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1. INTRODUCCION

1.1 ABSTRACT
Este trabajotiene por objeto el disefio, la construccién y la realizacion de ensayos en vuelo
de un aeromodelo DLG (Discus Launch Glider). A tal efecto, se han expuesto el nacimiento
y la regulacién de esta disciplina del aeromodelismo conocida por las siglas F3K. Aipa
de los requerimientos técnicos, se enumeran las soluciones constructivas posibles y se
justifica la opcion finalmente adoptada. A continuacion se describe en detalle el proceso
constructivo de nuestro prototipo. EI TFG concluye con descripcion y vabwion de las
primeras pruebas de vuelo.

The purpose of thiswork is the design, construction andflight testing of a DLG model
airplane (Discus Launch Glider). For this purpose, the birth and regulation of this
discipline of aeromodelling known by the aconym F3K have been exposedeparting
from the technical requirements, the possible constructive solutions are enumerated and
the option finally adopted is justified. The construction process of our prototype ishen
described in detail. This Final Degree Thesis concludes with the description and
assessment of the first flight tests.



1.3 OBJETIVODEL TRABAJO
El objetivo de este proyecto se centra en el disefio, la fabricacion y la realizacion de
ensayosen vuelo de un aeromodelo DLGDjscus Launch Gider) dirigido por control
remoto. Para ello se realizara unandlisis de los modelosactuales, prestando especial
atenciona losaspectosconstructivos y aerodinamicos
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1.4 ALCANCEDEL TRABAJO
Las tareas previstas a realizar con tal de alcanzar dicho objetivo se pueden distribuir en
las tres principales etapas que componen este proyecto:

1.4.1 DiseNO
Por lo que al disefio se refiergestas se pueden clasificar a su vez en analisis aerodinamico
y prototipado.

1.4.1.1 ANALISISAERODINAMICO
A continuacion se presentan las principales tareas de cardcter aerodindmico. Es de
destacar que en ellas predomina el usde analisis mediante flujo potencial, ya que este
permite analizar de forma rapida distintas configuraciones.

ALAS
1 Analisis de la aerodinamica a bajos nimeros de Reynolds
9 Eleccién de los perfiles aerodinamicos (familia de perfiles)
1 Forma en planta
91 Inclusién de dedro geométrico

ESTABILIZADORES
1 Primer dimensionado de los estabilizadores horizontal y verticaly de las distancia
entre el centro aerodindmico del ala y el de los empenaje8 ) mediante el
volumen de colahorizontal (Vi) y vertical (W)
1 Estudio de la estabilidad estatica longitudinal
9 Estudio de la estabilidad lateraldireccional

Para la realizacion de dicho analisis se utilizaran, entre otras herramientas, el programa
XFLR5, un software de cédigo abierto orientado a aviones queeaspn a bajos niumeros de
Reynolds (aeromodelos). Dicha herramienta permite el estudio de flujo bidimensional
sobre perfiles aerodinAmicos mediante la inclusion de XFOIL y el analisis de flujo
tridimensional sobre elementos como alas, estabilizadores o comjtos mediante rutinas
basadas en la teoria de flujo potencial de Vortex Lattice Method (VLM).

1.4.1.2 ASPECTO£ONSTRUCTIVOS
A continuacién se detallaran las tareas asociadas a los principales componentes del
modelo que son las alas, el fuselaje y los empenajes.

ALAS
9 Disefio de las costillas
Disefio de la piel estructural
Disefio de los largueros
Disefio de los refuerzos de unién de las dos semialas
Disefio de los mecanismos de transmisidde los flagerones

=a =4 —a -9
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FUSELAJE

El fuselaje se compone de una capsul@ninglés, pod) en su parte anterior y de una
botavara (eninglés,boom) en su parte posterior. En esta capsula se alberga la electrénica
(servomotores, receptor, bateria y altimetro) ycuentacon un asientopara las alas, que se
adapta al perfilde la raiz alar y adiedro geométrico presente en alaPor otro lado,en la
parte posterior de labotavara se fijan los empenajes.

Por la necesidaégs de maquinaria de precision (de la cual no se dispone) para la
construccién de los moldes necesarios para la fabricacion dalsklaje; se ha decido
adquirir uno ya fabricado. Los detalles del mismo se expondran a lo largo de esta memoria.

EMPENAJES
9 Disefiode laconfiguracién estructural
9 Disefode los refuerzos
9 Disefio de los mecanismos de transmision de los timones

Un exhaustivo andlisis de tipo estructural para asegurar la integridad de los distintos
componentes durante las etapas mas criticas de la envolvente de vudi® dicho modelo,
como pueden ser elanzamiento, 0 durante maniobras bruscasonllevaria un tiempo del
que no dsponemos, dado que dicho andlisis esta sujeto a condiciones de gran variabilidad
y complejidad de modelado. No obstante, el cumplimiento del anterior objetivo (asegurar
la integridad de los distintos componentes) se alcanza razonablemente prestando atenci

a modelos ya fabricados y ampliamente probados en el disefio lde mismos.

1.4.2 FABRICACION
Las tareas a realizar durante la etapa de fabricacion del prototipo son principalmente:

1 Compra del material y los componentes electrénicos necesarios

i Obtencion de bs archivos CAM (ComputeAided Manufacturing) para la
fabricacion de las piezas que lo requieran

9 Verificacién y ensamblaje de los distintos componentes

1.4.3 ENSAYOS EMUELO
Finalmente por lo que se refiere a los ensayos en vuelo,lserealizado:

1 Recopilacicn de informacién acerca de las corrientes de aire térmicas (condiciones
climatoldgicas que las favorecen, zonas donde predominan, técnicas de ascenso)

1 Adquisicion y vuelo de un modelo comercial moderno

Puesta a punto deprototipo

1 Analisis del comportamierto en vuelo y comparacién con las prestaciones de un
modelo comercial moderno

E]
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1.5 REQUERIMIENTOBEL TRABAJO
Atendiendo a la normativa de la FAIRédération Aéronautique Internationale, con sede en
Lausang para la categoria F3K (reconocida desde el afio ZD0correspondiente a los
planeadores DLG, los modelos deben reunir las siguientes especificacidnes

= =4 A A

Envergaduramaxima: de 1500 mm

Peso maximo: 600 gr

Radio minimode la cdsula del fuselaje: 5 mm (en todas las direcciones)

No se permite el uso de elemens que no estén integrados en el modelo durante y
después del lanzamiento o que puedan ser retraidos y extraidos durante la
operacion del modelo

A demas para este proyecto, se han propuesto los siguientes requerimientos:

)l

Todas las superficies de control eben ser controlables (flaperones, timon,
profundidad y direccién)

El coste de fabricacion de dicho modelo debe ser inferior al de los modelos
actuales de competicion

El modelo debe presentar unas caracteristicas de vuelo aceptables y una masa
contenida deentre & CTTNT MR

No se pretende realizar un modelo concebido para batir a los actuales modelos de
competiciéon

1 Normativa extraida de:http://www.teamusaf3k.com/?page_id=149
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1.6 UTILIDAD DEL TRABAJO
Debido a mi gran interés y a la practica constante de aeromodelismo durante los ultimos
diez afios, mehe propuesto de acuerdo con mi tutor, elaborar un trabajo de final de grado
consistente en el disefo, la fabricacion y la prueba de un planeador DLG atendiendo a la
normativa vigente de la FAI para la categoria de F3K.

Se pretende desarrollar un prototipopensando en el aeromodelista, de nivel intermedio,
que pretenda familiarizarse con la categoria F3K, sin tener que realizar el importante
desembolso que comporta adquirir uno de los modelos avanzados que ofrece el mercado.
Insistimos en la referencia al aromodelista de nivel intermedio, dado que la construccion

y vuelo de un F3K no estan indicados para un aeromodelista principiante. Ello por varias
razones: por un lado, la falta de propulsién dificulta el despegue (que ha de basarse en la
técnica de lanzaiento que, a su vez, requiere de cierta habilidad) y no permite, en la
mayoria de los casos, abortar aterrizajes mal planteados (algo bastante frecuente en las
etapas iniciales). Por otro, la total dependencia de las prestaciones del modelo de un peso
extremadamente contenido, hacen de los F3K unos modelos sumamente fragiles.
Finalmente, la puesta a punto de estos modelos (especialmente el trimado y las mezclas
aplicadas a las superficies de control para las distintas condiciones de vuelo) son
sensiblemene mas complejas comparadas coad de los modelos de iniciacion.

Y, last but not least, con este proyecto pretendemos llevar a la practica buena parte de los
conocimientos asimilados durante la realizacién del Grado en Ingenieria en Vehiculos
Aeroespaciales, en especial los relacionados con los campos de la Aerodinamica y de la
Mecénica del Vuelo.
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2. DESARROLLO

2.1 [ESTADO DEL ARTE
Desde finales de los afios setenta, existen competiciones reguladas de planeadores
lanzados a mano (englobados dentro di categoria HLG, Hand Launch Gliders). El F3K
(DLG, Discus Launch Gliders) constituye un significativo avance al optimizar la energia
transferida al modelo durante el lanzamiento, que se beneficia de la cantidad de
movimiento (momentum) almacenada durané el giro del piloto, en todo similar a la
disciplina atlética de lanzamiento de disco.

La construccion clasica de los modelos DLG se basaba en el uso maderdalga y
contrachapado y técnicas constructivas al alcance de un aeromodelista aficionado. El
desarrollo del F3K ha dado paso, sin embargo, a la introduccién de materiales compuestos
y las consiguientes técnicas de construccion avanzadas para dar forma a estos nuevos
materiales (costosos moldes de aluminio u otros materiales, obtenidos mediante técas

de corte numérico, etc.)

El empleo de estas técnicas permite superar las limitaciones impuestas por la construccién
clasica de modelos, en términos de ajustes y tolerancias dimensionales.

Los modelos comerciales actuales (cuyo precio oscilaentordo 1 T O xnn ©0Qq OA
tres distintas configuraciones (ight, Regular y Strongseguna las condciones viento en
las que deban operar.

La victoria en las competiciones de F3K corresponde al piloto que mejor se cifia al
programa dictado por la organiza®n, que incluye un ndmero de lanzamientos, duracion
del vuelo y recepcion del modelo, en unos intervalos de tiempo preestablecidos.

En el apartado 1.5 se hz una descripcion completa de los requerimientos técnicos de
estos modelos y en el apartado 3 seethlla mejor la experiencia de vueldlanzamiento,
aprovechamiento de térmicas, etg.

Figura 1: Detale del lanzamiento (izquierda) yla recepciondel modelo Snipe Zderecha)?

2 Informacién extraida de:http://www.teamusaf3k.com/?page_id=44
3 Iméagenesextraida de:http:/f3j.in.ua/snipe -2.html|?#tab3
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2.2 DiseNoO

2.2.1 ASPECTOSERODINAMIOS

INTRODUCCION

Un util pardmetro adimensional en el estudio aerodindmico es el nimero de Reynolds, que
resulta de la adimensionalizacion de las ecuaciones delgerno de los fluidos de Navier
Stokes. Para un flujo incompresible y newtoniano déene quet:

To P
—, O0no nny =no (1)

r M h T 0 . r] . . .
Dondeo, 1, orepresentan el vector velocidad, la presion y el tiempo normalizados con

unas variables caracteristicas de velocidad™ htiempo (- y presion dinamicas ” Y
respectivamente.

Conesto, el grupo adimensional Re se define como:

om0

YQ — (2)
Donde” es la densidad del fluido, la viscosidad dindmica y U y Ison una velocidady
longitud caracteristica. Aternativamente se puede interpretar dicho coefiente como el
cociente entre fuerzas de inercia y fuerzas viscosas.

QO Qi RHNT ©® QD

e A s e (3)
QO Qi BRI wéi @i

A bajos nimeros de Rdas fuerzas viscosagrevalecen sobre las fuerzas de inerciay
predomina la transmisién de cantidad de movimiento entre capase fluido adyacentes
por medio de los esfuerzos cortantes introducidos por la viscosidad®iomentum
difussion@). Se trata de un flujo ordenado, laminarsin flujos normales a la corriente ni
torbelli nos.

YQ

De distinto modo a altos numeros de Rda menor autoridad de las fuerzas viscosas
permite amortiguar en menor medida aumentos locales de cantidad de movimiento
generandose asi un flujo cadtico y desordenado.

A medio camino entre estos dos regimenese encuentra elrégimen critico, en el que se
produce la transicién de flujo laminar a turbulento. Se trata de un estado de dificil
resolucion ya que alsolapar ambos regimenes no permite asumir las hipotesis que
simplifican el estudio de estos dos fendmess por separado.

En el estudio de alas y perfiles aerodinamicos predomina el uso de la cuerd@ como
longitud caracteristica y el de la velocidad de corriente libre’Y como velocidad
caracteristicg conlo que se define unyY Q

YQ —— (4)

4 Extraido de John McArthur®! %2/ $9 . 1 - ) #3 [/ & 7).'3 14 g2 2%9./ , $3
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Como norma general cuand®¥'Q p ttlas zonas lainares y de transicion tienen un
efecto relativamente pequefio en las fuerzas aerodinamicas y en los calculos se usan
aproximaciones y modelos de capa limite turbulenta.

Por otro lado cuandoY Q p ttel importante efecto de las fuerzas viscosas ¢aien la
mayoria de los casos la transicion de flujo laminar a turbulento.

Finalmente en el rango dp 1 YQ p mtanto la region de flujo laminar, como la
transicion y las posteriores zonas de flujos turbulento tienen efectos significantes ends
fuerzas aerodinamicas.

AERODINAMICA A BAJOSJMEROS DE RE

En el aeromodelismaen general y en la disciplina de F3K en concreto, los modelos operan
la mayor parte del tiempoa bajos nimeros déY Qesto es debido al reducido tamafio de
las cuerdas nedias de sus alas y a las bajas velocidades a las que oper@onviene
destacar que los modelos DLG cuentan con una amplia envolvente de vuelo en la que se
alcanzan velocidadesle mas de€Y o 1t TOdurante la etapa delanzamiento o tan bajas
como™Y 1 FOen condiciones cercanas a la perdida.

Este amplio rango de velocidades tiene un claro efecto en la variacion del nUumeroYi®a
lo largo de la envergaduraalar, que para el caso del prototipo desarrollado se tiene que:

450000

350000 -
300000 -
250000 -
200000 -
150000 -
100000 -
50000 -

0O
-1000 -500 0 500 1000
Coordenaday (mm)

Figura 2: Variacion del Re a lo largo de la envergadura en la etapa de lanzamiefitoEl.5°; v=3266 m/s)5

5 Figura 2 obtenida mediante XFLR5
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Figura 3: Variacion del Re a lo largo de la envergadura eégimen de méax.Eficiencia, Ej | B%v=6.81 m/s) 6

En primer lugar, hay que destacar que se han tomado los regimenes de lanzamiento y
maxima eficiencia aerodinamica (E), por presentdl Qde operacion considerablemente
diferenciados y ser representativos de la envolvente de vuelo del avion.

En el cao del lanzamiento, la zona del encastre opera a MiQ 1 T Tp TTque se reduce
hasta unY'Q p 1 71p Tten las puntas. De distinto modogen condiciébn de vuelo de
maxima eficienciase da unY'Q wtp 1en la zona del encastre del ala guse reduce
hastaun'Y'Q ¢ mp Ten las puntas.

En estos regimenesja polar (G-1 @ AA 11 0 DPAOAE]I AO idafpris&kET Ul EAT ¢
fuertemente dependente del Y ‘Qde operacion.A continuacién se muestra lavariacion de

las principalesvariables aerodinamicas(curva sustentacion y polar)para el caso concreto

del perfil del encastre, en las citadas condiciones de vuelo de lanzamiento Y'Q

T tp ™y max. Eficiencia(’Y'Q wTp 1 7. Para dicho analisis se ha utilizado ederfil

de la raiz alar (2012010560) de la familia Synergydesarrolladapor Gerald Taylorg

Perfil Espesor max.| Pos. espesor méx, Curvatura méx.| Pos. curvatura max.
0 cuerda 0 cuerda 6 cuerda 6 cuerda
(% da) (% da) (% da) (% da)
20120105-60 6.34 23.23 1.61 34.34

TABLAL: Caracteristicas perfil Synergy 201201050

6 Figura 3 obtenida mediante XFLRS5.

7 Curva de sustentacion, polar y eficiencia aerodinamica obtenidas mediante la inclusion de XFoil de XFLR5.
8 Perfil extraido de:https://www.rcgroups.com/forums/showthread.php?1577149 -Somespeculative-work -
for-a-different-direction -for-DLGwings-for-2012-%28Synergy%29
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Figura4: Curva de sustentacioren para losRe de max. Ey lanzamiento
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Empezando con laFigura 4, si bien el perfil operando en condiciones de lanzamiento
presenta mayores coeficientes de sustentaaidpara la mayor parte de angulos de ataque,
no se aprecia una gran dependencia a de la curva de sustentacion col €lde operacion.

De forma distinta, en laFigura 5 se puede apreciar como la polar si presenta una fuerte

dependencia delY Qde operaciol U AO NOA BDAOA Ul cdoOI Tl AA

coeficiente de resistencia aerodinamica pasa dé T8t 1T 2 en régimen de lanzamiento
YQ 1mntpmad T8 p mendrégimen de crucero’YQ wTip TT; por lo que se
duplica.

Esta importante reduccion del coeficiente de resistencia aerodindmica cehaumento del
'Y'Qde operacion se traduce también en un importante aumento de la eficiencia
aerodinamica del perfil, como se puede apreciar en Figura 6.

Una de las explicaciones mas comunes para este aunenle resistencia aerodinamica a
bajo niumeros deY 'Q es la existencia de una LSB (Laminar Separation Bubble); si bien se
trata de una teoria que hagresentado complicaciones en su demostracién experimental en
tuneles de viento, debido principalmente a la pequefia magnitud de las fuerzas
aerodinamicas en estas condiciones de operacién y a su dependencia con los niveles de
turbulencia presentes en el tinel

La citada LSB, consiste en la separacion de una capa limite laminar al encontrar un
gradiente adwerso de presion. Posteriormente, debido a la inestabilidad presente esta,

se produce su transicion a régimen turbulento. El mayor mezclado de este régimen
transporta cantidad de movimiento de la corriente libre a lo largo de la misma. Cuando el
transporte de cantidad de movimiento es suficiente, la citada capa limite turbulenta se
vuelve a adherir a la superficie, cerrando asi la burbuja de separacion.

A continuacion se presenta un esquema de la formacion de una LSB:

FREESTREAM VELOCITY
—_—
U, TURBULENT DEVELOPIN?
SHEAR TURBULEN
LAMINAR - TRANSITION
SHEAR LAYER LAYER BOUNDARY
LAMINAR u 10) u
BOUNDARY ~0
LAYER ox o <0

MEAN REATTACHMENT
RECIRCULATING ZONE
MAXIMUM

SEPARATION 1SP) N
precegipiles DISPLACEMENT

DIVIDING STREAMLINE
ZERO VELOCITY LINE

MINIMUM PRESSURE
SEPARATION

Figura7: Esquema de la formacion de una LSB

9 Extraido de John McArthurQ! %2 [ $9 ) #
10 Figura extraida de John McArthurQ! %2 / $

3 /& 7)."
9.
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Si bien tanto los perfiles delgados como los de mayor espesor sufren el anterior
comportamiento (aumento considerable de la resistencia aerodindmica) a bajos nimeros
de'Y'Q los primeros presentan mejores caracteristicas aerodindmicas, en especial
presentan una mejor eficiencia aerodinamica.

FAMILIA DE PERFILES

El concepto que da titulo a este apartado, se refiere a un conjunto de perfiflesarrollados
para trabajar de forma éptima conjuntamente Es mas, durante el disefio aerodinamico de
un ala, la utilizacion de distintos perfiles que cuenten por separado con buenas
caracteristicas aerodinamicas pero que dichas se alcancen en regimemesy dispares
(Y Ch spiio) NO €S la mejor aproximacion.

Ya en el periodo 20012003 cuando Mark Drela(reconocido investigador del MIT)
desarrollé sus dos prototipos DLG, el SuperGee y el SuperGég diplico el citado concepto
desarrollando a su vez dos familias de perfiles. Rael caso del SuperGee la compuesta por
los perfiles AG45e03, AG46e03 y AG47€e03. Y posteriormente para el caso del SuperGee
Il la compuesta por los perfiles AG455e02r, AG46¢ct02r y AG47ct02r. Ordenadds segun
su posicién a lo &rgo de la envergaduralel ala.

A continuacion se detallan las caracteristicade estas dogamilias de perfilest2:

Perfil Espesor max.| Pos. espesor max, Curvatura max.| Pos. curvatura max.
(% cuerda) (% cuerda) (% cuerda) (% cuerda)
AG45c03 6.93 23.25 2.57 38.40
AG46c03 6.03 23.25 2.28 41.43
AG47c03 5.06 22.24 1.96 45.47
AG455ct02r 6.47 22.22 183 32.32
AG46¢ct02r 6.08 23.23 1.69 32.32
AG47ct02r 4.99 21.21 1.30 33.33

TABLAZ2: Caracteristicas ddas dos familias de perfiles desarrolladas por MarRrela para sus prototipos DLG

Se puede apreciar que se trata de perfiles delgados con un espesor maxamoyx v bP
cuerda, que se va reduciendo conforme nos alejamos de la raiz alar, juntamente con la
curvatura maxima. Esto permite que los perfiles de lasstaciones méas alejadas del

11 Datos extraidos de:

http://www.charl esriverrc.org/articles/supergee/supergee.pdf
http://www.charlesriverrc.org/articles/supergee/SG2/supergee?2.pdf
12 Caracteristicas extraidas de:
http://www.charlesriverrc.org/articles/supergee/SuperGeel.htm
http://www.charlesriverrc.org/articles/supergee/SuperGeell.htm
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encastresean menos exigenteson el flujo; y es que al contar con cuerdas aerodinamicas
mas pequefias en comparacion con las cercanas a la raiz, operan a menyres

Ademés se puede observar que la evolucion entre la primey la segunda familia, si bien
no se traduce en grandes cambios de espesor maximo, si que supon@ teduccion
significativa en lo que a curvatura maximase refiere. En primer lugar, la reduccién de
espesor encuentra sus limitaciones en el desarrollo dauevas técnicas constructivas que
permitan mantener la integridad estructural del conjunto mediante secciones mas
delgadas. Por otro ladp la reduccién de la curvatura méxima esta estrechamente
relacionada con el peso final del modelo, de este modbaligeramiento del peso en orden
de vuelo permitea su vez reducir la curvaturanaxima media de las alas.

Una herramienta utila la hora de determinar & posicion de los distintos perfiles a lo largo
de la envergaduraesel parametro adimensionalY'Q 8 , al que otros autores se refieren
como@AAOAAA 2 AUTHs bok éte ImbtivoAgheDrdla asigna a cada uno dsus
perfiles el valor de dicho parametropara el que han sido optimizados

Perfil AG45c03 AG46¢03 AG47¢c03
AG455ct02r AG46ct02r AGA47ct02r
YQ § 52-108 40-108 25-108

TABLA3:'YQ 8 correspondiente a la familia de perfilesdesarrolladas por Mark Drela

Aplicando la definicion de'Y ‘Q(introduciendo la viscosidad cinematicag (astimiendo un
vuelo simétrico, rectilineo, estacionario y con las alas a niven el que la sustentaciores
aproximadamente el peso( hY,tenemos que:

&)
v

20

o
| N

W
Y

Donde W hace referencia al peso y S a la superficie alar.

(5)

(6)

Con todo estq se obtiene un parametro adimensional que a diferencia del numero de
Reynolds cmvencional, no depende de la velocidad™ ). Y es quese mantiene
practicamente constante a lo largo de la envolvente de vuelo del modelo; en otras
palabras, a elevadas velocidades &lto valor de'Y Qescompensado con un menor valor de

& por lo contrario a bajas velocidades emenor valor de'Y Qes compensado por un

mayor valorde 6 .
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Es masconociendo lacargaalar— h 1T A AAT OEAAA U 1 A OEOAT OEAAA
determinar la cuerda necesaria para obtenerel’'Y'Q & de disefio del perfil en una
estaciéndeterminadadel ala.

3E AEAT AOOA bAOUNARMENA AA REA UA i¢<hiFAIdE Lllidad phdao 6 q
primeras iteraciones del disefio preliminar, ain queda margen de mejora. Es ded& ley
de cuerdas a lo largo de la envergadura que se satisfagaezluced Reynolds numbeie los

distintos perfiles involucrados, no necesariamente seré léptima.

ACTUACIONES DEL PLANBOR
Antes de continuar avanzando con el disefio aerodinamico, es deerés, analizaras
actuaciones del planeador.

Para ello se ha referencia a las ecuaciones en ejes viento que rigen un vuelo estacionario,
simétrico y rectilineo con las alas a nivel:

w

Figura 8: Equilibrio de fuerzas en el planadori3.

13 Figura 8 extraida de:Gomez Tierno, Miguel Angel, Pérez Cortés, Manuel and Puentes Marquez, César.
Mecénica del vueldMadrid : Garceta, 2012, p. 60.
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Equilibrio de fuerzas en el eje wiento:

O wi Q¢ m (7)

Equilibrio de fuerzas en el eje &iento:

0 wdéirm (8)
Donde L (Lift) y D (Drag) son las proyecciones perpendicular y paralelalsre la direccion

de la corriente libre de la resultante de las fuerzas aerodinamic&B») que actian sobre el
planeador. Por otro ladd hace referencia al angulo de descenso.

Dividiendo las ecuaciones (7) y (8) se puede obtener una relacién entre elguto de
descenso y la eficiencia aerodinamicg0 - —):

OAIl (9)

c:| O

o p
0 ©
Donde 6 w6 son los coeficientes sustentacion y resistencia aerodinAmica
respectivamente.

Con k anterior expresion, se puede apreciar que el angulo de descenso es inversamente
proporcional a la eficiencia aerodindmica. Esto es, cuanto mayor sea la eficiencia
aerodinamica menor sera el angulo de planeo y consecuentemente mayor sera el alcance
del planeador.

Ademas asumiendo la hip6tesis de que este angulo de descenso es pequefio, de modo que:

Alro p
OBT (10)
OAIl 71
Y que la polar del avion es parabdlica, de modo que se puede escribir como:
0 O @ (11)

Donded y k son los coeficientes de la polar y se iefen a las contribuciones de la
resistenciaparasita e inducida respectivamente.

Se obtiene que:

- e (12)

O
O=| O
(@
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Por otro lado, haciendo referencia a la velocidad de descen@o del planeador se tiene
que:

(13)

Donde0 hace rderencia a la velocidad aerodinamica del admn.

Escribiendo la velocidad aerodinamica deplaneador en términos de la sustentacién se
obtiene:

0 — (14)

Se llega finalmente a:

v 0 = (15)

Como podemos ver la velocidad de descenso depende principalmente de la carga alar

— vy dd término — al que algunos autore® hacen referencia comgower factor. De este

modo, presentard su valor minimoy por endela condicion de maxima autonomiaguando

— sea naximo.

Conviene destacar,que el citado power factor da mas importancia al coeficiente de
sustentacion por lo que es usual que el &ngulo de ataque de velocidad de descenso
minima (| ) sea mayor que el de eficiencia maxima ().

De distinto modo, cerivando laecuacién12 conrespectoal 0 se puede obteneel valor de
eficienciamaxima que a su vez coincide con la condicién de méaximo alcance

(@] — P (16)
T o . p p

F_rF_ 17

7 mhO c 3 0 (17)

Ademas, aumiendo que la polar no solo es parabdlica sino que también es de coeficientes
constantes, dicha eficienia maxima solo depende de parametros aerodinamicos

14 Por ejemplo: Martin Simons erModel Aircraft Aerodynamics, p.65
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constantes(6 y k); por lo que alcance de un planeador con y sin lastre deberia de ser el
mismo.

No obstante en la coyuntura de este trabajo, al ser la polar fuertemente dependiente del
namero de‘Y Qde operacion, la suposicion de que sus coeficientes se mantienen
constantes es algo discutible.

Y es que un aumento apreciable de la carga alar, a su vez supone un aumento de la
velocidad de crucero y delY Qde operacién. Como se ha mostdo anteriormente, con ello

se produce una disminucion de la resistencia aerodindmicaun aumento de la eficiencia
aerodinamica maxima. No obstante, la mayor carga alar se traduce también en una mayor
velocidad de descenso.

El anterior comportamiento se pede ver plasmado en las siguientes figura®lativas al
rendimiento del ala disefiada para el prototipo. En el primecasosin lastre (con una masa
de m=300 gr)y en el segundocaso en configuracion de lastre baja (con una masa de
m=340 gr).15
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22 1 o:::..
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16 ¢
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10 -
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1

Figura 9: Variacion de la eficienciadel alacon la adicion de lastre

15 Valor orientativo del modelo Snipe 2de Vladimir Models, el cual cuenta con lastres de 30 a 180 gramos.
Extraido de:

https://www.hyperflight.co.uk/produc ts.asp?cat=0Other&subcat=Ballast+Sets+and+Weights
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Figura 10: Variacion de la velocidad de descengitel alacon la adicion de lastre

Si bien los cambios no son tan gnificativos como en la antgior comparacion entre los
regimenes de lanzamiento y el crucero (debido al menor aumento d¥l'Cle operacién
gue ofrecela adicién de lastre),se pwede apreciar un aumento aproximado de 0.52 puntos
de la eficiencia aerodinamica maxima y de 0.013 m/s en la velocidad de descenso minima.

EL COMPROMISO CON IAIPSE

Si bien la forma en planta kptica se asocia con la configuraciébn de minima resistencia
aerodinamica inducida (debida a la sustentacion); su aplicacién a bajos nUmeros d€Q

requiere de ciertos matices. Y es que en este régimensuma de la resistencia de friccion y

defomaA 1 A NOA AI cOIT T O AOOI 6D0 £E RAiAchusd ddyiEA OAT AEA
que la resistencia inducida por lo que pasa aun primer plano como criterio de disefa

Ademas la tendencia de esteprofile drag es la de aumentar con la reduccién déf ‘Qde

operacion, que se obtiene por ejemplo al reducir la cuerda.

Es por este motivo, que la configuracion puramente eliptica se modifica de tal forma que
las estaciones mas alejadas de la raiz alar cuenten con una cuendi@yor que aquella
dictada por la ky de cuerda eliptic& que se define como:

. . QW

0Ww ©p = (18)

W

Donde® hace referencia a la cuerda de la raiz, y a la posicién a lo largo de la envergadura

y b a la envergadura.

16 Extraida de:http://web.mit.edu/16.unified/ www/SPRING/fluids/Spring2008/LectureNotes/f08.pdf __, p.2
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De este modo se reduce, en cta medida, la ya mencionada tendencihacia las puntas del
aumento local de la resistencia aerodinamica debida piofile drag.

Conviene destacar que el computo deiaha resistencia aerodindmica grofile drag)
presenta ciertas complicaciones, y es que parllo el ideal tratamiento del flujo ya no es
valido. Es aqui es donde entra el ya mencionado software Xfoil y XFLR5 (el segundo se
trata de un software de cddigo abierto, desarrollado por André Deperrois, y dirigido al
analisis de aeromodelos).

En estecontexto, Xfoil aborda el problemabidimensional (2D) resolviendo la capa limite
mediante lasecuaciones RANSReynoldsaveraged NaviegStokes equatiorlsy un método
E OA OA OE OlinterhctivA Bodnildry L&yed j).)De este modo, esta herramienta nos
permite obtener de forma rapida una buena aproximacion de la poldCs-) @e un perfil
aerodinamico para un'Y ‘Qde operacién determinado.

Posteriormente, XFLR5 aborda el problema tridimensional (3D), como puede ser el caso
de un ala, interpolando lodatos bidimensionales C4-{ @alculados previamente con Xfoil.

A cortinuacion se muestran dos figuras(obtenidas mediante XFLR5)relativas a la
variacion del coeficiente deresistencia inducida y dé coeficiente deresistencia debida al
profile drag a lo largo de la envergadurale una configuraciones alaregandidatas parael
prototipo . Para ello se hanalizado el caso delrégimen de méaxima eficiencigd E=22.586;

L Echcldam/sPEoh w
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Figura 11: Variacion del coeficiente de resistenica aerodinamica inducida§),j | 29 v=693 m/s)
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Figura 12: Variacion del coeficiente de resistenica aerodinamiczorrespondiente al profile drag (Csp),j | RY
v=6.93 m/s)

En primer lugar, destacar que para un ala con una distribucion de cuerda puramente
eliptica, es conocido que su distribucion de sustentacion (L) sera también eliptica y que su
distribucién de angulo de athl OA E 1 AeAddadkdo de la envergadura sera uniforme.
Ademasse puede deducir que para una aleliptica la resistencia inducida verifica que:

O |0 (19)

Con esto se obtiene que la distribucion de resistencia indigda es también eliptica.
Consecuentemente, la distribucién del coeficiente de resistencia inducidauniforme.

Haciendo referencia primero a laFigura 11, se puede apreciar que etoeficiente de
resistencia inducida (Csi) se mantiene practicamente constante con un valor apoximado de
Cii =0.006. No obstante se puwde observar, hacia las puntas una desviacién de dicha
tendencia; probablemente debida a la desviaciéon de la ley de cuerda eliptica que se
produce en esa ana.

Por otro lado, haciendo réerencia a laFigura 12 se puede apreciar que la resistencia

aerodinamica debida alprofile drag es notoriamente mas elevada que la resistencia
aerodinamica inducida. Ademasse puedeobservar que su distribucién es practicamente

uniforme con un valor aproximadoCqy, =0.012 (el doble en comparacion con efalor medio

delcsd EAOOA 1 A0 AOOAAETTAO OEOOAAAO A O1T A AEOOAI
la ya mencionada tendencia ascendente, debida a la reduccion ¥eQde operacion por

debajo de un valor frontera.

17 Extraido de: http://web.mit.edu/16.unified/www/SPRING/fluids/Spring2008/LectureNotes/f07.pdf __, p.3
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FLAPERONES

La configuracion de las superficies @ control alares mas comun en el campo de los
planeadores, es aquella compuesta por alerones y flaps. Los primeros, situados en la
porcién externa del ala, con tal de maximizar su brazo de palanca y obtener para pequefias
deflexiones una buena respuesta etérminos de momento de balance. Los segundos,
situados entre el comienzo de los alerags y la zona cercaa al encastre, permiten (al ser
deflectados) modificar parcialmente la curvatura alar ya sea para reducir la velocidad de
descenso durante el ascensoneuna térmica o para reducir la velocidad de perdida
durante la fase de aproximacion del aterrizaje.

Figura 13: Detalle de la tipica configuracion de las superficies de control alares en el deto Maxa Pro 4ede
Vladimir Modelst8

No obstante, los modelos englobados dentro de la categoria de F3K, emplean una Unica
superficie de control corrida a lo largo de toda la envergadura alaigs flaperones,cuya

cuerda supone una fraccidbn constante de——— T@® de la cuerda alar. Estos

dispositivos realizan una funcién doble, por una parte proporcionan el control en balance
del planeador y a su vez permiten modificar la curvatura del ala en su totalidad.

SN

Figura 14: Detalle de los flaperones en el modelo Snipe SN de Vladimir Modéls

18 Imagen extraida dehttps://www.hyperfli

4e-megalight
19 Imagen extraida dehttp://f3j.in.ua/snipe -sn.html?#tab3
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Conviene destacar que al tratarse de una superficie moévil muy larga delgada (al
conformar la parte cercana al borde de salida del ala) presenta cierta disposicion a
presentar problemas de inestabilidad, concretamente flameo.

La solucion que los fabricantes punteros han propuest@s la utilizacion de una bisagra
conformada mediante cinta de Kevlay la fabricacién de los mismos mediante un nucleo
de espumaRohacell(basada enPdymethacrylimide PMI)20y dos capas una inferior y otra
superior de tejido fibra de carbono de bajo gramaje.

5. Cinta de Kevlar

6. Capa inferior de Carboline
SC39/2/45

7. Capa superior de Carboline
SC39/2/45

Figura 15: Detalle de la construccion de los flaperonedel modelo Snipe 2 de Vladimir Modeks

En laFigura 15 se puede apreciar los detalles constructivos mencionados. De este modo, la
etiqueta 5 se corresponde cofha cinta de Kevlar y las etiquetas 6 y 7 con las capas inferior
y superior del tejido de fibra de carbono de bajo gramje mencionado. En este caso en
particular, Carboline SC392/45. Un tejido biaxial de fibra de carbono IMS 65 con un
gramaje de ® g/m2y una orientacion de las fibras de 1 L8]

Conviene nencionar también el rangocomun de sus deflexiones simétricas para los
distintos regimenes de losnodelos DLG.

Régimen Deflexion de flaperon] (°)
Lanzamiento -2
Max. alcance 0
Crucero +2
Térmica +4
Aterrizaje +40

TABLAA4: Deflexiones de flaperon para los distintos regimenes de vuelo

En primer lugar, hay quedestacar que se ha tomado el mismo criterio de sigs que para
los flaps, de modo que las que resultan en una deflexién hacia arriba son negativas y las
que resultan en una deflexion hacia abajo, positivas.

Por lo que al lanzamiento se refiere, las altas velocidades que se alcanzan permiten utilizar
una pequefia deflexion negativa die ¢ Jcon lo que se reduce la curvatura de las alas

y a su vez la resistencia aerodinamica.

20 Extraido de:https://www.rohacell.com/product/rohacell/en/about/
21 lmagen extraida dehttp://f3j.in.ua/snipe -2.html?#tab7
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Por otro lado en régimen de méximo alcance se utiliza una deflexion nula para obtener la
mayor eficiencia aerodinamica, E.

En régimen de crucero (utilizado drante la busqueda de térmicas u otras fuentes de
ascenso) se utiliza una pequefna deflexion positiva te ¢ JEsta reduce la velocidad

de descenso sacrificando ligeramente la eficiencia aerodindmica.

En régimen de térmica (utilizado mientras el plarador da vueltas dentro de la térmica) se
utiliza una deflexién algo mayor que en el caso de crucero, de aproximadamente 1 J
Esta minimiza la velocidad de descenso del planeador sacrificando de forma mas notoria la
eficiencia aerodindmica. En la myoria de los casos, deflexiones por encima del valor
mencionado suelen ser contraproducentes.

Durante los ultimos metros de la aproximacion (en la recogida) o en caso de querer
descender de forma rapida, una practica comun es la de utilizar la deflexiérérima que
ofrece el conjunto servereenvio, que suele estar alrededor de T 1t Lon esto se
consigue un descenso rapido y suave del aeromodelo. Ademéasnviene destacar que se
realiza una mezcla en la emisora de controtle modo que esta fuerte deflexién de los
flaperones venga acompafada de una pequefa deflexion gitiva,| , (de picado) del
timoén de profundidad. Con esto se consigue contrarrestar el aumento, inducido por la
fuerte deflexion de los flaperones, del momento de cabeceo del ala.

DIEDROGEOMETRICO

El diedro geométrico,3, es el angulo de inclinacid de cada una de las semialas con
respecto a un plano horizontal. Existen distintas configuraciones por lo que a estabilidad
lateral-direccional se refiere; de este modo, hablamos de diedro positivo (estabilizante)
cuando las alas estan inclinadas haciariéva, de diedro neutro cuando las alas estan un

plano horizontal y de diedro negativo (desestabilizante) cuando las alas estan inclinadas
hacia abajo.Su contribucion mas importante al comportamiento del avién, es a través del
conocido efecto diedrg la deivada del coeficiente de momento de balance respecto del
angulo de resbalamiento® . Que se define como estabilizante cuando:

0 T (20)

De este modo, cuando un avion diseflado con un efecto diedro estabilizante estéando
en vuelo horizontal simétrico rectilineo estacionario con las alas a nivel y aparece una
perturbacion en forma de resbalamiento positivo 1T, el avibn generard un momento
aerodinamico de balance negativo, se inclinara hacia la izquierda y la compate en el
plano horizontal de la sustentacion tendera a sacarle de la perturbaciéh.

Este momento de balance negativo es el resultado de una distribucion asimétrica de
angulos de ataque entre las dos semialas, debido a dasigual descomposiciéon de la
velocidad aerodinamica 6, en la direccion normal a la envergadura que induce el diedro
geomeétrico.

22 Extraido de: Goémez Tierno, Miguel Angel, Pérez Cortés, Manuel and Puentes Marquez, César. Mecanica
del vueloMadrid : Garceta, 2012, p. 28@87.
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De estemodo, y asumiendo que tanto el &ngulde diedro como el de resbalamiento son
pequefios se puede deducir que:
© sy 13
, T 21
W wishyy 13 (21)
Dondew Yy hacen referencia a las descomposiciones de la velocidad aerodinamica V

en la direccion normal a la envergadura en las semialas derecha e umEgda
respectivamente. YY, y Y4 al incremento de angulos de ataque que induce

Con esto se tiene que el efecto restaurador ante perturbaciones en resbalamiento aumenta
con la amplitud de dicha perturbacion], y con lapropia magnitud del diedo geométrico
presente en las alas.

Este mecanismo es de gran utilidad en el campo de los Dy&que permite escapar de
perturbaciones en resbalamiento de forma eficiente, reduciendo asi de forma considerable
la deflexion de timén de direccion necesariaan tal de girar de formacoordinada durante

la ascension en una térmicaSin embargqla adicién de diedro geométrico positivo, reduce
en cierta medida la maniobrabilidad del modelo y su eficienciee$to segundodebido a la
inclinacién que sufrede la susentacion, L).Valorestipicos de diedro geométricoen este
tipo de modelos se encuentraenelrangode v® X J

Finalmente, conviene destacar que leonfiguracién de diedro geométrico en su forma mas
pura, complica el disefio de los elementos de union dasl dos semialas, al presentar estas
cierta inclinacién. Es por esto que en los aeromodeloslaneadores de mayor envergadura,

y consecuentemente con exigencias estructurales mas elevadas, es comun la utilizaciéon de
polyhedralque se caracteriza por la utilzacion de distintos angulos de diedro a lo largo de

la envergadura. En otras palabras, se trata de una configuracibn que se basa en una
seccidn alar central con nula o muy ligera inclinacién y dos secciones contiguas de diedro
constante pero creciente ente secciones.

e
_‘_:_‘__/
ya i

B @ e
' ¢

Figura 16: Ejemplos de configuraciones tipicas dpolyhedral(arriba) en el Plus X de b=4 s diedro positivo
(abajo)en el Blaster 3.5 de b=1.5 m ambos de Vladimir Mod&is

23 Iméagenes extraidas de :
http://f3].in.ua/blaster -35.html?#tab6, http://f3].in.ua/plus -x.html?#tab6
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ELECCION DE LA FAMIAIDE PERFILESLARES

El desarrollo de perfiles aerodinamicos para los aeromodelos DLG dio un vuelco con la
introduccion a finales del 2003de la segunda familia de perfiles disefiada por Mark Drela
para su prototipo SuperGee Il. Muestra de ello ha sido su utilizacion emumerosos
modelos de distintos fabricantes (Blaster 2, 3 ,3.5 de Vladimir Models; Longshot 3,4 de
Horejsi; entre otros).

Por otro lado, los fabricantes también han desarrolladmuevos pefiles en la mayoria de
ocasiones recurriendo a colaboradores externos cames el caso de Joe Wurtlque

colabora activamente co uno de los mayores fabricantes, Viadimir Miels, para el disefio
de su aeromodelo DLG punterel Snipe

Si bien, uno no suele tener acceso a estas nuevas familias, por el interés de los fabricantes
de proteger el valor afladido de sus mdelos; por el que han tenido que invertir tiempo y
recursos econdémicos en fases de disefio y prototipadexisten otros miembros de la
comunidad que han desarrollado y realizado ensayos en vuelo con nuevas familias como
es el caso de Gerald Taylpguien ademas ha compartido sus avances en el foro RCGroups.

Las familias de perfiles desarrolladas poiTaylor, son las siguientes Zone (2009), Edge
(2010), Zone V2 (2011), Syergy (2012), Synergyll (2014).

Una vez analizado ekstado del arte en lo que al desarrollo de perfiles aerodinamicos
alares se refiere,se han realizado las primeras iteraciones ddistintas configuraciones
alares candidatas utilizando las familias desarrolladas por MarkrBla, la Zone \2 y las

Synergy ySynergy-124.

Para continuar avanzando en el desarrollo de la configuracién alar es imprescindible
decantarse por alguna de las familias en concreto. En este sentido se decidié proseguir con
la configuracion alar preliminarformada por perfiles pertenecientes a las familiasSynergy

y Synergyll, por contar con perfiles cuyo valorde disefio dereduced Reynolds number
(YQ 6 se alcanza eralguna de lagiferentes estaciones a lo largo de la envergadusa
por dotar al ala de una buena eficiencia aerodindmica manteniendo a su vebajas
velocidades de descenso

Conviene destacar que durantéa realizacion de esteetapa, se decideutilizar un fuselaje
ya fabricado de un modelo comercialmoderno, concretamente el delLongshot 45.
Conviene destacar ge u asiento alar esta concebido para acomodar al ya mencionado
perfil AG455ct02r desarrollado por Mark Drela, por lo que laconfiguraciéon alar final
deberacontemplar este detalle.

Ademés el borde de salida de los distintos perfiles deberia ser modifd@ por las
limitaciones constructivas que la construccion tradicional presenta. Y es que el uso de
madera de balsa a diferencia de materiales compuestos en la construccion de los
flaperones (que més adelante se especifica) no permite reducir el espesor terde de

24 Familias disponibles en:

https://www.rcgroups.com/forums/showthread.php?1577149 -Somespeculative-work -for-a-different-
direction -for-DLGwings-for-2012-%28Synergy%29
https://www.rcgroups.com/forums/showthread.php?2152557 -Synergyl-wing-development

25 Mas detalles en:

https://www.topmodelcz.cz/index.php?&des ktop=eshop&action=zbozi_detail&id=17913
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salida muy por debajo deQ p & & sin a su vezcomprometer significativamente su
rigidez.

CONFIGURACION ALAR NAL

Algunos de los intentos de desarrollar un aeromodelo DLG mediante técnicas de
construccion tradicionales como es el caso del model&volution Woodé, han acabado
(segun reportan sus usuarioson un peso en orden de vuelo (del ingléall-Up Weight) de
alrededor ded "Y® o ¢ o T @i Una cifra que esta lejos de los modaccomerciales
punteros como es el caso deébnipe 20 el Flitz 2 que cuentan corund Yo ¢ ¢ TI¢ 0 i

o del modelo comercial adquirido(Blaster 3.5)ded Y& ¢ ¢ @i Con esto, se ha tomado
un peso de referenciad Yo o 1 Ripara futuros calculos.

Lo anterior, conduce el disefio hacia la utilizacion de superficies alares algo noags
(dadas por un incremento de la cuerda media alagon tal de conteneren cierta medida
el incremento de la velocidad de descengque es consecuencidel mayor peso del modelo.

Con ello, dado que la envergadura es fija y de valor b=1.5 m el alargamaie(! 2 — se
reduce; lo que se suele traducir en menores alturas de lanzamiento.

Conviene destacar que se ha tenido en cuen& ya mencionado Evolution Woody el
modelo adquirido, el Blaster 3.5de Vladimir Models a la hora de definir la forma en plarda
de las alas.

El uso del Blaster 3.5como referencia se justifica con su generosa superficie alar de
S=22,86 dm si la comparamos por ejemplo con los modelos mas punteros del mismo
fabricante, como es el caso del Snipe, que presenta una superficie aktE65 dn?. De la
misma forma, también cuenta con una mayor cuerda alar émraizde @ b P waasila
comparamos con la del modelo Snipe) , p ¢ dr a).

Por lo que se refiere amodelo Evolution Wood se ha tomado como referencia suwerda
de la punta de ® T @ & que a su vezcoincide con elvalor presente en el modelo
SuperGee I ya que se pretende utilizar una configuracion de p&gsimilar (que se explica
con mas detalle en el apartado de construccion)

Por lo que al diedro geométrico se refiergeste se ha fijado en un valor de@ ¢ Jmpuesto
por el asento alar del citado fuselaje.

Partiendo de esta basese ha abordado el problemacon un ala definida de forma discreta
mediante 10 secciones poisemiala En este sentido, se ha comenzado con una cuerda en la
raiz dec p G Taddque se ha ido redciendo a lo largo de las distintas iteraciones
hasta la configuracion final dew , p w@ &. De distinta forma, la cuerda en la punta se
ha mantenido constante y de valow T @ d.

26 Detalles obtenidos dehttps://www.rcgroups.com/forums/showthread.php?2337864 -Evolution-W-the-
REvoluion -of-the-Woody-DLG
27 El peges el componente mediante el cual el piloto agarra el avion durante la etapa de lanzamiento.

36


https://www.rcgroups.com/forums/showthread.php?2337864-Evolution-W-the-REvolution-of-the-Woody-DLG
https://www.rcgroups.com/forums/showthread.php?2337864-Evolution-W-the-REvolution-of-the-Woody-DLG

e L]

xLUL_J&L : s J,U 3

Figura 17: Detalle dela configuracion alar inicial (arriba) y final (abajo)

Dicha progresiva reduccion de la cuerda de la raiz se ha realizado prestando atencién a la
evolucién de la velocidad de descensa () y comparandola con una configuracion alar de
referencia desarollada por Gerald Taylor con la familia de perfiles Zone ¥y concebida
paraund Yo ¢ X iAmbas con una deflexion de flaperon nula.

A continuacién se muestra la variacion de la velocidad de descenso ) en funcién del
UT ¢cdi i AA pad aftdiigurgcignCafar final del prototipo y la de referencia.
Destacar que ambas cuentan con una deflexién de flaperdn nula.

1.2 4

v, (m/s)
o
(o]

0.4 - :g.8 * Vz referencia, AUW=270 gr
- L]
gl (TTTPIRR * Vz prototipo, AUW=300 gr

h 0)0

Figura 18: Comparativa de la velocidad de descenso entre las citadas configuaciones alares

Si bien, difieren de forma mas notoria a bajodéngulos de ataque,ambas cuentan con
velocidades de descenso minimau( ) muy parecidas. De este modo para la
configuracién alar final del prototipo se tiene qued ™ Y)Yxri y para la
configuracién alar de referencia) ™® Y@ T8

Por otro lado,la cuerda alar de las estaciones contiguas al encastre ha estado determaad
teniendo en cuentaprincipalmente la ley de cuerda eliptica y realizando pequefias
modificaciones para conseguir un&ariacion suave del coeficiente de sustentagn (G) a lo
largo de la envergadura y una distribucion de sustentacion cercana a la eliptica.

28 Configuracion alar de referencia disponible en:
https://www.rcgroups.com/forums/showthread.php?1568108 -Zone-V2-moldie-reference-design
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Por lo que se refiere a la cuerda de las estaciones cercanas a la pusdgta se ha fjado con
tal de conseguir un estrechamiento progresivo y continuo y para mantenerdacitadas
tendencias en la distribucion de sustentacion y en la variacién del coeficiente de
sustentacion.

A continuacion se detalla la variacion de la cuerda a lo large th envergaduradel ala:

®p, pwga
Posicion y(mm) | Celiptica (Mm) ¢ (mm) Red(li%%dY 2 offset (mm)

0 192 192 57 0.00
147 188 188 56 4.20
294 177 178 53 9.80
411 161 166 50 18.20
494 145 152 45 28.00
568 125 136 41 39.20
635 102 117 35 52.50
682 80 100 30 64.40
717 56 83 25 76.30
750 0 46 14 102.20

TABLADS: Variacion de la cuerda alay offset a lo largo de la envergadurde la configuracién lar final

Se puede observar que las estaciones cercanas emcastre presentan una cuerda c,
bastante préximacercana a la dictada por la ley de cuerda eliptica. Y es a partir de la
quinta estacion, situadaen la posicionU 1 wit | del encastre que se observan
diferencias mas importantes, con tal de conseguir elmencionado progresivo
estrechamiento.

Por otro lado, cada una de las estaciones presenta un determinadffset con tal de
mantener la posicion del eje de charnela de los flaperones a lo largo de la envergadura.
Para su determinacién y dado que la cuerda des flaperones supone una fraccién de

——— 1@ sobre la cuerda alar total se ha utilizado la siguiente expresion:

£ QO @ b OO (22)

A continuacion se presentan las caracteristicas geométricas del ala:

Superficie alar 23.433 dm?
Alargamiento 9.55
Envergadura 1492 mm
Diedro geométrico 6°
Estrechamiento 0.24
Cuerda media aerodinamica (MAC) 164.8 mm
Cuerda media geométrica (MAC) 157.1 mm

TABLAG: Caracteristicas geométricas del ala

Como se detdh en la anterior tabla, el ala disefiada presenta una superficie alar
notoriamente mayor en comparacion con la del modelo comercial puntero citado (S=19,65
dm?2). Ello reduce el incremento de la velocidad de descenso que es consecuencia del
mayor peso espeado del prototipo.
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Por lo que respecta a la distribucién de perfiles aerodinamicos a lo largo de la envergadura

se tiene que:
Perfil Posicion y ReducedY Q Re_duc~edY Qde E'spesor Pog. espesor Cgrvatura Pos.' curvatura
(mm) (103) disefio (16) max. (% 9 max.(% c) max. (% c) max. (% c)

AG455ct02r 0 57 52 6.57 23.23 1.83 32.32
SL60 147 56 60 6.43 23.23 1.61 34.34
SE55 294 53 55 6.16 23.23 1.61 34.34
SII-50 411 50 50 5.89 22.22 1.61 34.35
Sll-46 494 45 46 5.80 21.21 1.55 33.34
Sll-43 568 41 43 5.70 21.21 1.49 32.33
S35 635 30 35 5.50 20.20 1.46 31.31
Sk30 682 25 30 5.49 20.20 1.45 31.31
Sk25-20 717 20 25-20 5.46 18.19 1.44 30.31
Sk25-20 750 14 25-20 5.61 19.20 1.44 30.31

TABLAY: Distribucion de perfilesaerodinamicosa lo largo de la envergadura

Como se ha mencionado con anterioridgden el apartado de flaperones, con tal de
mantener la integridad estructural de los mismos vy facilitar su construcciéfdado que no

se cuenta con un maquina de mecanizado CNCrgau construccior), se ha decidido
modificar el borde de salida de todos los perfiles de tal forma que el espesor del borde de
salida de ala se constante y de val@® @ &. Dicha modificacion esla responsable,
entre otras cosas,de que el espesor maximo (en tanto por ciento de la cuerda) desla
ultima estacionesno siga una tendencia del todo decreciente

Para el andlisis de las caracteristicas aerodindmigalel ala, se hantilizado las rutinas
basadas en la teoria de flujo potencial de Vortex Lattice Method (VLM) implementadas en
XFLRS5 juntamente con las rutinas (que ofrece este mismo software) pareonsiderar la

contribucion del profile drag.

Destacar tanbién que en el desarrollo de lasdistintas configuraciones alares se ha
mantenido la distribucion de panelesde discretizacion siguiente

Distribucion Tipo de distribucion Numero de divisiones
Alo largo del eje Y .
Uniforme QT
(envergadura)
A lo largo dé eje X (cuerda) Coseno pu

TABLAS: Distribucién de paneles a lo largo del ala
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La anterior discretizacion ofrece un buen equilibrio entre tiempo de computacién y error
cometido, atiendo a las limitaciones del programa utilizado XIR5 y deja cierto margen
para la posterior incorporacién de los paneles procedentes del estabilizador horizontal.

A continuacion se muestran las principales caracteristicas aerodinamicas de la
configuracion alar final:

0.5 -

0.35 \

0.3 -
0.25 -
0.2 -
0.15 -
0.1 -
0.05 -

° o oo.\.

-1000 -500 0 500 1000
Posicién y (mm)

Figura 19: Variacion del coeficiente de sustentaciorn régimen deEwax=22.287} | B4 v=681 m/s)

En la anterior figura se puede apreciar que la evolucion del coeficiente de sustentaciéon es
suave, destacar aqui que el pequefio descenso local en el encastre es dehidia
introduccion del perfil AG455ct02r (ajeno la familia de perfiles presente en el resto del
ala) impuesto por el mencionado asiento alar del fuselaje.

Por otro lado mencionar que el coeficiente de sustentaciébn se mantiene practicamente
uniforme en la mayor parte de la envergadura a excepcion de las puntas donde la
distribucion de cuerda difiere mas de aquella dictada por la ley de cuerda eliptica.

0.008 -

L B N
. 0.006 1 .

. 0.005.°!'° .
0.004 -
0.003 -
0.002 -
0.001 -

ot

0O
-1000 -500 0 500 1000
Posicion y (mm)

Figura 20: Variacion del coeficiente deesistenciaaerodinamica inducida Cai), en régimende Emax=22.287
i | BYv=681m/s)
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Por lo que a la variacion del coeficiente de resistencia aerodinamica inducida se refiese
puede apreciar una tendencia parecida a la del coeficiente de sustentacion, pero esta vez la
discontinuidad introducida por el mencionado perfilAG455ct02r en la zona del encastre

es mas acusada. Una variacion mas suave del mismo se produce cuando todos los perfiles
forman parte de la misma familia de perfiles como se pudo ver enfegura 11.

0.025 -

b T T

000 0®

0.02

0.015 -

oo

0.01 -

0.005 -

a)
-1000 -500 0 500 1000
Posicién y (mm)

Figura 21: Variacion del coeficiente de resistencia aerodinamica correspondiente iofile drag (Cap), en
régimen de Emax=22.287§ | BYv=681m/s)

De igual forma, la variacion del coeficiente de resistencia aerodinamica correspondiente al
profile drag también muestra una discontinuidad en la zona del encastre introducida
también por el perfil AG455ct02r. Ademéastambién se puec apreciar una discontinuidad
en la zona cercana a las puntas introducida por la mencionada modificacion del borde de
salida de los perfiles, que presenta una mayor influencia sobre aquellos de menor cuerda.

Una variacion mas suave del mismo se produce awdo todos los perfiles forman parte de
la misma familia de perfiles y cuando no se modifica el espesor del borde de salida, como
se puede ver en ldigural?2.

0.8 -
0.7 -
0.6 -
0.5 -

04 |, Vz,+0, AUW=300 gr
0.3 -%'"::‘==::,,,,.“mwm.,,....-ﬁ-" - Vz, +2, AUW=300 g
0.2 - * Vz, +4, AUW=300 gr
0.1 -

O T T T T 1

v,(m/s)

"9

Figura 22: Variacion deb con la deflexionde flaperones
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En la figura anterior, se puede apreciar que la velocidad de descenso disminuye forma
general,con la deflexion de los flaperones. Si bien esta disminucién es apreciable entre las
deflexiones dec J 1T ;JJes menos acusada entre las deflexiones deJ | ¢ JPor

lo que seguir aumentando dicha deflexion no supondré cambios muy significativos.

A continuacion se detallan los valores minimos de la velocidad de descenso con las
distintas configuraciones de flapeon presentadas:

Deflexion de flaperon] (°) 0 p (m/s) Lvzmin (°)
0 0.287 5.4
+2 0.265 4.2
+4 0.254 4.2

TABLAGQ: Velocidad de descensminima (0, ) paradistintas deflexiones de flaperon

Por lo que se refere a la eficiencia aerodindmica del al& (G/Cp), con una deflexion de
flaperon nula, se obtiene el siguiente grafico:

24

20 4 ,°
16 e o

12

Eficiencia (gCp)

"

Figura 23: Eficiencia aerodindmica del ala (@Cb)

En la anterior figura, se puede apreciar que el rangedingulos de ataque que ofrecen una
buena eficiencia aerodindmica es amplio. Destacar también su valor maximo de
0O . ¢ & Youe se alcanza a un angulo de ataque |[de o0& ¥y una velocidad
aerodindmicadeb @& @ fi.

Finalmente también se ha analizado la posicién del centro aerodinamico del atfato que
ser& de utilidad en el posterior capitulo de estabilidd longitudinal y lateral direccional.

Para ello, se ha variado de forma progresiva la posicion longitudinal del centro de
gravedad hastaobtener un coeficiente de momentade cabeceo constante.

Con esto se ha obtenido una posicion del centro aerodinamicold®a con respecto al
borde de ataque den ¢ w a.
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ESTABILIDADESTATICALONGITUDINAL CON MADDSFIJOS

Por lo que hace a la estabilidad estética longitudinal primero se ha analizado el volumen
de cola horizontal de distintos aeromodelosHay que dstacar que dicho volumen se
define como:

Y D
Y o

w (23)

Donde3 hace referencia a la superficiede la cola horizontal, a la distancia entre el
centro aerodinamico del ala y del empenaje horizontal3 a la superficie alar y ¢ ad
cuerda media aerodinamica del ala.

A continuacion se presenta el volumen de cola horizontal de modelsemejantes

Modelo ()
Blaster 3 0.42
Blaster 3.5 0.376
SuperGee |l 0.43

TABLA10: Volumen de colaw de modelossemejantes

Este volumen de cola6 permite tener un primer orden de magnitud para las distintas
variables involucradas.

Ademas también se han modelad®el conjunto alascola horizontal del modelo SuperGee
Il y del modelo adquirido Blaster 3.5.Con elobjetivo de conocer sus respectivos valores
del indice de estabilidad estatica longitudinal con mandos fijo#, | 308El cual tiene una
gran influencia en la estabilidad longitudinal del avion.

Figura 24: Modelado delSuperGee lflizquierda) y del Blaster 3.5(derecha)

La determinacion del citado indice# | se ha realizado mediante el so de las rutinas
basadas en la teoria de flujo potencial de Vortex Lattice Method (VLM) implementadas en
XFLR5.

29 Para el citado modelado se han utilizado los datos facilitados por los fabricantes
30 Extraido de:Gémez Tierno, Miguel Angel, Pérez Cortés, Manuel and Puentes Marquez, César. Mecanica
del vueloMadrid : Garceta, 2012, p. 211.

43



Para el Blaster 3.31con una masd ¢ @C® el centro de gravedad situado en
7] X 1 | 8Se ha obtenido la siguiente evolucion del coeficiemde cabeceo# ) con el
Ut ¢coii AA AOANOA Qs

0.04 -

0'05 \.\ "©

6 8 10

5 002 0
-0.04 -
-0.06 -
-0.08 -

0.1 -
-0.12 - .
-0.14 -

y =-0.015x + 0.0248
R2 =0.9957

Figura 25: Curva G-{ para el modeloBlaster 3.5

Una vez obtenidos los puntos del andlisis del momento de cabeceo para distintos angulos
de ataque, se ha ajustado una recta para conocer su pend&rmjue coincide con el valor de

# | . Para el caso particular de este modelo se ha obtenido un valor negativo (y por tanto
estable) de# | T8I .V

Se ha procedido de igual forma con el SuperGee Il utilizando una masaide ¢ o 'Riy
una posicién delcentro de gravedad dew X 10 (.32

0.06 -
0.04
0.02 -

0 .

o029 2
-0.04
-0.06 -

-0.08 -

"9
6 8 10

y =-0.0159x + 0.0396
R2=0.9961

-0.12 -

Figura26: Curva Gi-) para el modeloSuperGee I

31 Parametros utilizados en los ensayos en vuelo dBlaster 3.5
32 Datos extraidos dehttp: //www.charlesriverrc.org/articles/supergee/SG2/sg2_fusepod.pdf
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En el caso de este otro modelo se ha obtenido un valor parecido#ié T3t p @
Es por esto que durante el dimensionado del empenajerizontal y su colocacién a lo

largo del eje longitudinal del aviénse ha tomado como referencia un valor de:

#1 T8t P (24)

Mas adelante, @mando una distancia) @ T @ &, basada en la anterior estimacién del
centro agodinamico del ala y suponiendo que el centro aerodindmico del empenaje
horizontal se encuentra en:

) Tt (25)
Donde® se correponde con la cuerda de la raiz del empendjerizontal.

Se ha estimado undY ¢®'Qd, dato que on los anteriores valoresda lugar a un
w 1™ p.@

Por lo que se refiere ad forma en plantadel empenaje horizontal del prototipo, se ha
tomado como referenciael presente en emodelo Flitz 2. Que se muestra @ontinuacion:

Figura 27: Detalle de la ola horizontal delFlitz 2

Con todo esto, se ha propuesta siguiente forma en planta

Wl -

Figura 28: Forma en planta del empenaje horizontal

Que cuenta con las siguientes cacteristicas geométricas:

Superficie 2.5 dne
Alargamiento 5.19
Envergadura 360 mm
Estrechamiento 0.3
Cuerda media aerodindmica (MAC) 72.24 mm
Cuerda media geométrica (MAC) 69.31 mm

TABLA11: Caacteristicas geoméricas del empenaje horizontal
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Ademaés, en el dimensionado del timén horizontal, se ha optado por utilizar una fraccion
de—=— m@ ybasada también en el citado modelBlitz 2.

A continuacién se muestra la distribucién de cuerda del engmaje horizontal propuest:

Posicion y (mm) Cuerda (mm) Offset
0 84 0

36 82 1.1
72 78 3.3
108 70 7.7
144 58 14.3
159 50 18.7
170 40 24.2
176 33 28.05
180 25 32.45

TABLA12: Distribucion de cuerda del empenaje horizontal

El offset de la anterior tablaes el encargado de mantenda posicion del eje de charnela
del timén de profundidad a lo largo de la envgadura del empenaje. Este offseesponde
a la siguiente ecuacion:

£QU@OM UL O OO (26)
Con todo esto y asumiendo una incidencia del empenaje horizontal @& ¢ Jse ha
obtenido lasiguiente evolucién del coeficiente de momento con el angulo de ataque

0.06 ~

0.04 4 °
y =-0.0146x + 0.053
0.02 - R2=0.9974

0 :
g
-0.02 -

-0.04 -

-0.06 -

-0.08 -

-0.1 -

Figura29: Curva G-| D A @rdtotipo desarollado

En la anterior figura se puede observar que el prototipo cuenta con un indice de
estabilidad estatica longitudinal con mandos fijos# | T3t p T uy cercano al
definido como referencia.

Por otro lado la incidencia’Q ¢ permite conseguir una condicion de vuelo equilibrado
(6 1) para un angulode ataque o&® Jnuy cercano al de eficiencia aerodindmica
maxima | ¢y o8 J por lo que el trim drag, o en otras palabras, d resistencia
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aerodindmica resultante de la deflexion del timén de profundidad para conseguir la
condicién de equilibrio (6 1) deberiaser baja.

ESTABILIDAD LATERADIRECCIONAL
Para el primer dimensionado debmpenaje verticales también usual la utizacion del
volumen de cola verticako, que se define como:

Y O
Y o
Donde"Y hace referencia a la superficie de la cola vertical, a la distancia entre el centro
aerodinamico delala y del empenaje verticallY a la superficie alar y b a la envergadura.

w (27)

A continuacion se presenta el volumen de cola vertical de modelos semejantes:

Modelo ()
Blaster 3 0.047
Blaster 3.5 0.044
SuperGee I 0.041

TABLA13: Volumen de cola6 de modelossemejantes

Hay que destacar que si bien nos da un orden de magnitud de las distintas variables
involucradas, confiar la estabilidad lateraldireccional del avion en este coeficiente no es lo
mas recomendable.

Por ejemplo, da la misma importancia a la superficie de la cola vertical que a la distancia
entre el centro aerodinAmico de la misma y el centro aerodinamico del ala. Cuando la
segunda tiene un efecto considerablemente mas importante. O no tiene en cuenta
parametros de gran relevancia (por lo que a estabilidad lateralireccional se refiere)
como es el caso de la propia inercia del avion.

No obstante, tratar el problema des de las ecuaciones de gobierno que dictan la estabilidad
lateral-direccional del avién requiere delconocimiento de las derivadas d control, lo que
dificulta abordar el problema de este modo.

Es en este aspecto, donde el volumen de cola alternativoaepropuesto por Mark Drela es
de gran utilidad33Este Gltimo se define como:
2 VI

; — (28)
we Y O

Donde m hace referencia a la masa del modelo ¥ &l momento de inercia del avion
respectodel eje z cuerpo que pasa por el centro de gravedad del modelo.

Se puede apreciar que este otro coeficiente adimensional, tiene en cuenta (entre otros
aspectos) la mayor importancia de la distancia entre centros aerodinamicos del ala y la
cola vertical yla propia inercia del modelo.

33 Extraido de:https://www.rcsoaringdigest.com/pdfs/RCSD -2004/RCSD2004-08.pdf
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De este modo un modelo con menor momento de inercigzlpodra contar con una cola
vertical de menor superficie. Lo mismo ocurre si este empenaje vertical se coloca en una
posicién mas atrasada.

Finalmente, hay quedestacar que la adicion de lastre en el modelo, siempre y cuando se
sitle cercano al CG, no deberia afectar negativamente a su estabilidad lateiegccional.

Atendiendo a los dato® del modelo SuperGee JIse puede obtener el valor de dicho
coeficiente de volumende cola alternativo:

S | 0.0174 ¥
Ly | 0.765m
m | 0.231 kg
Sy | 0.2168 e

TABLA14: Datos relativos al modelduperGee |

Con esto se obtiene umade:

TBIp XTI QUTE O p
T 0 O XT®@rI C ¥ W

™ W (29)

Para continuar avanzando con el disefio del empenaje vertical es necesaria la
determinacion del momento de inercia 4 del prototipo. Para ello, se ha utilizad@l mismo
programa XFLR5. Este aproxima los momentos de inercia de las alas y empenajes como si
de soélidos de masa uniformemente distribuida se tratase. A estos momentos de inercia de
las alas y empenajes se les suma la contribucién de la masa de los otosiponentes

i £00AT AEAh OAOOI 08(Qs

A continuacién se exponen los detalles masicos del prototipo una vez construido:

Componente Masa (gr) | Xc&®(mm)
Alas 182 82
Empenaje horizontal 11 724
Empenaje vertical 9 820
Pod 35 -5
Boom 20 473
Bateria+Altimetro+Receptor+Interruptor 42 -195
Soporte estabilizador horizontal 1 715
Reenvios alerones 7 20
Lastre CG 8.5 -240
Servos timones 16 -102
Servos flaperones 16 -135
Bancada servos 2.5 -120

TABLA15: Detalles masicos del prototipo unaez construido

34 Datos extraidos dehttps://www.rcgroups.com/forums/showthread.php?385968 -SuperGeell-continued-
%28thread-3%29/page53

35 Posicién del centro de gravedad de los distintos conspentes medida respecto el borde de ataque de la raiz
alar
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a 350 gr
XcGfinal 74.48 mm

|2z 0.04138 kg-n?
TABLA16: Masa, Gy lzzdel prototipo construido

Una vez determinado el momento de inercia £)) del prototipo y conociendo su masa final
(& , se hatomad unad  x o & &, asumiendo la misma hip6tesis de que el centro

aerodinamico del empenaje vertical se encuentra en:

0 Tt
Donde se correponde con la cuerda de la raiz del empenaje vertical.
Posteriormente se ha estimadaina™y ¢ Q. Con estos datos se obtiene ub de:

TBICTE O X T U T
T T OBl T p O Y we (30)

Dicho valor se acerca considerablemente al del modelo SuperGee Il citado ( & w

Por lo que seefiere a la forma en plantadel empenaje vertical del prototipo, se ha tomado
como referencia el presente en el modelBlitz 2, que se muestra aontinuacion:

/T

ook |

1/

Figura 30: Detalle de la ola horizontal delFlitz 2

Con todo esto, 8 ha propuesto la siguiente forma en planta:

e
paE———
¢

Figura31: Forma en planta del empenajeertical del prototipo
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Que cuenta con las siguientes caracteristicas geomeétricas:

Superficie 2 dmz2
Alargamiento 2.62
Envergadura 230 mm
Estrechamiento 0.35
Cuerda media aerodindmica (MAC) 87.73mm
Cuerda media geométrica (MAC) 89.73mm

TABLA17: Caracteristicas geométricas del empenajertical

Ademas, en el dimensionado del timén horizontal, se ha optado por igér una fraccion
de ¢ 18 ybasada también en el citado modelélitz 2.

A continuacion se muestra la distribucion de cuerda del empenajertical propuesta:

Posicién y (mm) Cuerda (mm) Offset
0 100 0

20 99 0.55
50 94 3.30
75 88 6.60
90 81 10.45
105 67 18.15
111 56 24.20
115 35 35.75

TABLA18: Distribucidn de cuerda del empenaje vertical

El offset de la anterior tabla es el encargado de mantener la posicién del eje de charnela
del timén de direccion a lo lar@ de la envergadura del empenaje. Este offset responde a la
misma ecuacion 26.

Finalmente, on tal de simplificar la construccion de ambos empenajes, su fabricaciéon se
basaré en el uso de un liston de madera de balsa de 5mm de espesor con sus respectivos
bordes de ataque y salida redondeados.

50



2.2.2 PROTOTIPADO
A continuacién seexplican brevemente las técnicas de construccion mas avanzadas,
utilizadas por los modelos comerciales mas punteros y las técnicas de construccion de
aeromodelismo tradicional utilizadas en durante el prototipado del modelo realizado.
Ademas de proceso de prototipado del modelo realizado.

TECNICADE CONSTRUCCIONANZADAS

Las técnicas de construccion de los modelos comerciales, dieron un vuelco con la
introduccion del corte por control numérico (CNC) en esta disciplingEste permite obtener
piezas con unas tolerancias dimensionales muy ajustadas.

La estructura principal de las alas y de los empenajes consta de un nicleo mecanizado de
espuma Rohacell(basada enPolymethacrylimide PMI). Y dos capas una inferior y otra
superior de tejido de fibra de carbono debaja densidad superficial con un patron
entrecruzado de 1 u(fpara conseguir un peso muy reducido). El tejiddde fibra de
carbono) comercial mas utilizado es el &Xtremeen la mayaia de fabricantesy el en el
casoparticular de Vladimir Models se utiliza Carboline Ademas las alas se suelen reforzar
mediante un larguero principalde fibra de carbonocompuesto porshear welsy dos spar
capsen sus extremos.

Ntcleo de Rohacell

Spar cap inferior

Sparshearweb

Spar cap superior

Cinta Kevlar

Capa inferior de Carboline SC
39/2/45

7. Capa superior de Carboline SC
39/2/45

SANUAR B ol

Figura 32: Detalle de la estructuraalar del modeloSnipede Vladimir Model$6é

Tanto las alas como los empenajes se fabrican mediante moldes mecanizados en aluminio
y posteriormente pulidos a espejo con tatle obtener un acabado superficial 6ptimoEstos
permiten someter a las piezas a elevadas condiciones de temperatura y presion durante el
curado de la resina epoxi utilizada en la adhesion del tejido de fibra de carbono al nucleo
de Rohacell

36 Imagen extraida dehttp://f3j.in.ua/snipe.html?#tab7
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Figura 33: Detalle del acabado gsejo del molde de las alas (izquierda) y detalle del mismo una vez
ensamblado @erecha)del fabricante espafiolTechnoepoy para el modeloVices”

Figura 34: Detalle de los nuclesde Rohacelluna vez mecanizados(izquierday detalle de los moldes de los
empenajes (derecha) del fabricante espafidlechnoepoy para el modeloVice8

TECNICAS DE CONSTRUGR TRADICIONALES

Una vez analizadas las técnicas deonstruccion mas avanzaday a la vista de que
requieren, no solo de un fuerte deembolso econdémicosino también de una maquinaria

de la que no se dispone se ha recurrido al uso de las técnicas de construccion de
aeromodelismo tradicionales, por lo que a la construccion de las alas y empenajes se
refiere.

Estas técnicas estan basada&n el uso de la maderaconcretamente la madera de balsa por
su gran ligereza y facil maquinabilidad y del contrachapado. Ademas las estructuras
resultantes son enteladas con un ligero recubrimiento plastico termoadhesivo, conocido
popularmente por su nonbre comercialOracover.

Es quiza en este apartado donde el modevolution Woodes de mas utilidad y es que la
seleccién de los materiales y otros aspectos como por ejempkl nimero de costillas
alares utilizado o la separacién entre las mismas se torda este modelo.

Hay que destacar que si bien no se va a utilizar maquinaria CNfara obtener un modelo
3D), 9 se va a recurrir al corte laser 2Dgue, ro obstante no excluye la necesidad de

37 Imagen extraida dehttp://henryf3f.com/IPS/index.php?/topic/3775
mas/
38 Imagen extraida del enlace anterior
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posteriores procesos de lijado para acabar de cefiirse a las coimpuestas por el disefio
CAD.

A continuacion se adjunta una imagen del mencionadévolution Wood.

Figura 35: Detalle del modeloEvolution Woodconstruido mediante #cnicas tradcionales®

PROTOTIPADO
A continuacion se detallanas distintas partes del prototipado realizado para obtener un
modelo real a partir del disefio aerodindmico previamente realizado.

Fuselaje

Por lo que al fuselaje se refiere, se ha decido adquirir uno ya fabricado. Y es que es suplir
las elevadas exigenciade ligereza y rigidez de estos aeromodelos con materiales que no
sean compuestos (Kevlar, fibra de carbono, fibra de vidrio) es complicado. Por otro lado,
trabajar estos materiales requiere de la fabricacion de moldes y de experiencia y
conocimientos prevos para obtener buenos resultados.

Despuésde analizar las distintas opciones se decidié decantarggor el fuselaje del modelo
Longshot 4del fabricante Horejsi, por ser este el queondicionaba en menor medida el
disefio y por contar con un precio de veit relativamente bajo.

Estefuselaje se compone de una capsular{inglés,pod) en su parte anterior y de una
botavara (eninglés,boom) en su parte posterior. En esta capsula se alberga la electrénica
(servomotores, receptor, bateria y altimetro) y cuentaon un asiento para las alas, que se
adapta al perfil de la raiz alar y al diedro geométrico presente en ala.

39 Imagen extraida de:
https://www.rcgroups.com/forums/thumbagallery.php?t=2337864&do=threadgallery&type=all&group=none

&starter=no&page=2
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Figura 36: Detalle delpody de la cabina (izquierdd y delboom(derechay*

Por lo que se refiere apod,esta fabricado en Kevlar y reforzado longitudinalmente por
dos tiras de fibra de carbonogy cuenta con una masa d& o @ "Qi Por otro lado, la

cabina esta fabricada en fibra de carbono yenta con una masale & ¢ Qi

El asiento alar delpod tiene una longitudad p v @ Gy estd pensado para el perfil
AG455ct02r y para unas alas de uniddro geométricodes ¢ J

Por lo que se refiere al boonesté fabricado en una mezcla de fibra de carbondfippra de

vidrio, cuenta con una longitucd ¥ Tdrd, una masa d« ¢ TIQiy presenta
estrechamiento. De este moddjene un didmetro® ¢ @ & en el extremo de unién con
el pody un diametroden  p @ & en la zona de anclaje de los empenajes.

Hay que destacar que su generosa longitud y el no incorporkas ranuras y soportes de
anclaje para los empenajeya de fabrica condiciona en me&or medida el disefiodel
prototipo en comparacion con otros fuselajede unnivel de acabado mayor.

Alas
A continuacion se detallan el proceso de prototipado de los distintos componentes alares.

1 Costillas

El modelado de las alas ha empezado con la obtehtide las distintas costillas, que se
detalla a continuacion.

Primero se ha realizado un modelo del ala sélida (mediant8olidworkg siguiendo las
directrices del previo disefio aerodinamico. A continuacién, se han realizado una serie de

cortes transversales, a las distancias que mas adelante se especifican, para obtener la

seccioén de las distintas costillas.

Haciendo referencia al modeldvolution Woodcada una de las semialas se compondra de
un total de17 costillas de madera de balsa de un espes@r p® & a.

40 Iméagenes extraidas de:
https://www.topmodelcz.cz/index.php?&desktop=eshop&action=zbozi_detail&id=17913
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La separacion entre el plano medio de las distintas costifiase rige de la siguiente forma:

Numero de costilla Separacion entre sus planos medios (mm)
1-2 Contiguas
2-3 48.5
3-4 (idem hasta la 16) 51
16-17 30.25

TABLA19: Separaabn entre costillas

Una vez obtenidas las distintas costillas, se realiza un corte a una distari@a @a & de

su borde de ataque para dar cabida a los 4 listones de balsa de 1.5 mm espesor que
conformaran dicho borde ataqueSerealiza dro corte a una distanciaQ O UL G4

para dar cabida a los flaperones y al larguero posterioRgar Spar, RSAdemas, para dar
cabida a la piel estructural del intrados y extradés se ha realizado una equidistancia de la
costilla (hacia dentro)a una distanciaQ @& & &, valor que coincide con su espesor.

Hay que destacar también la ranura de 2.5 mm de espesor que se realiza en las costillas 1y
2 aunadistancidQ 1 ®a & del borde de ataque(posicion coincidente con el maximo
esper del perfil) para dar cabida a la bayoneta de unién de las dos semialas.

—__—-___

Figura 37: Detalle de las costilla 1

Figura 38: Detalle de la costilla 3

En la anterior Figura 37 se pueden apreciar los cortes y ranuras mencionados; resaltar
también que el flaperon no comienza hasta la costilla 3 por lo que en las costillas 1y 2 se
mantiene la parte trasera del perfil.

1 Borde de ataque

Para la creacion de un borde de atue continuo y que se aproximara lo mas posible al
dictado por los perfiles aerodinamicos sin tener que recurrir a mecanizados CNC, se han
tomado medicionesde la alturade la costillaen cada una de las 17 costillas a distancias de
6, 4.5, 3 y1.5 mm delborde de ataque. Con esto se han conformado los cuatro listorees
borde de ataque (Leading Edge, LE) LE1, LE2, LE3 y LIPdra su fabricacion se utilizara
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madera de balsa de un espes@® p® & a. Ademas stos seran posteriormente lijados en
la fase de construccion para adaptarse al decreciente espesor del perfil.

600

Figura 39: Detalle de loslistones LE1, LE2, LE3 y LE4 antes (izquierda) y después (derecha) delgados

9 Larguero posterior (RS)

De forma parecid a los listones de borde de ataque, se ha tomado una medicién de la
altura de las distintas costillas a una distancia® U & U v i [ del borde de
ataque, con la que se conformado el larguero poster (RS). Este se fabricara con madera
de balsa de un espescA vl . Ademas debera sefijado en la posterior fase de
construccion para adaptarse al decreciente espesor del perfara facilitar dicha tarea, se
ha medido la cota objetivo, en este caso &tura trasera del larguero posterior (RS) con la
gue se ha modelado elistébn RSe. Este Ultimo se fabricard con madera de balsa de un
espesorQ pd & a.

Figura40: Detalle delliston RSer

500 | _ 500

Figura41: Detalle del larguero posterior(RS)antes (izquierda) y después (derecha) de ser lijados
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1 Shear webs

El larguero principal del ala est4 confomado Unicamente por un elemento centralque son
los shear webs estos sonlos encargados desoportar los esfuerzos cortantesEs mas, ste
larguero no presentaspar caps a diferencia de otras configuraciones estructurales citadas
en este mismo trabajo

Es ajui donde entra elimportante papel de la piel estructural del extradds y del intradés,
esta hara a su vez dspar capsy sera la encargada de soportar los esfuerzos de flexién.

Los shear webs se han distribuido a una distanciaonstante del borde deataque
deAU m& o ¢ £ LU coincidiendo con laposicion de maximo espesor de los perfiles
aerodinamicoscercanos al encastre.

El material para su fabricacion es madera de balsa de 1.5 mm de espesor, convitss
orientadas hacia arriba, incrementando dssu rigidez ante los esfuerzos cortantes.

Figura42: Detalle del conjunto costillas, shear webs y larguero posterioRS

Con la anterior figura, hay que destacar que entre las costillas 2 y 3, hay 3 shear webs dos
encargados @& abrazar la bayoneta de union de las semialas y un tercero algo mas
atrasado (a una distancia d=86.4 mm del borde de ataque) encargado de aumentar la
rigidez de la zona del encastre, ante los esfuerzo de torsiébn que se producen durante el
lanzamiento.

También hay quehacer mencion a que la ausencia de shear web entre las costillas 16 y 17
se justifica con la necesidad de instalar un refuerzo para la posterior colocacion del peg
(los detalles de dicho refuerzo se encuentran explicados en el apartado de staccion).

9 Piel estructural

Como se ha mencionado, la piel tiene un papel estructural fundamental, es por esto que el
modelo Evolution Wood no utiliza madera de balsa para su construccion. En su lugar
utiliza laminas de contrachapado de 0.4 mm de espeasgue ofrecen una rigidez muy
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superior. Para el prototipo desarrollado también se ha utilizado el citado material,
concretamente, contrachapado de Abedul finlandés de 0,4 mm de espé&or

Para su modeladose han tomado mediciones de los perimetros inferioy superior de las

17 costillas. Ademas se han realizado agujeros de aligeramiento dejando siempre margen
en las uniones con otros elementos estructurales (costillas, shear webs y larguero
posterior) con tal de asegurar la integridad del conjunto.

Ademas & ha realizado el dibujo en las pielegel intradds (que posteriormente se gravara
mediante laser) de la posicion de logitados elementos estructurales para facilitar la
construccion de la misma.

Figura43:Detalle de la piel deintradés y de su gravado

1 Flaperones

Enel modelado de los flaperones solo se ha tenido en cuenta su forma en planfae es la
que serd cortada por laserEn la fase de construcciorestos deberan ser lijados para
adaptarse aldecreciente espesor del peify del ala

Para facilitar dicho proceso se han realizado medicionesn las 17 costillagde la alturade

la parte delantera del flaperony de la posicion a la que debe situarse la varilla de fibra de
carbono den Tm@& & que conforma el borde de salida del alaCon esto se han
conformado dos listones de referencia: dlaperon.ey el flaperonte.

Finalmente tenemos quedestacar que para la construccion de los flaperones se utilizara
madera de balsa de 6 mm al séa altura maxima de los mismos d& v& w a.

A continuacion se adjuntan algunas figuras referentes a los flaperones.

41 | aminas decontrachapado y listones demaderabalsa adquiridos en:

https://www.agullomaderas.com/b2c/producto/5.109/1/contrachapado -de-abedulfinlandes-para-
modelismo-de-0-4-mm-de-espesor
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