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N Resumen

La Universidad Pontificia Bolivariana, Medellin (Colombia) a través de su grupo de investigacion en
Ingenieria Aeroespacial, fue participe de la décimo tercera version del concurso internacional Design/
Build/Fly (DBF) patrocinado por el American Institute of Aeronautics and Astronautics (AIAA), Cessna
Aircraft Company y Raytheon Missile Systems; dicho evento tuvo lugar en Tucson, Arizona, entre el 17
y el 19 de abril de 2009. El presente articulo documenta el proceso de disefio desarrollado por el grupo
de investigacion, con el fin de obtener un aeromodelo radio controlado capaz de cumplir las misiones de
ataque y vigilancia estipuladas por los organizadores del concurso.

Palabras claves: Disefio, acromodelo, vuelo radiocontrolado.

R Abstract

The Universidad Pontificia Bolivariana, Medellin (Colombia), through the Aerospace Research Group
participated in the 13" Design/Build/Fly (DBF) international contest held by the American Institute of
Aeronautics and Astronautics (AIAA), Cessna Aircraft Company y Raytheon Missile Systems; such event
took place from 17" to 19" April 2009. The following document shows the design process used by the
research group, in order to obtain a radio controlled airplane capable of fulfilling the surveillance and
attack missions specified by the contest organization.

Keywords: Design, aircraft, radio controlled flight.
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Introduccion

El American Institute of Aeronautics and Astronau-
tics (AIAA) es el principal patrocinador del concurso
internacional de disefio aeroespacial Design/Build/
Fly; este evento pretende reunir la mayor cantidad
de universidades que cuenten con un programa profe-
sional en Ingenieria Aeronautica o Aeroespacial, para
integrar el ingenio e innovacioén de sus estudiantes
por medio del desarrollo de una aeromodelo radio-
controlado, que debe cumplir diferentes misiones con
distintos niveles de complejidad.

Como una muestra infalible de la calidad de profe-
sionales en ingenieria que se forman en Colombia,
la Universidad Pontificia Bolivariana por medio del
grupo de investigacion en Ingenieria Aeroespacial y
su equipo Blackjack, fue la primera representacion
latinoamericana que se hizo presente en el concurso
a lo largo de sus trece afnos de historia.

El objetivo principal de la participacion en el
concurso, fue desarrollar un proyecto de ingenieria
concienzudo, en el cual se involucraran estudiantes
de diferentes semestres que a través del disefio del
aeromodelo, pudiesen aplicar los conocimientos
adquiridos en el pregrado y, mas importante aln,
pudiesen adquirir experiencia investigativa y
practica valiosa que les permita ser parte de grandes
desarrollos en su futura vida profesional.

Requerimientos del aeromodelo

Para la decimotercera version del concurso DBF,
se requeria un aeromodelo capaz de despegar en
una distancia no mayor a 30.5 metros, de disefio
modular transportable en una caja cuyas dimensiones
internas maximas debian ser 0.6x0.6x1.22 metros.
Las misiones designadas, descritas a continuacion,
pretendian simular circuitos de ataque y vigilancia por
lo que el aeromodelo debia estar dotado con cuatro
cohetes de 0.68 kilogramos de peso (simulando
misiles) y, un tanque de agua con capacidad para
cuatro litros (simulando un tanque externo para
combustible).

Pre-mision: El principal objetivo de esta etapa era
evaluar la integridad del aeromodelo disefiado, por
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medio de un ensayo de resistencia mecanica en el
cual, la caja que transportaba el aeromodelo, asi como
los equipos y herramientas necesarios para su ensam-
blaje y correcto funcionamiento, debia ser lanzada
desde una altura de 0.15 metros sobre el suelo.

Posterior al impacto se verificaba la ausencia de dafos
a cualquier componente y se procedia a ensamblar el
aeromodelo en el menor tiempo posible, verificando
finalmente que este funcionara adecuadamente.

Mision 1: El acromodelo debia cumplir dos vueltas
al circuito de vuelo (Gréfica 1) en el menor tiempo
posible, transportando el tanque externo vacio.

Mision 2: Aumentando el nivel de complejidad en
comparacion a la primera mision, el aeromodelo
debia cumplir cuatro vueltas al circuito en el menor
tiempo posible, pero el tanque externo debia estar
lleno a su maxima capacidad, con agua.

Mision 3: Catalogada como la mision mas critica,
el aeromodelo debia despegar con el tanque externo
vacio y los cuatro cohetes (dos a cada lado del ala
principal). Cuatro vueltas al circuito debian ser
cumplidas, pero al final de cada una y siguiendo
una secuencia aleatoria, uno de los cohetes debia
ser liberado.

El mayor reto en esta mision se evidenciaba en la
estabilidad del aeromodelo, ya que la liberacion de
los cohetes (no necesariamente de manera simétrica)
genera un momento longitudinal que afectaba la
actitud en vuelo.

Gréfica 1. Circuito de vuelo

-~

Adicional a la aeronave, el concurso requeria que cada
equipo redactara un reporte del proceso de disefio,
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maximo de 60 paginas; sustentando todos los criterios
ingenieriles aplicados, los calculos realizados y los
resultados obtenidos en la investigacion.

Con el fin de exponer claramente la metodologia
aplicada en este proyecto, a continuacion se
presenta proceso de Diseflo seguido por el equipo
Blackjack.

Configuracion preliminar aerodinamica

Para seleccionar la configuracion de los principales
conjuntos del aeromodelo (uni6én ala-fuselaje, em-
penaje, y tren de aterrizaje) se utilizaron matrices
de merito (F.O.M, por sus siglas en inglés). Dichas
matrices se basaron en la asignacion de un valor por-
centual a cada figura de merito (ventajas de disefio)
y posterior calificacion de cada figura con valores
numéricos entre uno y seis segun la siguiente escala:
I=Inferior, 2=Deficiente, 3= Insuficiente, 4=Bueno,
5=Satisfactorio, 6=Excelente; al totalizar la califi-
cacion numérica obtenida por cada configuracion
analizada, se estableci6 la opcion mas conveniente
segun el mayor promedio obtenido.

En primera instancia, un analisis de peso de los prin-
cipales componentes del aeromodelo fue realizado,
con el fin de estimar un peso preliminar de despegue
y una posible ubicacion (segun el balance del aero-
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modelo) para elementos claves como las baterias y
los cohetes:

Tanque de agua: 4.0 kg

Cohetes: 0.68 kg por cohete, 4 cohetes: 2.72 kg
Peso maximo de las baterias: 1.81 kg

Peso total de componentes de los sistemas de
vuelo: 8.53 kg

Peso de la estructura: 2 kg

e Peso total estimado: 10.53 kg

Para la configuracion general del aeromodelo se
plantearon 5 posibles soluciones: Convencional,
Canard, Ala Delta, Tandem, y Biplano (Grafica 2).
Se realiz6 una matriz de seleccion, y se hallo que la
configuracion optima para los requerimientos del
concurso era la convencional, como se muestra en
la Tabla 1.

Grafica 2. Configuracion de aeronave
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Tabla 1. Matriz de seleccion de la configuracion de la acronave

Para la configuracion del ala se plantearon 3 alterna-
tivas seglin la ubicacion en el fuselaje: Ala alta, ala
media y ala baja (Grafica 3), las respectivas ventajas y

Figura de merito Fa;:;:)de Convencional Canard Delta Tandem Biplano
Construccion 0.15 6 | 09| 42 |oe3| 6 | 09 | 48 | 072 | 54 | 081
Estabiidad y 03 54 162 3 | 09 | 24 |o72| 48 | 144 | 54 | 182

control
Aerodinamica 0.25 42 | 105 | a8 | 12 | & 15 | 54 |135] 6 | 15
s vediit 02 6 | 12| 3 | o6 | 48 |oss| 3 | 06 | 18 | 036
carga
Distancia de 0.1 42 | 042 | 48 | 048 | 36 | 036 | 54 |054| 6 | 06
despegue
[ Total i 1 [ 519 | I 381 | | 4.44 | || 4.65 | I 489 |

desventajas de cada configuracion fueron analizadas
en la matriz presentada en la Tabla 2.
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Grafica 3. Configuracion del ala
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Tabla 2. Matriz de posicion del ala

R

. Factor de Posicion del ala
g peso Ala alta Ala media Ala baja
Construccion 0.2 S 1 6 i fors 5 1
Ensamblaje 04 9 1.2 o 2 3 1.2
bl 0.3 5 15 4 1.2 2 0.6
externos (misiles)
Evtabilided y 0.1 4 04 4 04 2 0.2
control
Total 1 4.1 4.8 3
Seleccion del perfil e No convencionales: Ul-1720, GOE-652, N-24,

LS-0417, CLARK YM-18
La seleccion del perfil se realizé mediante un estu-

dio preliminar de perfiles de alto coeficiente de La grafica 4 presenta un analisis comparativo de los

sustentacion (C,), estableciendo dos grupos: Perfiles coeficientes obtenidos con los perfiles clésicos y, la

clasicos, y perfiles no convencionales. figura 5 presenta los resultados para los perfiles no
convencionales.

e C(lasicos: NACA-4412, Clark Y, NACA-4415,
E-193, CR-001

Grafica 4. C, Vs. alphay C, Vs. alpha para perfiles clasicos.
Drawn by Profili 2.16® on data processed by XFoil — Copyright © 1995-2005 — All rights reserved
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Para cada grupo de perfiles, se compararon dos
tipos de curvas en cada grafica; en primer lugar la
curva del coeficiente de sustentacion (C)) contra el
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angulo de ataque (alpha) y seguidamente, la curva
del coeficiente de arrastre (C;) nuevamente contra
alpha.

Grifica 5. C, Vs. alphay C, Vs. alpha para perfiles no convencionales.
Drawn by Profili 2.16® on data processed by XFoil — Copyright © 1995-2005 — All rights reserved
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Con base en el comportamiento mostrado por las
curvas anteriormente presentadas, fue seleccionado
el perfil no convencional GOE652 debido a que
permitia obtener un alto coeficiente de sustentacion
(C,) con un bajo coeficiente de resistencia (C); esto
quiere decir que el aeromodelo dispondria de una
gran fuerza sustentadora para soportar todo su peso
en vuelo, con una baja fuerza de resistencia que
oponiéndose a su avance.

Para el disefio de la geometria alar, la envergadura
(1.92 metros) fue seleccionada segln la estabilidad
estatica y dindmica del aeromodelo, la distancia
minima requerida entre los puntos de sujecion para
transportar los cohetes y, la complejidad que su
dimensién representaba para el alojamiento dentro
de la caja.

La dimensién de la cuerda fue establecida acorde a
la capacidad de despegue y aterrizaje en pista corta
(STOL, por sus siglas en ingles) necesaria para cum-
plir el requerimiento de despegue en una distancia
maxima de 30.5 metros. En el ala no fue implemen-
tada una relacion de cuerdas (wing taper) debido a
la complicacion asociada a la construccion de una

alpha

alpha

estructura con esta caracteristica y, a las notables
ventajas de maniobrabilidad a baja velocidad que
presentaba una geometria rectangular.

Configuracion del empenaje

El empenaje es reconocido como parte fundamental
de una aeronave a cualquier escala, debido a que es
responsable de la estabilidad y el control general en
vuelo. Para el aeromodelo requerido, fueron anali-
zadas cuatro configuraciones (Grafica 6), las cuales
ofrecian las mayores ventajas no solo en estabilidad
y control, sino en manufactura, disefio y transporte.

e Convencional: Configuracion de facil manufac-
tura que presenta una adecuada estabilidad en
vuelo rectilineo.

e Cola en V: Alta complejidad en el proceso de
manufactura y el control durante maniobras en
vuelo.

e Doble Boom: Empenaje 6ptimo para una con-
figuracion pusher del sistema de propulsion,
aunque adiciona peso al aeromodelo debido a la
estructura doble.
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e Colaen T: No presenta complicaciones en el pro-
ceso de manufactura y ofrece buena estabilidad
en vuelo recto; las mayores desventajas son la

complejidad de la transmision del movimiento
a los elevadores y el control a angulos de ataque
elevados.

Grafica 6. Configuraciones de empenaje
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Tabla 3. Matriz de seleccion de configuracion de empenaje

Segun los resultados obtenidos (Tabla 3), la configu-
racion seleccionada fue convencional.

Configuracion del sistema
de propulsion

Para la seleccion del sistema de propulsion se pre-
sentaron las siguientes opciones:

e Monomotor: Configuracion basada en la poten-
cia disponible de un solo motor sin exceder los
limites de voltaje y corriente establecidos por el
reglamento del concurso. Esta configuracion esta

Figura de merito Factor de . Configuraciones
peso Convencional ColaenV | Doble boom | ColaenT
Diseno 0.3 42 1.26 18 0.54 24 0.72 36 1.08
Control 03 438 1.44 1.2 0.36 36 1.08 42 1.26
Construccion 0.2 54 1.08 18 0.36 3 0.6 48 0.96
Estructura modular 0.2 42 0.84 24 0.48 . 0.6 42 0.84
Total 1 4.62 1.74 | 3 4.14

ambas hélices, ademas de requerir un seguimiento
detallado de la potencia suplida por cada motor
para prevenir condiciones de inestabilidad en
vuelo.

Tractor: Motor posicionado en la nariz del aero-
modelo, ubicacion que facilita su instalacion y
otorga gran estabilidad en vuelo.

Pusher: Motor posicionado en la parte trasera de
la aeronave cuya principal desventaja es la alta
probabilidad de impacto de la hélice con el ter-
reno, si la configuracion del tren de aterrizaje no
es adecuada o se realiza una sobre rotacion en la
etapa de despegue.

limitada por el diametro requerido para la hélice
y la distancia entre las palas y el terreno.

Bimotor: Configuracion adecuada para prevenir
un sobre-voltaje y exceder el limite de corriente.
Esta configuracion presenta una alta complejidad
a nivel estructural debido al torque ejercido por
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Debido a que durante el vuelo del aeromodelo debian
ser liberados los cohetes, fue seleccionada una con-
figuracion monomotor tractor que disponia el motor
en la parte delantera del fuselaje, asegurando que
ningun objeto arrojado impactaria la hélice.
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Configuracion del tren de aterrizaje

Para esta sub parte del aeromodelo, las configura-
ciones analizadas fueron:

e Convencional: Adecuado para procedimientos
de despegue y aterrizaje en pista corta (STOL),
presenta baja resistencia aerodinamica ya que no
tiene rueda de nariz, su peso general es reducido.
La gran desventaja es la alta probabilidad de
perder el control en despegue, y volcar durante
maniobras en tierra.
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e Triciclo: Presenta la mejor estabilidad en tierra,
pero esta ventaja es contrarrestada por la resisten-
cia aerodinamica y el incremento en el peso que
genera la llanta de nariz.

e Bicycle (tandem): Adecuado para operaciones
de despegue en pista corta, su configuracion
solo requiere una rueda principal y tres ruedas
auxiliares pequefias lo cual se traduce en reduc-
cion de peso; sin embargo esta configuracion no
puede ser utilizada ya que impide el posiciona-
miento del tanque externo bajo el fuselaje del
aeromodelo.

Tabla 4. Matriz de seleccion para el tren de aterrizaje

: : Factor de Configuracion del tren de aterrizaje
Figura de merito — - —
peso Triciclo Convencional Biciclo
SHSHI, o 0.35 4 14 6 2.1 5 175
despegue
Peso 0.2 2 04 4 08 5 1
Caracteristicas de 0.15 2 03 5 075 4 0.6
terreno
Eslnbiidad ¥ 0.1 5 05 4 04 4 04
control
Aerodinamica 01 2 0.2 5 05 5 05
Rigidez estructural 0.1 3 0.3 5 05 5 0.5
Total 1 31 5.05 4,75

Segtin la matriz de seleccion, se utilizo la configu-
racion triciclo para el tren de aterrizaje, principal-
mente por la tolerancia que ofrecia entre la hélice y
el terreno.

Aerodinamica

El objetivo del subgrupo de aerodinamica era realizar
una simulacion del comportamiento del aeromodelo
enfrentado el flujo de aire en vuelo; para esto se con-
struy6 la aeronave en CAD, se realizo su enmallado
y por medio del software FLUENT® se desarroll6 un
estudio de CFD (Computational Fluid Dynamics) en
tres dimensiones.

El enmallado se realizé con una estructura uniforme
de alta densidad para incrementar la precision de la
simulacion. Para el andlisis numérico se utilizo el
modelo £-&, y se implemento una simetria; el efecto

non-slip no fue considerado y se establecié una ve-
locidad de entrada de 25 m/s.

Grafica 7. a. Coeficientes de presion en el ala.
b. Lineas de velocidad en el ala

|
"
a
Tabla 5. Resultados del analisis realizado en CFD
Relacion
Fuerza de Fuerza de |sustentacion
C. Co E
sustentacién arrastre arrastre
(L/D)
127 0.0334 14719 12.36 119 |
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Segtin los resultados obtenidos en el analisis de CFD,
la sustentacion generada por la plataforma alar era
de 147.19 N, magnitud requerida para garantizar la
capacidad del acromodelo de levantar toda la carga
establecida por el reglamento del concurso, ademas
del peso estructural y de los componentes de los
sistemas de vuelo.

Para analizar la aeronave completa, se definio un
volumen de control parabélico con un fluido viscoso
y un modelo de turbulencia £-&, que simulaba la gen-
eracion de vortices debido a la diferencia de presion
en las puntas del ala. Se utilizé una simetria en la
simulacion para agilizar las iteraciones y se establecio
una velocidad de entrada de 25 m/s. Los resultados
se muestran en la Grafica 7 y en la Tabla 5.

La grafica 8 muestra los contornos de coeficiente
de presion que permitieron observar un gran punto
de estancamiento en la nariz del aeromodelo, re-
sponsable de generar una cantidad considerable de
resistencia aerodinamica. También se observé que el
empenaje estaba lo suficientemente alejado del flujo
turbulento producido por la rotaciéon de la hélice
y la geometria del ala, garantizando que no seria
afectada la efectividad de las superficies de control
localizadas en él. Respecto al flujo procedente de la
hélice, el modelo presentaria una disminucion en la
estabilidad lateral a medida que el vortice rotacional
se desplazara hacia atras.

Grafica 8. Contornos de coeficientes de presion
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La tabla 6 muestra la contribucion a la resistencia
aerodinamica de todos los componentes del aero-
modelo; es evidente que la mayor cantidad de esta
fuerza adversa era generada por el ala, ya que su
pronunciado camber producia altos gradientes de
presion.
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Tabla 6. Efecto en la resistencia aerodinamica debido a
los componentes de la acronave

| Componentes Coo |
Alas 0.0251
Fuselaje 0.0197
Empenaje 0.0047
Tren de aterrizaje 0.0079
Cohetes 0.0044
Tanque 0.0084
Total 0.0618

La geometria de la planta alar se definié por medio
de la programacion en Excel® de una secuencia de
calculo cuya funcion principal optimizaba la relacion
envergadura/cuerda. A partir de los resultados arroja-
dos por la secuencia, se defini6 un ala con una cuerda
de 0.35 metros y una envergadura de 1,92 metros.

Estabilidad y caracteristicas de control

La estabilidad del aeromodelo fue analizada con
software de simulacion de aeronaves, X-plane® 8
y AAA®; y la metodologia establecida por Roskam
(2005); con el fin de definir las dimensiones del em-
penaje, adecuadas para la estabilidad en vuelo y el
transporte en la caja.

Dimensionamiento del estabilizador horizontal

El estabilizador horizontal se disefi¢ para alcanzar un
pitch stiffness adecuado, minimizando el trim drag.
Mediante la metodologia previamente expuesta, se
obtuvieron los resultados presentados en la tabla 7.

Tabla 7. Caracteristicas del estabilizador
horizontal

Estabilizador horizontal (Area: 132000 mm?)

Cuerda en la raiz Cuerda en la punta Envergadura | Relacién de A [deg)
[mm] [mm] [mm] cuerdas
240 240 550 1 0

Dimensionamiento del estabilizador vertical

Debido a las limitaciones de la caja en la cual debia
ser transportado el aeromodelo, se estipuld que el fu-
selaje seria corto, lo que afecta la estabilidad lateral-
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direccional. Para solucionar este inconveniente, se
hizo necesario un estabilizador relativamente grande
(tabla 8), con el fin de proveer control sobre el eje
transversal.

Tabla 8. Caracteristicas del estabilizador vertical

Estabilizador vertical (Area: 60000 mm?)

Cuerdaenlaraiz | Cuerdaenlapunta | Envergadura | Relaciénde Ae [deg]
[mm] [mm] [mm] cuerdas ce L0€9
230 140 350 0.6 148

Dimensionamiento de las superficies de control
Las superficies de control fueron dimensionadas se-
gun datos estadisticos de aeromodelos similares, tal

como lo indica Raymer (2006), (Tablas 9 y 10)

Tabla 9. Caracteristicas del elevador

Elevador
Cuerda en laraiz | Cuerdaenlapunta | Envergadura
[mm] [mm] [mm]
| 108 108 550

Tabla 10. Caracteristicas del rudder
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Estructuras

Durante el disefio de la estructura del fuselaje se
realiz6 una matriz de seleccion con diferentes
materiales (Tabla 12), a partir de dicha matriz
se establecid el triplex como el material mas
adecuado para la manufactura de un fuselaje tipo
monocasco.

Tabla 12. Matriz de seleccion del fuselaje.

Tipo de material
Figura de =
Merito Porcentaje Plywood Triplex :;:;:: Fibra de vidrio
o/p 35 34.45(0.082) | 81.54(0.163) 2,500 (5) 2.256.42 (4.51)
M ira 23 5 5 1 1
Reparacion 18 5 5 1 3
Disponibilidad 14 4 5 1 3
Costo 10 3 5 1 1
Totales 100 2.94 3.3 2.4 2.86

Rudder
Cuerda en laraiz | Cuerda en la punta Envergadura
[mm] [mm] [mm]
92 56 350 |
Propulsion

La tabla 11 presenta la descripcién de la planta
motriz instalada en el aeromodelo. El motor elegido
presentaba la mayor potencia disponible comercial-
mente, sin exceder los limites de voltaje y corriente
establecidos en el reglamento del concurso.

Tabla 11. Sistema de propulsion

Motor Hakker B50 21XL 751 [rpm/V]
Variador de velocidad electronico Master Spin 77 OPTO
Caja reductora 6710
Baterfa X 4 Rpkeet pack ORION 7.2 Vi4500 mah
Peso total de bateria [ka) 186
Peso maximo permitido de baterias [kg) 181
Voltaje de la bateria (V) 388
Maximo voltaje permitido en el motor (V) 37
Amperaje maximo permitido en el sistema 40
eleclrico (A)

Para asegurar la integridad estructural, se realizo
un andlisis estatico de la viga quilla (keel beam) del
fuselaje considerando las cargas a las cuales ésta iba
a ser expuesta y utilizando un factor de carga de 2.5
gravedades (aproximado por el tipo de maniobras a
realizar por reglamentacion).

La maxima fuerza cortante y el momento hallados
fueron de 219.2 Newtons y 753664 Newtons-mili-

metros respectivamente.

Grafica 9. Posicion de cargas de la viga quilla

[ [ ()
A ]
] 265,8
(mm) © 256, 412, 1063,
Load Diagram

La geometria de la viga quilla se calculé6 mediante
un proceso de calculo iterativo, lo cual permitid
optimizar el desempefio de la aeronave y reducir el
peso estructural. La Gréfica 9 muestra la geometria
de la viga quilla, y la Tabla 13 muestra los para-
metros geométricos de las cuatro configuraciones
planteadas.
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Tabla 13. Parametros geométricos de la viga quilla (Todas las medidas en milimetros)

Configuracion A B c D Yia) | Y(b) b {
1 o B i T B U
2 4 | 20 | 20 | 4 2 | 14 | &
3 % | 75 | 5 | & 2 | 115 | 675
3 2 | 12 | 4 | 2 [ 2 | 10
Area(1) | Area(2) | mercia(t) | mercia@ | 1(1) 12) ':‘:::I'“
160 80 5333.33 10667 | 789333 | 522667 | 13120
80 a0 2666.67 10667 | 5546.67 | 298667 | 853333
50 50 1125 80 247875 | 143375 | 39125
48 48 576 576 1344 | 1344 | 2688

Una vez obtenidas las dimensiones de las posibles
configuraciones, se procedi6 a calcular el esfuerzo
de flexion y la carga transversal en una viga quilla
con cada una. La Tabla 14 muestra las propiedades

mecanicas aproximadas del triplex utilizado, y la
Tabla 15 muestra los resultados de carga transversal
y esfuerzo de flexion.

Tabla 14. Propiedades mecanicas del triplex

Propiedades mecanica aproximadas para el triplex Pizano

P Esfuerzo altimo Esfuerzo cortante | Elongacién -
[griem?] [MPa] [MPa] (%)
| 00545 44.44 2.158 0.027 0422 |

Un modelo de fuselaje, fue sometido a un ensayo
mecanico donde se carg6 la estructura con 10 ki-
logramos, repartidos uniformemente a lo largo de
todo el fuselaje; el resultado final demostro que esta

carga era facilmente soportada. Un segundo ensayo
mecanico fue realizado, esta vez, concentrando 24
kilogramos en el centro de gravedad; la estructura
del fuselaje sostuvo el peso sin fracturarse.

Tabla 15. Resultados del analisis de la viga quilla

Fuerza cortante Momento c Esfuerzo flector SF
[N] [N-mm] [mm] [MPa] -
219.2 753.664 14 55.26 33
219.2 753.664 16 31.45 1.7
219.2 753.664 12.25 18.83 1.1
2192 753 664 10 12.83 0.8

A y Q Carga transversal SE

mm? | [mm] | [mm? [MPa] o

128 2.38 304 0.63 3.39

96 2 192 123 174

71 1.9 135.13 1.89 1.14

56 1.86 104 2.62 0.82

El esfuerzo de torsidn ejercido por la planta motriz
se calcul6 con la potencia del motor y la maxima
velocidad angular: 1,700 Watts y 2,500 RPM. Los
valores de radio de giro y momento polar de inercia
se hallaron mediante el uso de software CAE®.
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La construccion de la viga quilla se definid segun la
geometria nimero dos ya que presentaba excelentes
propiedades mecanicas y reducia notablemente el
peso estructural. La configuracion final se muestra
en la grafica 10.
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Grafica 10. Configuracion final del fuselaje

1
Analisis de resultados movimiento nivelado y sin aceleracion para predecir
el desempefio. Una nueva secuencia de calculo fue
Una vez definidas las principales caracteristicas del programada en Excel®, cuyos resultados son presen-
aeromodelo, se utilizaron las ecuaciones propias del tan en la Tabla 16.

Tabla 16. Predicciones de desempefio de la aeronave.

= - -
Avion vacio Mision Ferry - t?a o Mision de vigilancia
asimeétricas
Peso [Ib] 11 Peso [Ib] 11.8 Peso [Ib] 17 Peso [Ib] 209
Cpo 0.05743 Cpo 0.06583 Cpy 0.07503 Cpo 0.06583
Factor de Factor de Factor de Factor de d
Oswald i Oswald " Oswald " Oswald %
TW 05 TW 05 TW 0.75 TW 1
L 7.92 I 715 6.05 | 7/ 2 - 3.63 7 2 4.15
Distancia de Distancia de Distancia de Distancia de
despegue [ft] 143 despegue [ft] 36.49 despegue [ft] 21.65 despegue [ft] 32.83

Finalmente, la grafica 11 muestra el prototipo final en vuelo durante el concurso y la grafica 12 presenta las tres
vistas principales del aeromodelo, junto con las dimensiones mas significativas.

Grafica 11. Prototipo final en vuelo
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Grafica 12. Dimensiones generales de la acronave
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Conclusiones

La Universidad Pontificia Bolivariana como pionera
de la formacion aeronautica en Colombia, cuenta con
un grupo de investigacion en Ingenieria Aeronautica,
equipo conformado por docentes y estudiantes, que
estan haciendo parte de los importantes avances tec-
nologicos de las aeronaves por medio del desarrollo
de modelos radio controlados; proyectos actualmente
reconocidos como DBF Blackjack, han promovido a
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