el rango de entre -5°a 5°, mientras para angulos
mayores 5° se observa que la eficiencia del perfil FUSION cae con respecto al
del perfil NACA 4415.
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Figura 59. Eficiencia de los perfiles correspondientes a la morfologia.

5.1.2. Parametros aerodinamicos de los perfiles MGV

Para realizar la comparacion de los parametros aerodinamicos que define el
cambio geométrico del perfil con respecto a la morfologia que se determina
mediante la sintesis, los mecanismos son clasificados en dos grupos de
acuerdo con el numero de segmentos de los cuales fueron obtenidos. Las
comparaciones deben hacerse con respecto a la posicion, lo que quiere decir
que los mecanismos en posicion 1 corresponden a la aproximacion del perfil
NACA 4415y la 2 al perfil FUSION.

El comportamiento del C, en funcién de « para cada uno de los perfiles

correspondientes a los MGV1, 2 'Y 3 mostrado en la figura 60 son muy cercanos
al perfil base en todo el rango del angulo de ataque, solo se observa que son
mayores de -5° a 6° por muy poco, pudiendo considerarse como despreciable

despreciable.
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Figura 60. Comparacion de los coeficientes de sustentacion de los perfiles

correspondientes a los MGV1, 2 y 3 en la posiciéon 1 con respecto a los del perfil inicial.

Con respecto a los C, que se muestran en la figura 61, el comportamiento de

los valores correspondientes a los MGV1, 2 Y 3 al igual que para el C,, son

muy aproximados al perfil final, lo que indica que la aproximacion geométrica
mediante la sintesis para los mecanismos anteriormente mencionados cumple

con los caracteristicas aerodinamicas del perfil inicial de la morfologia.

004
—=—NACA4415
——MGV1
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Figura 61. Comparacion de los coeficientes de resistencia al avance de los perfiles

correspondientes a MGV1, 2 y 3 en la posicion 1 con respecto a los del perfil inicial.
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En la seleccion de los mecanismos no solo basta que las propiedades
aerodinamicas obtenidas en la primera posicion sean muy cercanas a las del
perfil inicial (NACA 4415), también deben ser verificadas en la segunda
posicion, para garantizar las condiciones de vuelo cuando se realiza cambio de

forma en el perfil.
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% 4 2 0 2 4 6 & 10 12 14 16
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Figura 62. Comparacion de los coeficientes de sustentaciéon de los perfiles

correspondientes a los MGV1, 2 y 3 en la posicién 2 con respecto a los del perfil final.

En la grafica C, en funcién de a los mecanismos MGV1, 2 y 3 correspondiente

a la figura 62, se puede observar que los coeficientes de sustentacion del

MGV2 se acerca mas al comportamiento del perfil FUSION, debido a que los

otros dos mecanismos muestran menores C, para « mayor a 10°. De lo

anterior se tiene que de este grupo de mecanismos se deberia seleccionar el
MGV2, ya que si se tiene un C, _ del perfil por debajo de lo que indica la

morfologia, este afectaria las propiedades aerodinamicas del ala y de la

aeronave.
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Para la posicion 2 de acuerdo con la figura 63, el C, de los MGV1 y 3 presenta

mayores valores que el perfil FUSION, mientras el del MGV2 aunque es un

poco mayor a angulos grandes, es el mas cercano.

04—

P 0.021 ..... .......... _____________ //

0.01F Wﬂm«m"
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——MGV1

MGV2

i : | Movs

% 4 2 0 2 4 6 & 10 12 14 16
o (%)

Figura 63. Comparacion de los coeficientes de resistencia al avance de los perfiles

correspondientes a los MGV1, 2 y 3 en la posicién 2 con respecto a los del perfil final.

Los resultados expuestos anteriormente muestran que del grupo de
mecanismos generados a partir de tres segmentos el MGV2 muestra que el
cambio de forma se acerca mas a los requerimientos aerodinamicos de la
morfologia.

El grupo de los mecanismos restantes fueron generados a partir de 4
segmentos, los cuales se obtuvieron con un £, mas pequerfio, sin embargo, a
la hora de realizar la alineacion y el acoplamiento los perfiles que forman
muestran errores de acoplamiento de magnitud similar como se ve en las
matrices determinadas en la seccion 4.3.4. El comportamiento de los C, de los
mecanismos MGV4, 5y 6 al igual que los MGV1, 2, y 3 muestran muy buena

aproximacion del C, como se ve en la figura 64, estos mecanismos muestran

valores un poco mas altos que el perfil NACA 4415 cuando « esta entre -5° y
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6°, para angulos mayores este parametro tienden ser iguales, mostrando un

C, ... ligeramente mayor al que presenta la morfologia.
2.2 ————

1.4¢

0.6
A [nacA@is
0.2 e : : : L —e— MGV
v I T MGV5
< 2 T MGV6
V% 4 2 0 2 4 6 8 10 12 14 16

Figura 64. Comparacion de los coeficientes de sustentacion de los perfiles

correspondientes a los MGV4, 5y 6 en la posicidon 1 con respecto a los del perfil inicial.

El C, de los perfiles correspondientes a los MGV4, 5 y 6 siguen el

comportamiento del perfil inicial de la morfologia con valores muy aproximados

y ligeramente menores.
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Figura 65. Comparacion de los coeficientes de resistencia al avance de los perfiles

correspondientes a los MGV4, 5y 6 en la posiciéon 1 con respecto a los del perfil inicial.

En la segunda posicién el C, de los perfil que describen los mecanismos tiene

valores similares a los del perfil final de la morfologia hasta los 8° de «, a partir

de este angulo son menores presentado un C, _ menor al requerido (figura

66).

2.2 -
1.81 T |
1.4¢ g 1

S - f
0.6 e |

//“ : :
/;/ b ——FUSION
02_ / ..... ...... U TN +MGV4 H
SO R MGV5
02 O A MGVE
“% 4 2 0 2 4 6 8 10 12 14 16

o %)
Figura 66. Comparacion de los coeficientes de sustentacion de los perfiles

correspondientes a los MGV4, 5y 6 en la posicidon 2 con respecto a los del perfil inicial.
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De acuerdo con la figura 67 los mecanismos obtenidos a partir de 4 segmentos
presentan coeficientes de resistencia al avance mayores al perfil FUSION para
o por encima de 6°. En los resultados obtenidos para todos los mecanismos se
tienen coeficientes aerodinamicos cercanos al perfil inicial de la morfologia, sin
embargo cuando son comparados para la segunda posicion de los MGV vy el
perfil correspondiente a la morfologia se tienen coeficientes de sustentacién
menores y coeficientes de resistencia al avance mayores, lo cual reduce la

eficiencia de los perfiles determinados mediante la sintesis.

004 T y T T l i T T L
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0.02+ ;
LA |
I o e ——FUSION
0,01} tmpmmpmart™™ S — ——MGV4
5k P MGV5
MGVE
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Figura 67. Comparacion de los coeficientes de resistencia al avance de los perfiles
correspondientes a los MGV4, 5y 6 en la posiciéon 2 con respecto a los del perfil inicial.

5.1.3. Seleccion del perfil

La seleccion es realizada de acuerdo a la eficiencia de los perfiles que
describen los mecanismos en las posiciones que corresponden al disefio para
la morfologia, Se selecciona el mecanismo cuyos perfiles de eficiencia
describan de mejor manera el comportamiento tanto del perfil inicial como del
final de disefo.

La eficiencia aerodinamica de los perfiles para los mecanismos MGV1, 2y 3 en

la primera posicion muestran valores mayores a la del perfil inicial que
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establece la morfologia como se observa en la figura 68, ademas se puede ver
que entre ellos no presentan mucha diferencia en esta caracteristica, de
acuerdo con los coeficientes hallados en la anterior seccion, los mecanismos en
la posicidn 2 deben mostrar diferencias entre su eficiencia, esto se valida con

los resultados mostrados en la figura 69.

o8

—=NACA4415]

0| e I SN fpen R -
/ : : - |—MGV1
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f : : MGV3
_20 1 1 i 1 i 1 1 T

4 2 0 2 4 & 8 10 12 14

Figura 68. Eficiencia aerodinamica de los perfiles correspondientes a MGV1,2y 3 en la
posicion 1.
En la figura 69 se observa que el perfil del MGV2 en la posicion 2 se aproxima
mas a la eficiencia del perfil final de la morfologia, los otros mecanismos

presentan eficiencias mas bajas razon por la cual son descartados.
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Figura 69. Eficiencia aerodinamica de los perfiles correspondientes a MGV1,2Y 3 en la
posicioén 2.
De la misma manera que en los perfiles de los mecanismos generados de 3
segmentos los perfiles de los MGV4, 5 y 6 muestran eficiencias superiores al

perfil inicial de la morfologia (figura 70).
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Figura 70. Eficiencia aerodinamica de los perfiles correspondientes a MGV4, 5y 6 en la

posicion 1.
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La eficiencia aerodinamica de los perfiles que describen los MGV4, 5y 6e n la
figura 71, no cumplen con las requeridas para el perfil FUSION, esto es debido
a que los valores de coeficiente de resistencia para este grupo son mayores
que el del perfil disefio como se observa en la figura 67. Ademas se tiene que
los coeficientes de sustentacién estan por debajo de los requerimientos, esto
quiere decir que los MGV4, 5y 6 aunque presenten propiedades aerodinamicas
similares para satisfacer el perfil inicial de la morfologia, no lo hace para el perfil
final el cual representa el perfil de vuelo para bajas velocidades, de esta manera
son descartados. De lo anterior se tiene que el mecanismo que muestra
mejores caracteristicas y cumple con los requerimientos tanto para las

condiciones de vuelo crucero como para las de vuelo lento es el MGV2.
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Figura 71. Eficiencia aerodinamica de los perfiles correspondientes a MGV4, 5y 6 en la

posicion 2.

5.2. Propiedades aerodinamicas de la morfologia del ala

Acorde con la morfologia de diseno descrita en la seccion 3.4.1 , se tiene una
configuracion del ala limpia y el ala con morfologia, también se sabe que el
perfil de disefio para el ala limpia corresponde al NACA 4415. Mientras para el

ala con morfologia esta compuesta por una zona variable en la cual seccion
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transversal es definida por el perfil FUSION y por una zona estatica donde el
perfil corresponde al NACA 4415. De la misma manera que para los perfiles
aerodinamicos, en el ala se determinan las propiedades aerodinamicas.
Inicialmente se realiza un analisis de la morfologia del ala ya que en este caso
el alargamiento del ala es finito, por lo que el coeficiente de sustentacion del ala
debe ser menor al del perfil como se afirma en la seccién 3.4 y se comprueba
con la figura 72. También se puede observar que en el rango de @ que se
realizé la simulacion, en el perfl NACA 4415 no es posible identificar el
coeficiente de levantamiento maximo, mientras en el ala este se da a un «

igual a 13°.

- i e
o B

[—=—NACA4415]|
5 : : : . -=-Ala limpia
4 2 0 2 4 6 8 10 12 14 16

Figura 72. Reduccion del coeficiente de levantamiento del ala de la aeronave AT-802 con
respecto al perfil NACA 4415.

5.2.1. Morfologia de disefio del ala.

El comportamiento de los coeficientes aerodinamicos de la configuracién del ala
limpia y la del ala con morfologia definen el punto de referencia para determinar

la aproximacion obtenida mediante la sintesis de mecanismos.
En la figura 73 es mostrada la gréafica de C, contra & de los cambios de forma

que establece la morfologia, el comportamiento de este coeficiente para la
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configuracion de ala limpia es lineal de -3 a 9° de «, mientras en el ala con

morfologia es de -3° a 12°. También se puede observar que en el rango donde

el C, es lineal para el ala limpia el incremento es uniforme y para & mayores

la diferencia entre coeficientes es mas grande.

1.4 T T T ; T ; T

0.2k el (R RIS S S SUTES o T— |
: i —a—Ala limpia

4 : i ! —e—Ala con morfologia
-4 -2 0 2 4 b6 8 10 12 14 16

Figura 73.Comportamiento del coeficiente de sustentacién de las configuraciones alares

que establece la morfologia

El comportamiento de C,, contra « para cada configuracion alar se observa en

la figura 74, la cual muestra que el cambio entre perfiles involucra aumento de

esta propiedad aerodinamica.
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Figura 74.Comportamiento del coeficiente de resistencia al avance de las

configuraciones alares que establece la morfologia.

De la misma manera que en los perfiles, la eficiencia de un ala con envergadura
o alargamiento finito es definida por la relacion entre la fuerza de levantamiento

y la fuerza de resistencia al avance (L / D) o la de sus coeficientes (C, / C}),

La forma mas comun de representarla es mediante la curva polar (figura 75).
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Figura 75. Curva polar de un ala y determinacion de la eficiencia maxima [56].

Como se ve en la figura 75 en la curva polar C, se muestra como funcién del

C, y determina la grafica de la eficiencia para cada « en el cual se varie el

ala, también se puede observar que mediante la tangente del angulo de la curva

polar (/) de un ala puede ser definida [56], lo que quiere decir que el maximo

valor de esta ocurre cuando = f__, de lo anterior s e tiene que:

& (60)

D

tan(/f) =

|~

En la figura 76 se determind la curva polar de cada configuracion alar
correspondiente a la morfologia. El ala limpia muestra que su mejor eficiencia
ocurre en punto correspondiente a 1° de «, mientras que para el ala con

morfologia se presenta a 0°.
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Figura 76. Eficiencia del cambio de forma en el ala: a) Curva polar del ala limpia; b) Curva

polar del ala con morfologia.

5.2.2. Propiedades aerodinamicas de morfologia del ala obtenida

mediante la aproximacion de la sintesis de mecanismos

Teniendo en cuenta el cambio de forma que requiere el disefio del ala, se
establecen combinaciones de perfiles aerodinamicos a lo largo de la misma
para generar las configuraciones alares como se ven en la figura 772. La
configuracion 1 corresponde a una semiala en la cual se utilizan los perfiles
obtenidos de la sintesis tanto para la zona con cambio de perfil como para la on
cambiona s, mientras que la configuracion 2 corresponde a la utilizacion de los
perfiles de los mecanismos en la zona con cambio y el perfil de disefio original

NACA 4115 en la zona sin cambio.
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a) Configuracion alar 1

Perfil MGV2 en la Perfil variable MGV2

posicion inicial

Zona de adaptacién

b) Configuracién alar 2

Perfil NACA 4415 Perfil variable MGV2

Zona de adaptacién

Figura 77. Combinacion de perfiles a lo largo de la semiala: a) Configuracion alar 1; b)

Configuracién alar 2.

Se obtiene el comportamiento del C, en funcién de « de la configuracién alar

1 en la posicion inicial y final, ademas es comparado con las obtenidas del ala

con geometria variable de disefio como se puede observar en la figura 78.

107



14 T T T T T T
120 SN SO ST N ERRS e e o gy
0.8} |
= :
e i
0_6_. e 4
0.4f - |
—=—Ala limpia
0.2} —s—Ala con morfologia I
f —---Configuracién1 - posicidn inicial
: —---Configuraciéni - posicidn final

[-)4 -2 0 2 4 6 8§ 10 12 14 16
a(’)

Figura 78. Comparacién del coeficiente de sustentacion de las posiciones

correspondientes a la configuracién alar 1 y la de disefio.

Como se puede observar en la figura 78 el C, de la configuracién alar 1 en la

posicion inicial posee un comportamiento demasiado cercano al que muestra la
configuracion de ala limpia (geometria de disefio inicial establecida para el
cambio de forma). Por otro lado, los coeficientes de sustentacion para la
configuracion alar 1 en la posicidn final se apegan muy bien a los de la
configuracion del ala con morfologia (morfologia de disefio final establecido

para el cambio de forma) en el rango de -3° a 9° de «, para angulos mayores a

este se observa que son menores. Esto significa que al tenerun C, menor de

‘max

lo que requiere el disefio, por lo que lo que la velocidad de desplome estara

muy cercana a las velocidades de operacion.
También se construye la grafica de C,, en funcién de o (figura 79), donde se

ve que el comportamiento del coeficiente de arrastre de la configuracion alar 1
muestra que no hay aumentos sustanciales en el rango de « analizado con

respecto a las configuraciones de disefo.
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Figura 79. Comparacion del coeficiente de resistencia al avance de las posiciones

correspondientes a la configuracién alar 1 y la de disefio.

Por otro lado se determina la curva polar mostrada en la figura 80, para la

configuracion 1 pues es necesario ver la relacion entre los coeficientes

aerodinamicos ya que esta determina la relacion del C, conel C,,.

a) b)
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Figura 80. Comparacion de eficiencia aerodinamica de la configuracion alar 1 en cada
posicion y la de disefio: a) Curva polar del ala limpia y la configuracion alar 1 en la
posicion inicial; b) Curva polar del ala con morfologia y la configuracién alar 1 en la

posicion final.
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De acuerdo con la figura 80 la eficiencia de la configuracién 1 en la posicién
inicial no se ve afectada con respecto a la del ala limpia, por otro lado, en la
posicion final se puede ver que la relacidén de coeficientes es ligeramente menor

a la del ala con morfologia.
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Figura 81. Comparacion del coeficiente de sustentacion de las posiciones

correspondientes a la configuracion alar 2 y la de disefio.

De acuerdo con el comportamiento del C, en funcién de « para la

configuracion 2 mostrado en la figura 81, en la posicidn inicial de la misma
manera que en la configuracion 1 se tienen valores muy cercanos con respecto
a la configuracion de ala limpia, por otro lado en la posicion final los valores de

C, son un poco menores que los del ala con morfologia, sin embargo se puede

ver que sigue el comportamiento de disefio en el rango de -3° a 10° y se tiene

un valor mas cercano de C

L max

que en la configuracion 1.

En la grafica de C,, en funcién de a se observa que tanto en la posicién inicial

como en la final la configuracion alar 2 muestra un comportamiento similar de
este coeficiente al del cambio geométrico que establece la morfologia , un poco

menor, por lo que la aeronave no requerira un aumento en la potencia requerida
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Figura 82. Comparacion del coeficiente de resistencia al avance de las posiciones
correspondientes a la configuracion alar 2 y la de disefio.

Se puede observar en la curva polar realizada para cada una de las posiciones
(figura 83), que para la posicion inicial de la configuracién 2 la eficiencia no es
afectada comparandola con la de disefio (configuracion de ala limpia), en la
posicion final el comportamiento de la curva polar muestra una mejor
aproximacion con la del ala con morfologia, a diferencia de la configuracién 1 en
esta misma posicion. Por lo que en la configuracién 2, la eficiencia de la
morfologia se afecta en un menor grado que en la configuracion 1, cumpliendo
con el aumento del coeficiente de sustentacién, el cual provoca la disminucion
de la velocidad de operacién manteniendo la fuerza de resistencia al avance lo

cual se evidencia en la figura 82.
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Figura 83. Comparacién de eficiencia aerodinamica de la configuracion alar 2 en cada
posicién y la de disefo: a) Curva polar del ala limpia y la configuracion alar 2 en la

posicion inicial; b) Curva polar del ala limpia y la configuracion alar 2 en la posicién final.

5.2.3. Determinacion de los parametros de operacion

De acuerdo con los perfiles aerodinamicos y la configuracion alar definida tanto
para el ala limpia como para la morfologia, es necesario definir el rango de las
velocidades de operacion para el ala cuando realice la tarea de fumigacion,

obteniendo los angulos de ataque del ala para garantizar el vuelo. En la figura

84 se muestran las curvas de la eficiencia aerodinamica (C, /C,) para la

configuracion 2 y la de disefio en funcion del angulo de ataque (« ), donde se
puede observar que para la posicion inicial se evidencia un aumento de
eficiencia con respecto a la configuracion de ala limpia desde -3° hasta 3° de
o , mientras para la posicion final se tiene la eficiencia aerodinamica es menor

en el rango de -3° a 4° de & comparada con el ala con morfologia.

112



35

—=—Ala limpia

—=—Ala con morfologia
---Configuracién2-posicidn inicial
---Configuracién2-posicién final ||

30_ ..... Besi

25¢

Gl

201

150 4. ................ ....... ). g

Figura 84. Comparacion de la eficiencia correspondiente a la configuracién 2 con
respecto a la de la morfologia de disefo.

En la tabla 16 se muestra la eficiencia aerodinamica en porcentaje alcanzada
mediante la configuracion alar 2 teniendo como referencia la morfologia de
diseno la cual representa el 100%. La eficiencia de la configuracién alar con
respecto a los coeficientes aerodinamicos de disefo es obtenida de la siguiente

manera:

Lconﬁguracio'n
Dconﬁgumcio'n
n=r—0r *100%
diseV j
( D diseiio

Donde el subindice “configuraciéon” corresponde a la combinacion de perfiles

(61)

obtenidos mediante la sintesis, “disefio” corresponde a la denominada ala limpia
y ala con morfologia.

De las eficiencias calculadas se tiene que para la posicion inicial en el rango de
a que va de los 2° a los 12° |a €ficiencia no es afectada, debido a que tiende a

estar cerca de 100% de la eficiencia de disefo, mientras que para la posicion
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final esto pasa en el rango de 3° a 12°. Debido a lo anterior se tiene que para la
configuracion alar seleccionada en la posicidon inicial, se cumple con los
parametros aerodinamicos necesarios del perfil de vuelo ya que se tiene una
mayor eficiencia aerodinamica en angulos de ataque pequefos y eficiencias
muy cercanas al 100% en los demas angulos. La posicidon final muestra que
solo puede ser aplicada si las condiciones de fumigacion se limitan a angulos

de ataque o donde no es afectada sustancialmente.

Tabla 16. Eficiencia de la configuracién alar 2.

(%) np.inicial (%) np.ﬁnal (%)
-3 112.251 93.299
-2 107.913 95.152
-1 103.936 96.746
0 102.251 96.957

1 101.967 98.891
2 101.142 98.195
3 101.028 98.735
4 100.912 98.268
5 100.793 99.998
6 100.593 99.487
7 100.091 99.865
8 100.151 99.542
9 100.781 99.307
10 100.303 99.871
1 99.692 99.901
12 99.598 99.184
13 98.652 97.289
14 103.279 97.351
15 97.958 98.236

Después de haber calculado la eficiencia y obtenido los rangos en la que la
configuracion seleccionada (aproximacion de los perfiles a través del ala)
cumple con los parametros de disefio, se deben calcular las velocidades
aproximadas a las que puede volar la aeronave mediante la ecuacion 50, con

los coeficientes de sustentacion obtenidos del analisis para las diferentes
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configuraciones de ala y el peso maximo de la aeronave (W =71191 N de
acuerdo con Airtractor [27]). Otro parametro de operacidn es la potencia
requerida para que la aeronave presente sustentacion, sin embargo, en este
estudio solo se obtuvo informacion acerca del ala por lo que la velocidad
obtenida se presenta en funcién de la potencia requerida, la cual es dada por la

siguiente ecuacion:

P,=VD (62)

Es necesario calcular este parametro debido a que el cambio geométrico del ala
puede llegar a aumentarlo, por otra parte la curva de P, contra /' para una
aeronave determina las condiciones de estabilidad del vuelo. De acuerdo a
rango de las velocidades de operacion para el AT802, se encuentra por debajo
de la velocidad crucero, por lo tanto el avidbn cuando realiza la fumigacion se
encuentra en la region de comando reverso, como se muestra en la figura 85, lo

que quiere decir que se esta bajo condiciones de vuelo lento cerca a la
velocidad de desplome (V) [57]. La figura 85 muestra la region de comando

reverso y comando normal en una aeronave sobre la curva de potencia

requerida contra la velocidad.
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Figura 85. Regiones de estabilidad de acuerdo con la velocidad [57].

La figura 86 muestra la curva de potencia requerida determinada para las

configuraciones de ala limpia y ala con morfologia, aqui se identifican las

velocidades de operacion para la morfologia de disefio, se tiene en cuenta que

para la aeronave AT-802 se mantienen en un rango de V, =58.13 m/s y

V,, =71.51 m/sel cual corresponde aproximadamente a los & comprendidos

entre 3° y 8° segun la tabla 17.
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Figura 86. Curvas de potencia requerida contra velocidad de la morfologia del ala.

La figura 86 y la tabla 17 muestran que la reduccion de velocidades (A}') de
operacion es mayor para angulos de ataque pequefios, es decir en la zona de

comando normal cuando se sobrepasa la velocidad de potencia minima (V,

Rmin

), Por otro lado, en la zona de comando reverso el decremento de la velocidad
causa aumento en la potencia requerida si tiene el mismo angulo de ataque. De
acuerdo con la curva de potencia requerida y el rango de operacion de la
aeronave la morfologia causa una reduccion promedio de velocidades del
5.34%, lo cual requiere de un incremento promedio de la potencia de 5.60%. Si
se requiere de una reduccion de velocidad de operacion sin sacrificio de
potencia en el ala con morfologia, teniendo como referencia la configuracion de

ala limpia se debe mantener un angulo de ataque menor.

117



Tabla 17. Reduccién de velocidad ocasionada por la adaptabilidad en el ala.

o ) . Ala limpia : .Ala con morfologi? AV %) APR %)
Velocidad (m/s)|Potencia (kW) |Velocidad (m/s)| Potencia (kW)
-3 154.302 129.877 122.911 109.498 -20.344 -15.691
-2 123.092 105.508 104.976 99.922 -14.717 -5.294
-1 105.390 97.435 94.575 97.065 -10.262 -0.379
0 93.340 98.514 84.697 101.721 -9.260 3.255
1 84.641 106.800 78.160 112.136 -7.658 4.996
2 78.095 119.216 72.749 125.226 -6.845 5.042
3 72.817 133.872 68.212 141.506 -6.324 5.702
4 68.278 151.110 64.519 159.168 -5.507 5.333
5 64.855 169.620 61.101 181.011 -5.787 6.716
6 61.616 192.699 58.626 202.452 -4.852 5.062
7 59.255 214.984 56.342 226.875 -4.916 5.531
8 57.162 239.826 54.387 252.512 -4.854 5.290
9 55.222 266.208 52.752 276.683 -4.473 3.935
10 54.092 290.426 51.272 304.382 -5.212 4.805
11 52.925 318.429 50.043 331.130 -5.446 3.988
12 52.321 347.772 49.006 358.795 -6.335 3.170
13 51.862 376.340 48.577 384.741 -6.334 2.232
14 51.872 423.525 48.354 415.567 -6.783 -1.879
15 51.814 473.829 48.018 451.980 -7.325 -4.611

Teniendo que los parametros aerodinamicos obtenidos por la aproximacion de
perfiles con la sintesis de mecanismos (configuracién alar 2) no son afectados
en la posicidn inicial, pero en la posicion final la eficiencia aerodinamica es
menor que la deseada como se evidencia en la tabla 16, esta diferencia entre la
eficiencia de esta configuracién y la del ala con morfologia es menor a 1.265%,
lo que es poco significativo. También se puede decir que el rango de operacion
donde es activado el cambio geométrico (fumigacion) se encuentra dentro del

rango donde las eficiencias se mantienen en valores muy cercanos a las de
disefio. Por lo tanto, se grafica la curva de P, en funciéon de V' (figura 87)

cuando la morfologia es activada.
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Figura 87. Curva de potencia requerida en funcién de la velocidad de operacién de la

configuracion alar 2 y la morfologia.

Como se puede observar en la figura 87, la configuracion alar 2 en la posicién
inicial presenta menor potencia requerida que el ala limpia para mantener las
velocidades de trabajo, ademas los angulos de ataque deben estar entre 2.83°
y 7.78°, la posicidon final muestra mayor potencia que el ala con morfologia y
para garantizar la reducciéon de velocidades la potencia debe ser mayor que la
del ala con morfologia manteniendo angulo de ataque de 3.14° a 8.24°.

De acuerdo con la tabla 18 el aumento de potencia es de 9.71% entre
posiciones, lo cual se traduce en un incremento de 1.8 veces con respecto al
gue causa la morfologia del diseno, esto es debido a las diferencias de potencia
de las posiciones de la configuracion alar 2 con respecto a las correspondientes

del diseno.
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Tabla 18. Caracteristicas de los cambios de velocidad ocasionados por la configuracién

alar 2.

Posicion inicial Posicion final AP (%)
< (°) | Velocidad (m/s) Potencia (kW) & (°) | Velocidad (m/s) Potencia (kW) 2
2.83 72.817 131.6378 3.14 68.212 144.655 9.888
3.89 68.278 148.5252 4.16 64.519 163.390 10.008
4.80 64.855 166.6105 5.29 61.101 184.894 10.974
5.88 61.616 189.7118 6.22 58.626 206.751 8.982
6.82 59.255 213.3758 7.25 56.342 231.465 8.478
7.78 57.162 234.5455 8.24 54.387 257.814 9.921

Aunque el aumento de potencia requerida entre las posiciones, inicial y final de
la configuracion 2 es alto, la tabla 19 muestra que si se compara con las de
disefo se evidencia que para la inicial es menor la potencia con un promedio de
1.61%, mientras que para la posicion final se presenta que es mayor con un

aumento del 2.21%.

Tabla 19. Diferencia de potencias entre la morfologia de disefio y la aproximacién

determinada mediante la sintesis.

Ala Ii.mpia Configurac'ién 2- p.i AP(%) Ala con m-orfologl'a Configura.cién 2-p.i AP.(%)
Potencia (kW) Potencia (kW) R Potencia (kW) Potencia (kW) R
133.872 131.638 -1.67 141.506 144.655 2.22
151.110 148.525 -1.71 159.168 163.390 2.65
169.620 166.611 -1.77 181.011 184.894 2.15
192.699 189.712 -1.55 202.452 206.751 2.12
214.984 213.376 -0.75 226.875 231.465 2.02
239.826 234.546 -2.20 252.512 257.814 2.10

5.2.4. Reduccion de velocidades de acuerdo a las posiciones del
mecanismo

Teniendo definida las ecuaciones de cierre del MGV2 (Apéndice), el cual es el
responsable de generar el cambio del ala, se calculan posiciones intermedias
de acuerdo con el angulo del eslabén de entrada (5, ), figura 532, el cual varia

entre 12.95° y 18.21°, los angulos empleados para hallas las posiciones se

definen en la tabla 20.
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Tabla 20.Posiciones de acuerdo con el angulo de entrada.

54 °) Posiciones
12.95 inicial

14 2

15 3

16 4

17 5
18.21 final

Como se puede observar de la tabla 20 se tienen cuatro posiciones intermedias,

con esto se construyen los perfiles intermedios mostrados en la figura 88.

0.2 ‘ .
Posicion final
0.15 ~

0.1+ -
o Posicion inicial
=, 0.05- -

-0.05}- .

% 0.1 0.2 03 04 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1

x/c

Figura 88. Perfiles generados de acuerdo con la posicién del MGV2.

Se realizan las combinaciones de perfiles que van de acuerdo con la
configuracion alar 2 para realizar el analisis numérico en Ansys Fluent para
cada una de las posiciones en las condiciones definidas por la fumigacion, de
esta manera se determina la curva de potencia requerida para cada una de las

posiciones en la configuracion alar (figura 89).
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Figura 89. Curva de potencia requerida para la configuracion alar 2: a) Potencia requerida
en funcién de la velocidad; b) Potencia requerida en funcién de la velocidad y el angulo
de entrada del MGV que a activa el cambio.

El la figura 89 se puede ver que la potencia tiende a crecer a medida que el
angulo de entrada del mecanismo cambia, la velocidad no muestra cambios
sustanciales de acuerdo con las posiciones iniciales, pero entre la posicion 5y
la final ocurre un cambio mayor. La figura 89b muestra los cambios de potencia
y velocidad que se presentan entre los perfiles no son suaves ya que no se

puede apreciar un patrén en el rango donde se obtuvieron los resultados.
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CAPITULO VI
6. CONCLUSIONES Y TRABAJO FUTURO

6.1. Conclusiones

El mecanismo disefiado muestra una configuracion estructural sencilla, ya que
no requiere de eslabones ternarios o cuaternarios, tampoco requiere de la
utilizacion de grupos de Assur complejos para cumplir con el cambio
geométrico. Ademas Esta estructura muestra angulos de transmisién bajos, sin

presentar bloqueos o puntos muertos.

Los resultados obtenidos mediante dinamica de fluidos computacional
(Simulaciones realizadas en Ansys fluent) muestran que aunque los perfiles
resultantes de la sintesis presenten errores geométricos altos, como se ve en la
matriz de errores de acoplamiento, se logran coeficientes aerodinamicos muy
cercanos a los perfiles de disefio. Sin embargo, se tuvieron mejores

caracteristicas para el perfil inicial de la morfologia que para el final.

Se esperaria que las propiedades aerodinamicas fueran mas cercanas a las de
disefio a medida que el error geométrico es menor, sin embargo no se
encuentra esta tendencia ya que el MGV4 y 3, presentan errores geométricos
mas pequefios y la eficiencia de los perfiles generados es menor, que la de los

perfiles que describe el MGV2.

De igual manera que en el analisis aerodinamico en dos dimensiones la
configuracion alar obtenida por el mecanismo muestra mejor comportamiento
en la posicion inicial que para la final, ademas muestra aumento de la eficiencia
con respecto a la morfologia de disefio en la posicién inicial, en cambio para la
posicion final se encuentra que hay una reduccién de esta, la cual es
despreciable en el rango de operacion. Las diferencias en la eficiencia
repercuten tanto en la reduccién de velocidades como en el aumento de

potencia requerida al accionar la morfologia, ya que la posicion inicial del
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mecanismo en el ala genera un decremento de potencia si se compara con el

ala original del 1.61% y la posicién final presenta un aumento del 2.21%.

De acuerdo con lo anterior es posible que las condiciones aerodinamicas sean
variadas a través del diseio de mecanismos rigidos, sin afectar
sustancialmente las condiciones de operacidén, como lo son el angulo de ataque

y la potencia requerida, Que caracteriza la morfologia de disefio.

6.2. Trabajo futuro

Los objetivos de este trabajo se definieron para obtener perfiles aproximados a
una morfologia de ala establecidos y verificar que los errores geométricos no
interfieran con las condiciones de trabajo que determiné el ajuste geométrico, lo
siguiente es construir un modelo a escala del mecanismo para realizar pruebas
de tunel de viento y validar las caracteristicas aerodinamicas obtenidas,
ademas cuando se validen se requiere de construir una aeronave a escala con
esta estructura.

Lo anterior requiere del estudio de cargas y seleccion de materiales para la
estructura del mecanismo.

Se sugiere llevar a cabo un andlisis transitorio del cambio de perfiles
aerodinamicos mediante mecanica de fluidos computacional, ademas de la
caracterizacion del prototipo en tunel de viento mientras es realizado el cambio,
para poder predecir la respuesta de la aeronave ante la variacion de
propiedades aerodinamicas y asi ser aplicado en el desarrollo de un prototipo

de aeronave.
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Apéndices

A-1 Coordenadas de rotopolos y configuracién estructural de los

mecanismos.
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Figura A1.1. Estructura de los MGV1,2y 3.

Tabla A1.1. Coordenadas de las juntas y rotopolos de los MGV1, 2Y 3.

MGV1

Rotopolos

Juntas de la morfologia

D(0.2845, 0.0000)

A(0.0284, 0.0197)

B1(0.1491, 0.07388); B2(0.1408,0.0896)

C1(0.6012, 0.0718); C2(0.5927, 0.1078)
G=(0.9080, 0.0125)

F1=(0.7512, 0.0489 ); F2=(0.7401,0.0666)

MGV2

Rotopolos

Juntas de la morfologia

D=(0.2282, 0.0000)

A=(0.0268, 0.0197)
B1=(0.1349, 0.0695); B2=(0.1270,0.0840)

C1=(0.5645, 0.0774); C2=(0.5560,0.1078)
G=(0.9080, 0.0125)
F1=(0.7402, 0.0504 ): F2=(0.7292,0.0682)

MGV3

Rotopolos

Juntas de la morfologia

D(0.1300, 0.0000)

A(0.0284, 0.0197)
B1(0.1202, 0.0660); B2(0.1124,0.0792)

C1(0.4859, 0.0883); C2(0.4765, 0.1200)
G=(0.9080, 0.0125)

F1=(0.7056, 0.0595 ); F2=(0.6930,0.0778)
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Figura A1.2. Estructura del MGV4.

Tabla A1.2. Coordenadas de las juntas y rotopolos del MGV4.

MGV4
Rotopolos Juntas de la morfologia
D(0.0233,0.0000) A(0.0284, 0.0197)

G(0.2708,0.000) B1(0.1131, 0.0637); B2(0.1054,0.073)
C1(0.2569, 0.0915); C2=(0.2471, 0.1132)
F1=(0.5756, 0.0779 ); F2=(0.5662,0.1085)
11=(0.7449,0.0508);12=(0.7329,0.0685)
J=(0.9080, 0.0125)

¢g Bastidor(1) e

Figura A1.3. Estructura de los MGV5 y 6.

Tabla A1.1. Coordenadas de las juntas y rotopolos de los MGV5 Y 6.

MGV5
Rotopolos Juntas de la morfologia
D(0.0233,0.0000) A(0.0284, 0.0197)

G(0.2278,0.000) B1(0.1024,0.0602); B2(0.0951,0.0716)
C1=(0.1696, 0.0479); C2=(0.1630, 0.0647)
E1=(0.1898,0.0825);E2=(0.1804,0.1007)
F1=(0.5496,0.0813); F2=(0.5400,0.1125)

11=(0.7340,0.0533);12=(0.72199,0.0712)
J=(0.9080, 0.0125)
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MGV6
Rotopolos Juntas de la morfologia

D(0.0269,0.0000) A(0.0284, 0.0197)
G(0.1961,0.000) B1(0.0989,0.0589); B2(0.0917,0.0699)
C1=0.1396, 0.0299); C2=(0.1347, 0.0444)
E1=(0.1751,0.0796);E2=(0.1658,0.0970)
F1=0.5272,0.0840); F2=(0.5176,0.1156)

11=(0.7242,0.0530:12=(0.7125,0.0735)
J=(0.9080, 0.0125)

A-2 Analisis de posicion mediante ecuaciones de restriccion del
mecanismo.

Para obtener la posiciéon de cada coordenada de las juntas del MGV2 y con esto
los angulos que forman los eslabones, se debe tener en cuenta los grados de
libertad y la entrada del mecanismo, por lo que, para modelar el mecanismo en

coordenadas naturales se establece un vector de coordenadas Q':

Donde los subindices en letras mayusculas denotan las coordenadas de las
juntas moéviles del mecanismo y el subindice x para denominar las
coordenadas del centro de curvatura de la cadena cinematica conformada por

EFG. Se establecen las ecuaciones de cierre f((Q) del mecanismo:

F(©@)=0
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El sistema no lineal queda enunciado de la siguiente manera:

(xg _xA)2 + (Vs _yA)z _Li =0
(Xc 5 _'xB)2 +(Ver _yB)2 _L§ =0
(“xC,E _xD)2 + (yC,E _yD)2 _Li =0

(xC,E _XD)_L4 COS(§4) =0
('xC,E _xK)z + (yC,E _yK)z _Li =0

(6 =% + (v =2,) —1; =0
(xp _XC,E)z +(yr _yC,E)2 _Li =0

(rp =x) + (=2, =1, =0

Para resolver el sistema de ecuaciones de manera analitica este debe ser

linealizado, de esto se tiene que:

F(Q) = f(Q)+J fF(ONQ-0)=0

Donde (), , es un punto inicial cercano a la solucién de la posicion que se

requiere; J f(Q,) es el jacobiano de las ecuaciones de cierre evaluado en el

punto inicial, El cual es obtenido mediante la de derivacion parcial de cada una
de las ecuaciones de cierre con respecto a cada coordenada desconocida, el

jacobiano del MGV2 corresponde a:

[ 206-%) 201 0 0 0 0 0 0
_Z(X(‘_E —Xz) _2()/(;’5 — V) z(x(‘_E _XB) Z(y(‘,E V) 0 0 0 0
0 0 Wiy -%) 20es-v,) O 0 0 0
J (0= 0 0 1 0 0 0 0 0
0 0 2xcp=x)  2er—Yo) 20cp=%) 2Wer— V) 0 0
0 0 0 0 2(x;-x.)  2s-y.) 0 0

0 0 —2(xp _xC.E) 2(ys—»,) 0 0 2(x _xC,E) 2006 = ¥,)
L 0 0 0 0 200 —x) 20—y 2k -x) 20—y
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Teniendo el jacobiano y las ecuaciones de restriccion planteadas, el valor del

vector de coordenadas puede ser hallado de la siguiente manera:

0=0,—J " f(O)f (D))

Este proceso corresponde a una solucion hallada mediante el método de
Newton-Raphson, el cual requiere de varias iteraciones para que converja la
solucion.

Para hallar los perfiles intermedios se utiliza el vector de posiciones
correspondiente a las coordenadas anteriores de la misma. La implementacion
de este procedimiento es realizada mediante MATLAB. A continuacién se

muestran las funciones escritas realizar el analisis de posicidn:

A-2.1 Funcion de ecuaciones de cierre

function F=cierre2 (x)

global AB BC CD EF xa ya xd yd xg yg rprom theta 1i;
AB=0.11906502;
BC=0.42962502;
CD=0.34499071;
EF=0.17770044;
xa=0.02678477;
ya=0.01971463;
xd=0.22825643;
yd=0;
xg=0.90681900;
vg=0.0127865;
rprom=2.3328204;
theta=0.3179166;

F=[(x(1)-xa) "2+ (x(2)-ya) "2-AB"2;
(x(3)-x (1)) "2+ (x(4)-x(2))"2-BC"2;
(x(3)-xd) "2+ (x(4) -yd) "2-CD"2;
(x(3)—-xd) -CD*cos (theta) ;
(x(3)-x(5)) "2+ (x(4)-x(6))"2-rprom"2;
(xg-x (5)) "2+ (yg-x (6) ) "2-rprom~2;
(x(7)-x(3)) "2+ (x(8)-x(4))"2-EF"2;
(x(7)=-x(5)) "2+ (x(8)-x(6))"2-rprom”2; ]
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A-2.2 Funcioén del jacobiano

function J=jacobiano2 (x)

global AB BC CD EF xa ya xd yd xg yg rprom theta i;
AB=0.11906502;
BC=0.42962502;
CD=0.34499071;
EF=0.17770044;
xa=0.02678477;
va=0.01971463;
xd=0.22825643;

yd=0;

xg=0.90681900;
vg=0.0127865;
rprom=2.332820421943655;
theta=0.3179166;

J=[ 2*(x(1l)-xa) 2*(x(2)-ya) 0 0 0 0 O O;

—2*%(x(3)-x(1)) -2*(x(4)-x(2)) 2*(x(3)-x(1)) 2*(x(4)-x(2)) 0 0 0 O;
0 0 2*(x(3)-xd) 2*(x(4)-xd) 0 0 0 O;

0010O0O0O0O0;

0 0 2% (x(3)-x(5)) 2*(x(4)-x(6)) -2*(x(3)-x(5)) -2*(x(4)-x(6)) 0 0;
0000 -2*%(xg-x(5)) -2*(yg-x(6)) 0 0;

0 0 -2%(x(7)-x(3)) -2*(x(8)-x(4)) 0 0 2*(x(7)-x(3)) 2*(x(8)-x(4));
000 0 -2*%(x(7)-x(5)) -2*(x(8)-x(6)) 2*(x(7)-x(5)) 2*(x(8)-x(6)) ;]

A-2.3 Funcién Newton-Raphson

function [x,V]=NR2 (x)
n=500;

epsilon=0.001;

k=0;

while (k<n)
J=jacobiano?2 (x) ;
F=cierre2 (x);
X _sig=x-(inv(J)) *F);

if (all(abs(x_sig-x)/abs(x_sig))<epsilon)
x=x_sig;
break

else
X=X sig;
k=k+1;

V(:,k)=x_sig;

end
end
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A-3 Propuesta de diseno para el prototipo a probar en tunel de viento.

Las caracteristicas para probar el modelo del ala se encuentran limitadas por
las del tunel de viento, si se requiere probar la semiala con estructura o del
perfil, las pruebas a escala deben cumplir con los criterios de semejanza
establecidos por numeros adimensionales como el de Reynolds y Euler, cuando
el fendmeno fisico es de dominado por las fuerzas viscosas la escala es
determinada por el numero de Reynolds, si las fuerzas predominantes son
ocasionadas por la presion se define mediante el numero de Euler.

En este caso para las pruebas se tiene un convenio con el Instituto Tecnoldgico
de Aeronautica de Brasil (ITA), donde el tunel de mayor tamafio tiene una
seccion transversal de la camara de 1.28 m x 1m y una velocidad maxima de 80
m/s. De acuerdo con lo anterior se calcula la cuerda para probar las
caracteristicas aerodinamicas del perfil.

Re ., =9000000

perfil

Se debe cumplir que:

Re =Re

modelo perfil

La ubicacién del ITA es Sao José dos Campos, esta ciudad tiene una altura de
600 m sobre el nivel del mar, por lo que se pueden utilizar propiedades del aire

mostradas en la tabla 17, ya que son las condiciones a esta misma altura, se

tiene que:

PV e _ 9000000

U
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Se reemplazan los valores de la propiedades del aire y velocidad maxima que

puede entregar el tunel de viento y se despeja la cuerda (¢).

c =1.723 m

modelo

No es posible reducir significativamente la cuerda del modelo a construir,
ademas que para poder realizarse una prueba para un perfil, 6sea se requiere
de un ala que cruce de lado a lado la camara de prueba, y para esto el factor de
bloqueo debe estar entre el 10% y 5% [58], este corresponde al area del
modelo ocupada en la seccidn transversal de la camara.

Para validar las caracteristicas aerodinamicas de los perfiles la longitud del
modelo debe ser igual al ancho de la seccidon de prueba de tunel de viento por
lo tanto para asegurar que el modelo cumpla con los parametros adecuados, la

cuerda del modelo se tiene:

A

modelo

<6.5%(4,

amara )

Donde el area del modelo es:

Amodelo = 1 28 m * (1 7()A)(Cmodelo ))

Los 1.28 m corresponden al ancho de la seccion de prueba y el 17%
corresponde a que el perfil FUSION tiene un espesor de este porcentaje de

cuerda, la cuerda del modelo para un factor de bloqueo del 6% es:

c =0.38 m

modelo

Teniendo la cuerda definida se realiza el ensamblaje de los elementos del
mecanismo para formar las costillas y se obtiene la configuracién estructural

mostrada en la figura A-2.1.
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Figura A-2.1 Mecanismo estructural de geometria variable.
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