CAIA7

S

“Rip perO™

VI I Congreso Argentino

de Ingenieria Aeronautica
29 NOV al 1 DIC - La Plata

Departamento de Ingenieria Aeroespacial - Facultad de Ingenieria - UNLP



CAIA7

ges0 Arge,
(_’o“% & n&%

[ f A%
% 7° Congreso Argentino de @B gérﬂgﬁ; LN ERIDAD
% & Ingenieria Aeronautica penmn o | \MOKY/ DE LA PLATA
%ﬁfﬂ AERO“ Universidad Nacional de La Plata T

ORGANIZACION

Departamento de Ingenieria Aeroespacial de la Facultad de Ingenieria, Universidad Nacional de
La Plata.

Comité de organizacion Voluntarios

— Dr. Ing. Juan Sebastian Delnero - Aldana Ferreyra Bossi
— Dr. Ing. Julio Marafién Di Leo - Bautista Saravi Gamboa
— Dra. Ing. Ana Scarabino - Catalina Martin

- Dr. Ing. Martin Idiart - Agustin Verbanaz
—Ing. Ariel Gamarra - Lucio Ciccioli

—Ing. Iban Echapresto Garay - Francisco Harispe

- Ing. Matias Coppa - Thiago Aude

- Ing. Diego Day - Nicolas Craig

- Melany Nuciforo - Antonio Cancela

- Francisco Vera - Joaquin Brohme

— Guillermo Hamid - José Escoz

SPONSORS AUSPICIOS

=\

PR UNIVERSIDAD <% DEPARTAMENTO

NACIONAL Agfe . DENGENIERA y
DE LA PLATA L_/ AEROESPACIAL
]

4 2)

FACULTAD DE INGENIER{A

mE
+

Red
Universitaria de
Ingenieria
Aeronautica

CONICET o op
Funoacion SN CONAE @ mmEs. | umnkacoo .
DE [NGENTERIA \\ \_/ ¥7 Argentina -
\ .
A_'.{,'E!l‘ Qccare @ criave [NVAP
"

CONDOR AVIATION SERVICES




CAIA7

INDICE

Aerodinamica, Fluidodinamica y Mecanica de Vuelo
6976 Disefio y construccion de un tanel de viento supersoénico bidimensional con sistema  Pag. 12

de visualizacion Schlieren.

6989 Andlisis por CFD de la capa limite turbulenta de placas planas y perfiles con Pag.20
rugosidad superficial.

7009 Desarrollo del modelo aerodinamico de un cohete supersonico. Pag. 28
7012 Cargas en tirabuzon — Aplicacion 1A-100B. Pag. 36
7013 Cargas en vuelo por maniobras — Aplicaciéon IA-100B. Pag. 44
7199 Simulacion numérica de las derivativas estaticas y dinamicas de una aeronave. Pag. 50
7200 Refrigeracion del Motor del 1A-100 B. Pag. 59
7208 Instalacion experimental para la visualizacion con humo de fendbmenos no Pag. 69

estacionarios ciclicos.

7219 Mejora de calidad de flujo en tunel de viento. Pag. 7
7221 Desarrollo de una experiencia académica de visualizacion de vibraciones inducidas Pag. 86
por vortices.

7237 Simulador para la estimacién del campo acustico externo generado en la fase de Pag. g2

despegue de un vehiculo lanzador.

7244 Desempenho aerodindmico de perfis modificados com biomimética Pag. 100
7271 Disefio y construccion de una tobera aplicada al sistema de control de reaccion Pag. 109

basado en gas frio adaptada al vacio.

7198 Simulacion del calentamiento aerodinamico de cohetes. Pag. 118
7240 Estudio experimental del efecto aerodinamico de una hélice impulsora sobre un Pag. 119

comando bajo la accién de una rafaga
7293 Investigacion numérica de la separacion no estacionaria del flujo sobre un perfil a Pag. 120
bajo nimero de Reynolds.

7303 Andlisis dinamico de una turbina supersoénica para su uso en turbo bombas de Pag. 121
vehiculo lanzador LOx LCHA4.
7307 Disefio de una turbina supersoénica para su uso en turbo bombas de vehiculo Pag. 122

lanzador LOx LCHA4.

Dinamica y Control

7193 Estudio de la dinamica de apertura de cofia de vehiculos lanzadores Pag. 124
7194 Andlisis de respuesta estructural del estabilizador horizontal de la aeronave 1A-100B  Pag. 132
mediante modelos de elementos finitos y ensayos experimentales.

7227 Control super-twisting de alto orden para la fase atmosférica de un lanzador satelital. Pag. 142
7235 Variaciones de las propiedades dindmicas de un lanzador satelital en su fase Pag. 150
atmosférica.

Departamento de Ingenieria Aeroespacial - Facultad de Ingenieria - UNLP



CAIA7

7204 Desarrollo, integracion y certificacion de un nuevo sistema de control de Frenos con Pag. 158

Antiskid para la Aeronave IA-63 “Pampa”.

Diseio y Certificacion Aeronauticos
8300 Disefio y certificacion de una aeronave eléctricamente propulsada.

Pag. 160

7245 Disefio de un banco de ensayos para caracterizacion de sistemas moto propulsores Pag. 175

eléctricos de uso aeronautico.
7257 Aeronave de propulsion eléctrica AVIEM AV100 Epower.
7269 Certificacion Inicial de aeronave |A-100B.

Interaccion Fluido-Estructura

7090 Andlisis de la respuesta aeroelastica de una turbina edlica por el método de
elemento de pala.

7249 Andlisis numérico del acoplamiento aerodindmico entre cuerpos cilindricos para

aplicacion en cosechadores de energia edlica mediante vibraciones inducidas por vértices.

7282 Desarrollo de una libreria de acoplamiento para la simulacién de problemas de
interaccion fluido-estructura.

7277 Simulacién computacional de la interaccion fluido-estructura entre cilindro y perfil
aerodinamico para cosecha de energia del viento.

Materiales y Estructuras

7018 Resditribucion de Cargas — Método de la Estructura Virtual.

7102 Aplicacion del criterio simplificado de Prevencién de Flutter a la estructura y
superficies de control de la Aeronave 1A-100 B/C.

7232 Ensayos de caracterizacion de corcho fenélico para uso en un vehiculo lanzador.
8270 Automatizacion de teorias analiticas estudiadas en Estructuras Aeroespaciales con
algoritmos de programacion.

8271 \Validacién de teorias analiticas estudiadas en Estructuras Aeroespaciales con
programas de elementos finitos.

7060 Influencia de la humedad en filamentos de Nylon 12 previa manufactura FDM.

Propulsion
7058 Un analisis de las sefiales audibles del banco de pruebas digital de las bujias del
motor turbopropulsor TPE331.

Departamento de Ingenieria Aeroespacial - Facultad de Ingenieria - UNLP

Pag. 202

Pag. 204
Pag. 210

Pag. 221
Pag. 230



CAIA7

7243 Indicadores de performance de motores a reaccion. Pag. 256
7302 Proceso de fabricacion e integracion de motor cohete Tatu-7 de propelente liquido. ~ Pag. 257
7304 Analisis termo-mecanico de motor cohete Tatu-19 de 1400kg de empuije para banco Pag. 258
de ensayo alimentado con LOx y LCH4.

Transporte Aéreo

7053 Mediciéon del impacto en la calidad del aire a partir del dioxido de carbono emitido Pag. 260
por aeronaves en Bogota D.C. mediante el uso de tecnologia ADS-B.

7055 Heatmap de operaciones aéreas en el aeropuerto internacional El Dorado de Bogota Pag. 269
a través del uso del sistema ADS-B — Estimacion de zonas de andlisis de ruido producido.

7214 Modelos del fenébmeno de espera. Analisis de procesos en el transporte aéreo: el Pag. 280
caso de la zona de check-in.

7220 Analisis de obstaculos en entornos aeroportuarios del SNA segun SLOs. Pag. 287
7225 Método de tasacion de una aeronave adquirida. Pag. 295
7242 El Desarrollo De Software GENSLOs. Pag. 300
7254 La Verificacién de Radioayudas mediante VANTSs. Pag. 307

7273 Un modelo de prediccion de series de tiempo para la estimacion de tiempo en tierra  Pag. 315
de aeronaves civiles comerciales.

7224 Impacto de la Pandemia de COVID-19 en el precio de venta de un avién Pag. 323
biturbohélice.

7260 Andlisis de accidentes aéreos con factor contribuyente meteorol6gico en la region Pag. 324
SAM-OACI durante el periodo 2013-2022.

UAV

7264 Disefo preliminar de un vehiculo aéreo no tripulado: revision de sistemas mecanicos Pag. 326
y analisis estructural.

7265 Disefio preliminar de un vehiculo aéreo no tripulado: integracién de sistemas Pag. 334
eléctricos y mecanicos.

7267 Proceso de disefio de un vehiculo aéreo no tripulado aplicando ingenieria de Pag. 335
sistemas.

7551 Desarrollo de simulador de la dinamica de vuelo para aeronaves VTOL. Pag. 336

Tecnologia Espacial
6996 Disefio y analisis del control térmico en Mision USAT-I. Pag. 338
6997 Disefio conceptual de una carga Util para el estudio de la atmdsfera en 6rbita LEO. Pag. 346
7054 Fabricacion de gajos para tanques estructurales de primera etapa para lanzador Pag. 354
Tronador II.

Departamento de Ingenieria Aeroespacial - Facultad de Ingenieria - UNLP



7215 Balance de masa en GLACIAR SPEGAZZINI a partir del estudio de modelos
digitales de elevacion.

7233 Ensayos de caracterizacion de pintura para uso en un vehiculo lanzador.

7274 Determinacion de masas de presurizantes en sistemas de alimentaciéon de
vehiculos lanzadores.

7196 Carro de transporte e izaje para vehiculos lanzadores.

7230 Disefio de tanques de oxidante y combustible para vehiculo lanzador.

7236 Estudio y ensayo de vibracion de sistema de desacople de vehiculos lanzadores.
7238 Torre de izaje de vehiculo lanzador.

7261 Disefio de modelos participativos en el marco del BRAIA.

7262 Impresion 3D FDM de aplicacion aeroespacial.

7300 Optimizacion del proceso de fabricacion de inyectores swirl-swirl para motor cohete
de propelente liquido.

7306 Dimensionamiento y manufactura de ignitor pirotécnico para motor de propelente
liquido.

7308 Disefio mecanico y estructural de bomba de alimentacién para cohete de
combustion liquida.

7335 Degradacion de las propiedades termo-Opticas de un componente espacial.

Tecnologia Experimental

7218 Banco de ensayos mecanicos para tanques de combustible de lanzadores
espaciales.

7201 Ensayos de sistemas espaciales — principios y practicas basicas.

7216 Banco de apertura de cofia.

7226 Banco de separacion de etapas.

7231 Disefo y construccion de banco de ensayos criogénicos para ensayos de
tanques de vehiculo lanzador.

7234 Ensayos funcionales de banco criogénico para ensayos de tanques de
vehiculo lanzador.

7241 Estudio de actuador piezoeléctrico para aplicacion en control de flujo activo.
7263 Disefo y construccion de sistema de adquisicion de potencias mecanicas de
un aerogenerador para ensayos en tunel de viento.

7266 Disefo de un banco de pruebas de vibraciones en la aviacion militar.

Departamento de Ingenieria Aeroespacial - Facultad de Ingenieria - UNLP

Pag. 309

Pag. 409



CAIA7

CONFERENCISTAS

INVITADOS

Departamento de Ingenieria Aeroespacial - Facultad de Ingenieria - UNLP



ges0 Arge,
(_’o“'; & n&%

7° Congreso Argentino de @B
% & Ingenieria Aeronautica FacurTap b TncesEi
%Rf,q “10“':» U idad Nacional de La Plata

CONFERENCISTAS INVITADOS

RAFAEL SANJURJO NAVARRO

Licenciado en Ciencias Fisicas por la U. Complutense en 1966,
Ingeniero Aerondutico por la E.-T.S.I. Aeronauticos en 1967 y
Doctor Ingeniero Aeronautico por la ET.S.I.A. en 1971
-Catedratico de Universidad (Electricidad y Electrotecnia)
desde febrero de 1980, impartiendo los cursos de
Instalaciones  Eléctricas en Aeropuertos y el de
Compatibilidad Electromagnética en Sistemas
Aeroespaciales en Doctorado. Profesor del Proyecto Fin de
Carrera de Sistema Eléctrico de Aeropuerto

-Estudios y proyectos en diversas areas, siendo algunas de

caracter aeroportuario.

-11 libros publicados sobre temas técnicos aeronauticos.

- Ha impartido conferencias y cursos sobre instalaciones eléctricas, protecciones y
proyecto de sistemas eléctricos en aeropuertos y aeronaves.

- Fue Presidente del Comité de AENOR CTN-214 (Ayudas visuales y equipo eléctrico
asociado).

- Fue Director y creador del Master de SISTEMAS AEROPORTUARIOS de la Universidad
Politécnica de Madrid.

-Fue Director del Departamento de Infraestructuras, Sistemas Aeroespaciales y
Aeropuertos de la Universidad Politécnica de Madrid.

-Ha sido DIRECTOR de la Escuela Técnica Superior de Ingenieros Aeronauticos y
VICERRECTOR de Ordenacion Académica y Centros Superiores de la Universidad
Politécnica de Madrid.

-Ha creado la carrera de Graduado en Gestién y Operaciones Aeronauticas (GyOTA) en
la UPM para formacion de Gestores, Pilotos y Controladores.

-Fue Director de los Cursos de Verano de la Universidad Politécnica de Madrid durante
12 aflos organizando numerosos cursos de todo tipo que se impartieron en la Granja de
San lldefonso (Segovia)

-Ahora es Director Honorifico del Master en Gestion de Sistemas Aeronauticos que se
esta impartiendo en versién “on line”.

Departamento de Ingenieria Aeroespacial - Facultad de Ingenieria - UNLP

CAIA7

e

% UNIVERSIDAD
1 NACIONAL
DE LA PLATA



CAIA7

ges0 Arge,
(_’o“% & "&"7'0

% 7° Congreso Argentino de @B

& Ingenieria Aeronautica FACULTAD DB TnGENIERIA

Universidad Nacional de La Plata

~

2N

UNIVERSIDAD
NACIONAL
w2,/ DE LA PLATA

MIRTA IRIONDO

Es Licenciada en Fisica Tedrica y
Doctora en Matematicas por el Real
Instituto Tecnoldgico de Suecia, KTH, -
donde estuvo exiliada durante muchos
afos-, y cuenta con una extensa
trayectoria académica y laboral: fue
directora del area de Planificacion
Industrial para el Ministerio de
Defensa, Subsecretaria de
Investigacion Cientifica y Desarrollo y

; Tecnologico y la primera Decana de la
Facultad de Matematica, Astronomia, Fisica y Computacién en la historia de la
Universidad de Cordoba. Se ha especializado en las areas de Matematica y Fisica,
conocimiento que volco en una extensa carrera como docente e investigadora, tanto en
Argentina como en Suecia. Fue autora de publicaciones docentes y cientificas
especializadas y encabezd varios proyectos académicos. Cuenta con una destacada
trayectoria académica y laboral y posee sélidos conocimientos de la industria para la
Defensa. Es la titular de la Fabrica Argentina de Aviones FADEA, la empresa dependiente
del Ministerio de Defensa que se encarga de la fabricacién de aviones en el pais.

CRISTOBAL BRITO MAUR

Egresd como Ingeniero Aeronautico de la UNLP en 2003.
Trabajo como Ingeniero de disefio en Future Engineering
GmbH, Hamburgo, como consultor en Altran Espafa, y
desde 2009 en la empresa Airbus, en Bremen, Alemania,
cumpliendo roles como A380 High Lift Systems Support
Structure Team, Structural Analysis Engineer, Single Aisle
High Lift System Structure Team, Structural Analysis
Engineer, y Airframe R&T — Strategy Plan and Innovation,
Airframe Technology Watch Leader.

Su posicion actual es Airframe Architecture Team, Airframe Architect (UD). Sus
responsabilidades son:

— Airframe "Technical and Product Strategy” leader.

— Technical leader for the Airframe product development through the conceptual phase,
trading architectures and technologies aiming to meet the best value proposition.
Involved on different programmes as the Airbus freighter line and A220 incremental
developments.

— Design for Value competence leader for Airframe Engineering.

— Critical knowledge management for Airframe Architecture.

[

Departamento de Ingenieria Aeroespacial - Facultad de Ingenieria - UNLP



10

ges0 Arge,,
(_’o“'; & n&%

7° Congreso Argentino de @B
% Ingenieria Aeronautica Ficurtap b TG
%Rf,q “10“':» Universidad Nacional de La Plar

RAUL KULICHEVSKY

Se gradué de Ingeniero Aeronautico en la
Universidad Nacional de La Plata (1992).
Obtuvo los titulos de Magister en Ciencia y
Tecnologia de Materiales de la Universidad
Nacional de San Martin (1995); Diploma en
Gestion Integral de la Calidad del Instituto
Tecnologico de Buenos Aires (ITBA) (2001);

- Certified Quality Engineer (CQE) American
Society for Quality (ASQ,), USA (2001); Especialista en Analisis de Vibraciones. Nivel | y
Nivel Il (Facultad de Ingenieria de la Universidad de Concepcion, Chile). En la Comision
Nacional de Energia Atodmica ha sido: Responsable de Instrumentacion y Operaciones
del Grupo Estudio y Ensayo de Componentes Estructurales, Unidad de Actividad ENDE y
Jefe Alterno del Subproyecto Antena Radar de Apertura Sintética (ARAS) en el convenio
CNEA-CONAE para el desarrollo y fabricacién de la estructura y mecanismos de la antena
SAR del Proyecto SAOCOM. Se desempefid como Lider de Grupo de Analisis de
Vibraciones en componentes de plantas Industriales en servicios realizados para las
diversas empresas de primera linea en la Empresa I.D. Ingenieria S.A. En la CONAE ha
sido responsable del Segmento de Vuelo del Proyecto SAOCOM hasta junio de 2015,
desde entonces es Jefe de Proyecto SARE 2A y Responsable de desarrollo de Carga Util
para el Vehiculo Lanzador Tronador Il Tecnoldgico. En septiembre de 2017 fue designado
Adjunto de la Direccion Ejecutiva y Técnica de la CONAE y en julio de 2018, Director
Ejecutivo y Técnico de CONAE.

ERNESTO ACERBO

Es Ingeniero Aeronautico, egresado de la UNLP.
Impulsor ferviente de desarrollos aeronauticos a nivel
nacional, es socio gerente de AVIEM Aeronautica,
empresa nacional con mas de 20 afios de experiencia
en disefo, venta, fabricacion, mantenimiento,
importacion y exportacion de aeronaves deportivas,
experimentales y aviacién general. Desde el 2001 hasta
el 2016 participé en la Empresa Proyecto Petrel S.A.
disefiando, certificando y poniendo en produccién a la
aeronave Petrel 912iS, primera aeronave nacional
certificada en categoria VLA en Argentina. Es disefiador
y comercializador de las aeronaves AVIEM AV 100, en proceso de certificacion en
categoria LSA (Light Sport Aircraft), trabajando actualmente en el proyecto de una
version de estas aeronaves con motorizacion eléctrica.

Departamento de Ingenieria Aeroespacial - Facultad de Ingenieria - UNLP

CAIA7

e

% UNIVERSIDAD
1 NACIONAL
DE LA PLATA



CAIA7

Y MECA ICA DE VUELO

Departamento de Ingenieria Aeroespacial - Facultad de Ingenieria - UNLP

11



7mo Congreso Argentino de Ingenieria Aeronéutica
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RESUMEN

En este trabajo se abordo el diserio y construccion de un tunel de viento supersonico, que
pudiera ser construido y operado con las facilidades e infraestructura disponible en el Departamento
de Ingenieria Aeroespacial de la Facultad de Ingenieria de la UNLP.

Al no contar con un compresor con las caracteristicas adecuadas para un tunel de
funcionamiento continuo, se opto por el disefio de un tunel de circuito abierto y funcionamiento por
vacio (“indraft”), utilizando como reservorio un tanque esférico de 500 litros de capacidad,
disponible en el Centro Tecnologico Aeroespacial “CTA” de la UNLP, para el que se disefio y
construyo un sistema de acople con la seccion de prueba del tunel. Con una bomba de vacio se logra
bajar la presion absoluta en el tanque hasta 13300 Pa. El sistema se equipo con vdlvulas,
vacuometros analogicos y manometros piezoeléctricos disponibles en el Laboratorio de Capa Limite y
Fluidodinamica Ambiental (UIDET - LaCLyFA). Para el sistema de visualizacion Schlieren se
adquirio un espejo concavo de calidad astronomica, ya que los mds economicos presentaban
aberraciones opticas incompatibles con la calidad de imagen necesaria para las visualizaciones.

Palabras clave: Tunel de viento, Flujo Supersonico, Schlieren, /ndraft, Ondas de Choque
INTRODUCCION

El término o concepto de tinel de viento hace referencia a una herramienta que permite estudiar el
comportamiento del aire cuando se coloca un objeto dentro del flujo, es decir, el movimiento relativo
entre el objeto y aire o gas. Ese objeto de estudio puede ser desde una aeronave, un automoévil, un
edificio o cualquier proposito de estudio. La Unidad de Investigacion, Desarrollo, Extension y
Transferencia — Laboratorio de Capa Limite y Fluidodindmica Ambiental (UIDET-LaCLyFA) en el
presente cuenta con cinco tuneles de viento subsoOnicos, en los que se llevan a cabo tarea de
calibraciones, investigaciones y transferencias. Sin embargo, siendo la educacion uno de los objetivos
mas importantes de esta unidad, hasta este momento, no contaba con un tinel de viento supersonico
para experiencias didacticas.

Las caracteristicas de un tinel de viento supersonico difieren significativamente de las de un tanel
subsonico [1]. Para empezar, el flujo debera ser supersonico en la seccion de prueba, pero sera
subsonico en gran parte del circuito. El disefio requiere de una tobera convergente-divergente para
acelerar el flujo hasta Mach mayor a 1, y una segunda garganta que permita mantener las ondas de
choque corriente debajo de la seccion de prueba. Ademas, las irreversibilidades que sufre el flujo
demandan potencias mucho mayores que en tiineles subsonicos a igualdad de caudal [1].

Un antecedente notable de este desarrollo en nuestro pais es el trabajo [2] de la Universidad Nacional
de Cérdoba. Otros trabajos consultados son las referencias [3] y [4].

Impulsa nuestro proyecto el dejar las bases de un nuevo equipo, asi como las técnicas y
procedimientos necesarios para su uso, con el fin de aumentar los conocimientos, generar futuros
desarrollos, y, sobre todo, permitir a los y las estudiantes avanzar y fortalecer el area practica. Es por
ello que, el objetivo principal de este proyecto abarca el estudio, disefio y construccion de un tinel de
viento supersonico bidimensional con implementacion de sistema de visualizacion Schlieren. Esto
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permitira la ejecucion de nuevos proyectos, analisis practicos y visualizaciones de flujos compresibles
y cambios de densidad.

ELECCION DE TUNEL A DESARROLLAR

La opcion de un tunel de circuito cerrado con flujo continuo qued6 descartada por la falta de una
bomba de vacio con la potencia necesaria para este tipo de operacion. El equipamiento disponible
incluye un reservorio que puede utilizarse tanto presurizado, para un tinel intermitente de presion,
como despresurizado, para un tunel intermitente de vacio.

Para definir la eleccion entre un tinel de viento intermitente de presion o de vacio, estimamos tiempos
aproximados de operacion, con la garganta bloqueada (Ma = 1,0). Para esto, se propusieron diametros
de garganta (A;), y se obtuvieron los caudales masicos. De esta forma:

D[m] — Ag[m’] — m[kg/s]

Sabiendo que el CTA de la UNLP cuenta con un reservorio esférico de 500 litros de capacidad, se
calcularon los tiempos de operacion que cada tinel podria operar. Conociendo el volumen (Vol), la
densidad de remanso (po), el caudal masico () y la ecuacion compacta de la conservacion de masa
[5], se puede obtener dicho tiempo, tal como se expresa en la Tabla 1:

po. Vol /m=t (1)
Referenciando a la ecuacion (1) se obtiene:

Tabla 1. Tiempos de operacion para ambas posibilidades de tineles
1 p) 3 4 5 6 7 8 9 10 |
Ag [m] 0,005 0,01 0,015 0,02 0,025 0,03 0,035 0,04 0,045 0,05
t (Indrafft) [s] 129,3 323 143 8,0 5,1 3,5 2,6 2,0 1,6 1,2
t (Blowdown) [s] 18,7 4,6 2,0 1,1 0,7 0,5 0,3 0,2 0,2 0,1

Se observa que, para iguales areas criticas, los tiempos de operacién a garganta bloqueada son
aproximadamente 7 veces mayores para tineles intermitentes del tipo indraft (aspiracion), por sobre
los blowdown (soplado), quedando asi descartados del analisis estos ultimos. La Figura 1 muestra una
esquematizacion del tipo de configuracion elegida.

Dryer. Test section
Flow screens Valve Storage
N Diffuser sphere
)
Nozzle
Cooling tower

—.—

Vacuum pump

Figura 1. Esquematizacion de tunel de viento indraft [6]

DISENO

Se propuso como especificacion de uso, que el tunel alcance una velocidad en la seccion de pruebas de
Ma = 2,0. Esto permite el calculo del area de la seccion de pruebas a partir de la relacion entre la
seccion y el area de la garganta [5]. La Tabla 2 muestra las principales dimensiones de la seccion de
prueba.
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Tabla 2. Dimensiones de seccidon de pruebas propuestas
Area de primera garganta 78,5 mm?
Area de secc. pruebas 132,5 mm?>
Largo seccion de pruebas 35,0 mm
Mach propuesto en seccion pruebas 2,0 -

Los tuneles supersonicos, cuentan en total con dos gargantas (Figura 2). La primera que ya fue
propuesta (A,) o (Ax) como lo muestra la Figura 2, permitiendo a través de una tobera convergente-
divergente que el flujo se acelere, y se genere una condicion de bloqueo alcanzando Mach igual a 1 en
dicha area. Si no fuera por la segunda garganta (Ay) en el proceso de funcionamiento del tunel,
aparecia una onda de choque en plena zona de seccion de prueba que interrumpiria todo tipo de
visualizacion y en su mayor defecto, generaria flujo subsonico.

Antes de la onda Antesy despues Despues de la onda
' de laonda
ox ' oy
M=
Yy |
Emsfonr e hrIJ ‘
TR xhouster
ondl—"'Mf | | M=l 'l—!"-
Tox | | I
| I
h hock i
1r-*—“—r-.'-::-zzle Test Diff :
ection BRI

Figura 2. Condicion de arranque mas desfavorable [7]

Es por ello, que a través de la metodologia propuesta en la referencia [1] se calcula el area de la
segunda garganta contemplando la mejor y peor condicion de operacion (Tabla 3):

Tabla 3. Dimensiones de seccion de prueba
Dimension Valor Unidad
Area de segunda garganta 108,9 mm?>

Obtenidos todos los parametros geométricos, es necesario definir una de las geometrias mas
importantes del tinel supersonico que es la tobera.

Para esto se utilizard el método de las caracteristicas descriptas en la referencia [7]. Este método
resuelve ecuaciones diferenciales parciales hiperbdlicas, determinando la inclinacion de las ondas para
obtener un flujo horizontal en la seccion de prueba (Figura 3).

Y E

=3,

o e

Figura 3. Método de las caracteristicas

La forma de dicha tobera, que se muestra en la Figura 4, fue obtenida con la utilizacion de un script en
Matlab [7].
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Figura 4. Grafico de la tobera obtenida mediante método de las caracteristicas

Las referencias dimensionales previas permiten generar los disefios para, a posteriori, comenzar las
construcciones. Luego de varias iteraciones se logrd llegar a un objetivo concreto en cuanto al disefio
completo de la seccion de pruebas, con la geometria mostrada en la Figura 5.

Figura 5. 4° disefio de seccion de prueba.

La Figura 6 muestra el disefio del tinel, pensado con sistema de bridas frontales con tornillos para
acoplar las distintas interfaces y en base a ello hacer un disefio por partes, ya que un mal célculo o
disefo de un elemento, produciria una no conformidad de todo el conjunto.

Figura 6. Disefio del tinel

El tinel se dividi6 en 3 partes principales. Una zona de acondicionamiento de aire (contraccion
subsonica (1) cuyo perfil se logré utilizando un polinomio de quinto grado, luego la zona de la seccion
de pruebas (2) y, por tltimo, una zona que permite la interaccion y acople de la seccion de pruebas con
el reservorio, denominada salida posterior (3). La Figura 7 muestra el disefio completo de los tres
componentes mencionados. Detalles sobre el disefio propiamente dicho se encuentran en [7].

Figura 7. Diseflo de componentes de tiinel de viento supersonico
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CONSTRUCCION

Para llevar a cabo la construccion del tinel se utilizaron diferentes procesos. Los componentes (1) y
(3) fueron llevados a cabo integramente por impresion 3D con material PLA. Para la construccion del
componente (2) se utilizd nuevamente impresion 3D, que contempla las bridas (conexiones con
componentes 1 y 3) y las zonas de garganta y seccion de pruebas. Por otro lado, se utiliz6 acrilico
cortado a través de laser para materializar las paredes del componente (2). El ensamble completo de
todos los componentes se aprecia en las Figura 8 y Figura 9.

Figura 8. Tunel de viento con instalacion al reservorio

Figura 9. 1zq. tinel del viento completo — Der. Reservorio con bomba de vacio

SISTEMA DE VISUALIZACION CON TECNICA SCHLIEREN

El sistema Schlieren se basa en el principio de que cuando un objeto con indice de refraccion variable
se coloca entre espejos o lentes que coliman la luz proveniente de una fuente puntual, ocurre un
desplazamiento en la direccidon de los rayos incidentes en el plano de observacion. Esta desviacion en
los rayos de luz es proporcional a las variaciones del indice de refraccion del objeto bajo estudio, y
para el caso de un fluido, esta variacion en el indice de refraccion se puede relacionar con la variacion
de densidad del mismo.

Existen una variedad de arreglos del sistema Schlieren (Tabla 4) como, por ejemplo, los sistemas de
montajes con espejos y lentes. En este trabajo se utilizé el montaje del sistema con espejos.

Tabla 4. Tipos, ventajas y desventajas de tipos de montajes con espejos

Montajes Ventajas Desventajas
e Gran espacio de prueba e Dificil calibracion y puesta a punto
Tipo z e Libre de coma e Con aberracion de astigmatismo
e Montaje robusto y optima e Utilizacién de dos espejos parabolicos
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Montajes Ventajas Desventajas
sensibilidad
e Sistema con mayor sensibilidad e Espacio de prueba reducido
Unico que montaje en Z ¢ Dificil adquisicion de espejos esféricos
espejoy | e Facilidad de calibracién y puesta =~ e Interferencias y oclusiones al haz de
alineacion a punto por elementos en serie luz por parte de los objetos de las
eneleje e Libre de coma y astigmatismo pruebas
Unico
espejoy e Altasensibilidad e Con aberraciones de coma y
alineacion | e Utilizacion de un unico espejo astigmatismo
fueradel e Fcil calibracion y puesta apunto e  Espacio de prueba reducido
eje

El sistema adoptado para este trabajo fue la técnica de Schlieren con la utilizacion de espejos y
alineacion fuera del eje como se indica en la Figura 10.

Lente
condensadora

Espejo
parabdlico

Hendidura

- — e o e = =

SRR NN

Camara

Area test

Cuchilla
Figura 10. Montaje Schlieren con tinico espejo esférico y alineacion fuera del eje

Las caracteristicas del espejo astronomico utilizado pueden verse en la Tabla 5.

Tabla 5. Caracteristica del espejo
Datos del espejo

Diametro: 150mm
Distancia focal: 900 mm
Relacion focal: /6
Espesor: 19 mm
Industria Argentina

RESULTADOS Y DISCUSION

Para obtener los resultados del N° de Mach que se alcanzd, se realizd la medicion de presion
diferencial en diferentes tomas de presion en la seccion de prueba. Para ello se utilizd un sensor
“Mpx2200 Dp”, el cual obtiene la medicion diferencial entre la presion atmosférica y la propia de la
seccion de prueba (Pg). Obtenido dicho valor se lo divide por Po para adimensionalizarlo y estimar el
nimero de Mach mediante relaciones matematicas validas para flujo isoentropico [1].
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Tabla 6. Determinacion de presion diferencial de seccion de prueba N°4

Seccion de prueba .
Parametros -
Tomas de presion

APresion (Kpa) 0,69 0,59
P/Py 0,31 0,41
Mach = 1,40 1,40 1,20

VISUALIZACIONES CON EL SISTEMA SCHLIEREN

En las Figura 11 y Figura 12 se observan fotografias obtenida mediante dicha técnica. La Figura 11
muestra la seccion de prueba en “reposo”, es decir, sin el funcionamiento del tinel, en cambio la
Figura 12 se visualiza claramente todas las ondas la onda de Mach tal como se explicd en la seccion
“Disefio” (Método de las caracteristicas).

Figura 11. Visualizacion de Seccion de prueba mediante método Schlieren en “reposo”

Figura 12. Visualizacion de Seccion de prueba mediante método Schlieren en “funcionamiento”

Ajustando algunos parametros como por ejemplo la temperatura, exposicion, contraste, iluminacion y
sombras, se pudo apreciar una imagen mas nitida sobre las ondas de Mach, como se observa en la
Figura 13.

Figura 13. Visualizacion Met. Schlieren con contraste aumentado

Si se realiza el mismo ensayo, pero con un modelo en estudio, en este caso con un perfil cufia de 7° a
0° de angulo de ataque, se observa lo mostrado en la Figura 14:

Figura 14. Visualizacion del Método Schlieren con perfil cuila de 7° con 0° de angulo de ataque
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ANALISIS DE RESULTADOS:

Al comparar el nimero de Mach de disefio con el obtenido a través de relaciones de presion y a partir
del angulo de Mach de las ondas en las visualizaciones, encontramos diferencias de hasta un 30%
(Tabla 7). Las diferencias de presion con respecto a la tedrica (que conllevan error en la estimacion del
Mach) pueden ser atribuibles a pérdidas no tenidas en cuenta en el disefio. El numero de Mach de
1,76, calculado a partir de las visualizaciones se estima como el finalmente alcanzado en la seccion de
prueba.

Tabla 7. Errores en % de los diferentes N° de Mach en la seccion de prueba

Método de analisis Valor numérico de Ma en seccion de prueba Diferencia %
Ideal 2,0 0
Mediciones de presion 1,4 30
Visualizaciones 1,76 12
CONCLUSIONES

- Se alcanzo el objetivo de disefiar, construir y operar un pequefio tinel de viento supersonico para
aplicaciones didacticas, con facilidades para medir presion en distintos puntos y visualizar las ondas
de choque y de Mach en el flujo mediante el sistema Schlieren.

- La construccion fue realizada con materiales y herramientas disponibles en el mercado local, y
equipamiento disponible en el laboratorio. Esto obligé a tomar decisiones en el disefio, como, por
ejemplo, el conformado con impresion 3D que no permitid tener unas Optimas terminaciones
superficiales.

- El rendimiento de la tobera fue inferior al esperado, Esto puede deberse a la geometria rectangular de
la garganta (los valores clasicos de rendimiento se reportan generalmente para secciones circulares),
y a la rugosidad superficial del material, interferencia en los acoples u otros factores.

- La puesta en marcha y calibracion de todo el sistema de visualizacion resultaron laboriosas, por lo
que se recomienda realizar un sistema ad hoc con todos los artefactos en posicion correcta sin
demasiadas modificaciones en sus posiciones.

En funcion de estos resultados, se plantea como trabajo futuro incorporar camaras fotograficas de alta
calidad y performance para optimizar al maximo las imagenes obtenidas en las visualizaciones, y
mejorar la eficiencia de la tobera.
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RESUMEN

La rugosidad superficial es un factor que influye significativamente en el flujo y transferencia
térmica, al introducir perturbaciones en el perfil de velocidad, que afectan la friccion superficial, la
mezcla turbulenta y el flujo de calor entre un cuerpo y el fluido. Pese a los avances alcanzados en la
comprension de los flujos turbulentos sobre superficies rugosas, las investigaciones estin lejos de
concluir. Entre las razones se citan la naturaleza caotica del flujo turbulento, la falta de un numero
importante de estudios sistematicos, y la gran variedad de tipos de rugosidad.

El objetivo de este trabajo es analizar las predicciones de la simulacion de perfiles aerodinamicos
con rugosidad y su influencia en su rendimiento aerodinamico, comparando con resultados
experimentales. Para validar el modelo de rugosidad, se realizan simulaciones sobre una placa lisa y
otra con diferentes valores de rugosidad uniforme, variando el niimero de Reynolds. Se extiende el
estudio para analizar el flujo turbulento sobre perfiles con rugosidad en el borde de ataque, en
particular un perfil NACA 63(3)-418, a diferentes angulos de ataque.

Palabras clave: Turbulencia, capa limite, rugosidad, resistencia, CFD.
INTRODUCCION

La pérdida de eficiencia debido a la erosion de palas de generadores edlicos y la sedimentacion sobre
ellas puede llegar a valores tan extremos como el 50% [1-3]. La lluvia, granizo, insectos, arena, polvo
y otras particulas transportadas por el viento impactan en las palas con velocidades relativas que llegan
a los 200 km/h cuando la turbina se encuentra en operacion [4]. La empresa EDP Renewables [5]
inspecciono 201 palas en una granja eolica, encontrando que el 87% mostraban signos de erosion y el
50 %, signos de erosion severa en el borde de ataque, como puede verse en la Figura 1.

TRIN.

Figura 1. Ejemplo de rugosidad en el borde de ataque (LER) de una pala de aerogenerador

Entre otros parametros, la condicion de la superficie de las palas del aerogenerador es crucial para su
rendimiento, seguridad y eficiencia [6-8]. La condicion de la superficie alrededor del borde de ataque
juega un papel critico en las propiedades aerodinamicas y, por lo tanto, en la performance del
aerogenerador. Debido al disefio de las palas y la naturaleza del flujo de aire los dafios tienden a
acumularse en el borde de ataque de la pala y se refiere frecuentemente como rugosidad en el borde de
ataque (LER, por sus siglas en inglés Leading Edge Roughness).
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El problema radica en el impacto que tiene una rugosidad determinada en el flujo de aire sobre un
perfil aerodindmico. La rugosidad puede provocar una prematura transicion de la capa limite laminar
al régimen turbulento, y su efecto directo en un perfil es un aumento de la resistencia por friccion. Por
otro lado, cuando la altura de rugosidad de una superficie es menor al espesor de la subcapa viscosa de
la capa limite turbulenta, se dice que esta superficie es hidrodindmicamente suave y los cambios
acrodinamicos son despreciables [9]. Asi mismo, se define el régimen de transicion de la rugosidad,
donde los elementos de rugosidad son ligeramente mas gruesos que la subcapa viscosa y comienzan a
perturbarla. Mientras que, en el régimen totalmente rugoso, la subcapa viscosa se destruye
completamente y los efectos viscosos se vuelven despreciables. En la Figura 2. se ilustran una capa
limite laminar y una turbulenta, con sus distintas regiones [10].
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Figura 2. Capa Limite sobre una superficie lisa (a) y una con rugosidad (b) [1]

En este marco, la simulacion permite investigar de forma cualitativa estos efectos con mucha mayor
versatilidad que realizando ensayos de campo o en tinel de viento. En particular, se modela la
rugosidad de forma numérica, integrandola en las ecuaciones que resuelven el campo de flujo, para
tener en cuenta su influencia, y asi poder comparar con datos experimentales para validar sus
resultados. Sin embargo, trabajos publicados de simulacion del flujo en perfiles aerodinamicos con
rugosidad, presentan diferencias con los resultados experimentales. Por ejemplo, Kruse et al [11, 12]
obtiene diferencias de aproximadamente 15% en los maximos coeficientes de sustentacion y de un
12% en los coeficientes de resistencia a un numero de Reynolds de 3-10° y algo menor para 5-109,
con respecto a los resultados experimentales en el perfil NACA 63(3)-418, en los mismos
experimentos que utilizamos en este trabajo para evaluar el modelo numérico.

METODOLOGIA

Se llevaron a cabo una serie de simulaciones numéricas de CFD (Computational Fluid Dynamics)
con el software ANSYS, mediante el solver Fluent, y las herramientas de modelado de geometria y
mallado, Design Modeler y Ansys Meshing, respectivamente.

Inicialmente, para validar el modelo numérico utilizados, se realizaron simulaciones para un flujo
turbulento sobre una placa plana lisa de longitud L=50 m con diferentes modelos de turbulencia y
realizando un estudio de convergencia de malla. Se probaron otras longitudes, pero la mencionada
resultd la mas practica porque se abarca la mayor cantidad de nimeros de Reynolds sin llegar a
velocidades extremadamente altas.
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Posteriormente se simuld un flujo de capa limite turbulenta desde el inicio, sobre la misma placa,
pero con diferentes valores de rugosidad uniforme de escala de grano de arena nominal Ks, variando el
numero de Reynolds para un valor de rugosidad relativa L/Ks fijo. Estos resultados se compararon con
las curvas del coeficiente de resistencia total (Cd) en funcion del nimero de Reynolds, propuestas por
Schlichting y Prandtl [9], a partir de los resultados obtenidos por Nikuradse con tubos enarenados.

Una vez validado el modelo de rugosidad, se llevo a cabo el modelado y mallado para un perfil
NACA 63(3)-418 para angulos de ataque de -5 a 15° el cual es el rango donde la curva de potencia de
una turbina edlica es maxima [11]. Se realizd para un Re=3.000.000 y Re=5.000.000, que se obtuvo a
partir de un valor de cuerda c=1m, densidad del fluido p=1kg/m?, velocidad V=1 m/s y la viscosidad p
de forma que cumpla el valor de Reynolds, y las configuraciones descriptas en la Tabla 1.

Se utilizaron tres valores de rugosidades en el borde de ataque, a partir de lo propuesto en los
ensayos en tinel de viento de Krog Kruse et al. [11,12], en el cual se hizo uso de papel de lija P40,
P60 y P120 para modelar la rugosidad. A su vez se aplicé la rugosidad en tres porcentajes de cuerda:
3%, 4% y 8% como se muestra en la Figura 3. En la Tabla 1 se muestra un resumen de las
simulaciones realizadas junto con el valor de rugosidad equivalente Ks para cada papel de lija,
definido a partir de un estudio de Flack y Schultz [11,13]. Se verificaron los resultados del coeficiente
de resistencia y sustentacion del perfil con los provistos por los estudios experimentales mencionados.

Liso

% de cuerda

Figura 3. Diferentes configuraciones de rugosidad de borde de ataque

Tabla 1. Resumen de simulaciones realizadas para el perfil aerodindmico

Nro. Tamaiio de Ks Nro. % de cuerda

Simulacién/ Grano [pm] Reynolds de LER
Experimento

1 Liso 0 310° -

2 Liso 0 510° -

3 P120 357 310° 3%

4 P120 357 3108 8%

5 P60 955 310° 8%

6 P40 1637 510° 4%

7 P120 357 510° 4%

CONFIGURACION NUMERICA

Las simulaciones son en dos dimensiones, estacionarias, del tipo RANS (Reynolds Average Navier-
Stokes) con modelo de turbulencia k- SST (Shear Stress Transport). Las ecuaciones son resueltas con
el algoritmo SIMPLE y los términos convectivos son discretizados con el esquema QUICK. No se
presentaron problemas de convergencia en las simulaciones, obteniéndose residuos ponderados
menores a 106,

El modelo de turbulencia utilizado posee una extension para tener en cuenta la rugosidad superficial
[10]. Para esto se definen dos parametros para caracterizar la misma: la altura de rugosidad
equivalente, Ks, y una constante Cs que depende del tipo de rugosidad y que, por lo general, toma por
defecto un valor de 0.5.
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Segun el modelo utilizado, se recomienda que la altura adimensional y+ del elemento adyacente a la
pared sea por lo menos menor a 1. En este caso la malla se dimension6 para obtener un y+ menor a
0.1.

DOMINIO Y MALLADO

Para el perfil se planteé un dominio tipo C, con un radio de 12.5m y una extension lateral de 20m
respecto al borde de fuga, como se muestra en la Figura 4. Sobre el borde circular y los laterales
superior e inferior se impone una condicion de velocidad de entrada, variable en direccion segun el
angulo de ataque. En el borde derecho se plantea una condicion de presion atmosférica de salida,
mientras que sobre el perfil se tiene una condicion de pared.

Se implemento6 una malla no estructurada, para tener mayor independencia en el alineamiento de los
elementos respecto a la direccion del flujo. Se cubrid el perfil con aproximadamente 400 elementos
tanto en intradés como en extrados, refinando atin més en la zona del borde de ataque y el borde de
fuga. Se cred un “Inflation” para poder asegurar que el primer elemento cumpla con el requisito de y+
planteado. Por ultimo, se cre6 un cuerpo de influencia alrededor del perfil, con la capacidad de rotar
para cada angulo de ataque, alineandose con la direccion del flujo para asi poder capturar la estela del
perfil con mayor precision. Este se extiende un tamafo de tres veces la cuerda hacia atras, respecto al
borde de ataque y con un arco de influencia de 30°. La malla resultante contiene alrededor de 96200
elementos. Las Figuras 4, 5 y 6 muestran la malla con diferentes niveles de aproximacion.

Figura 4. Mallado del dominio total y el cuerpo de influencia

Figura 5. Mallado del cuerpo de influencia rotante con el angulo de ataque
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Figura 6. Mallado de cerca del NACA 63(3)-418 refinado en el borde de ataque y de fuga

RESULTADOS

PLACA PLANA

Las simulaciones de placa plana con rugosidad superficial uniforme fueron comparadas con las
curvas semiempiricas de Schlichting [9] para valores diferentes de rugosidad relativa y demostraron
muy buena concordancia, como se puede apreciar en la Figura 7. También se verifica que,
efectivamente, para un valor de L/Ks fijo, si se varia la velocidad sobre la placa, existe un punto a
partir del cual el coeficiente de resistencia es independiente del numero de Reynolds. Este punto se
denomina limite de la region del flujo rugoso completamente desarrollado.
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Figura 7. Resultados de la placa plana rugosa en comparacion con la ley de resistencia de una placa enarenada
de Schlichting y Prandtl [9].

PERFIL AERODINAMICO

La Figura 10 muestra los datos experimentales del perfil liso [12] de cuatro estudios diferentes en
comparacion con la simulacion en CFD, ya que esto sirve como base para las simulaciones con
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rugosidad. Se observa a la izquierda la sustentacion en funcion del angulo de ataque, que va desde
aproximadamente -5° hasta 15°, y a la derecha se muestra la sustentacion en funcion de la resistencia.
El perfil aerodinamico liso experimental muestra una pérdida de sustentacion a un angulo de ataque
menor que la simulacion, probablemente debido a efectos del tinel y la simplificacion del modelo de
turbulencia. La sustentacién maxima se sobreestima en las simulaciones, con un error maximo de
aproximadamente 15% respecto a los datos de la NASA.
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Figura 8. Resultados de Cd y Cl de la simulacién para un perfil liso para Re =3 10°.

En cuanto al coeficiente de resistencia, los datos experimentales muestran el “pozo de laminaridad”,
una zona de mayor eficiencia donde la resistencia es minima. La Figura 9 muestra que esta zona no se
reproduce en las simulaciones, probablemente debido al hecho de que se parte de un modelo donde se
asume que el flujo es turbulento desde el principio.
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Figura 9. Resultados de Cd y Cl de la simulacién para un perfil liso para Re=5 10°.

A continuacion, se presentan los resultados para los perfiles con rugosidad junto con las curvas
experimentales en tineles de viento [11,12].
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Figura 10. Resultados de Cd y Cl de la simulacion para un perfil con rugosidad para Re=3 10°.
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Figura 11. Resultados de Cd y ClI de la simulacion para un perfil con rugosidad para Re = 5 10°.

En las Figuras 10 y 11 se puede observar la concordancia del coeficiente de sustentacion hasta un
angulo de ataque de casi 7°. Para el caso del coeficiente de resistencia si se ve un cierto error y
corrimiento de la curva, sin embargo, este es de menos del 10%.

Se logro validar el modelado de las tensiones de corte con CFD para placas planas con distintas
rugosidades, verificando los valores del coeficiente de friccion total indicados por la ley de resistencia
de Schlichting. Por otro lado, los resultados de las simulaciones del perfil NACA 63(3)-418 fueron
consistentes con otras simulaciones de otros autores ([11]), presentando la misma escala maxima de
error para el Cd y en la zona de entrada en pérdida para el Cl. Estas discrepancias con los valores
experimentales confirman las dificultades y desafios que atn presentan los modelos simplificados de
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rugosidad, aiin cuando estén validados con el problema base del flujo sobre la placa plana sin
gradiente de presion.

Los resultados de los cuatro tipos de papel de lija con diferentes alturas de rugosidad y extension
sobre el perfil mostraron un comportamiento y magnitudes similares a los resultados experimentales.
Si comparamos las curvas del perfil liso respecto a las que tienen rugosidad, se puede observar un
aumento en la resistencia total, una disminucion de la pendiente de sustentacion y del coeficiente de
sustentacion maximo. Por otro lado, si comparamos las curvas con igual extension de rugosidad sobre
el borde de ataque, pero con alturas de rugosidad diferentes (Sim. 4 y 5 de la Fig. 10), podemos
concluir que para una mayor altura de rugosidad (o menor tamafio de papel de lija) hay un aumento de
la resistencia y una disminucion del coeficiente de sustentacion maximo. Esta misma degradacion se
puede ver si aumentamos la extension de la rugosidad sobre el borde de ataque, para un mismo tamafio
de papel de lija (Sim. 3 y 4 de la Fig. 10). Se deja para un trabajo futuro analizar los cambios
aerodinamicos para una misma rugosidad y un mayor rango de nimeros de Reynolds.

Respecto al pozo de laminaridad en las curvas del perfil liso, podrian obtenerse resultados mas
precisos haciendo uso de un modelo de transicion laminar-turbulento. Sin embargo, en los
experimentos con rugosidad no se observa esta zona, probablemente debido a que la rugosidad de
borde de ataque hace que el flujo sobre el perfil se vuelva turbulento desde el inicio, dejando de ser un
problema para las simulaciones.

El trabajo futuro contempla aplicar estos modelos y otros que incluyan la transicion laminar-
turbulenta, a otros perfiles de uso comuin en turbinas edlicas y eventualmente otras turbomaquinas,
para poder predecir las pérdidas de eficiencia esperables por la rugosidad debida a la acumulacion de
suciedad, erosion u otras causas.

El presente trabajo se encuentra enmarcado en el proyecto PICT 2019 — 00570, “Efectos de erosion,
suciedad y hielo en palas de aerogeneradores”.
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RESUMEN

Este trabajo presenta el disefio aerodinamico del cohete Theros Ill, que participo en la competencia
Spaceport America Cup. Las estructuras aerodinamicas fueron disefiadas en base a informacion de la
literatura y corregidas con datos del simulador OpenRocket en un proceso iterativo que incluyo el
diserio y seleccion del motor del lanzador. La telemetria obtenida en vuelo permitio concluir que las
estimaciones del coeficiente de arrastre del lanzador, realizadas con OpenRocket empleando el
método de Barrowman, fueron en exceso. La implementacion de un modelo de mecanica de fluidos
computacional permitio obtener coeficientes de arrastre menores a los previstos por OpenRocket y
similares a los estimados por Aerolab, simulador que emplea datos experimentales para sus
predicciones.

Palabras clave: aerodinamica, flujo transonico, flujo supersonico, cohete, mecanica de fluidos
computacional

INTRODUCCION

El cohete Theros III participd en la competencia internacional Spaceport America Cup realizada en
Estados Unidos y que reune a equipos universitarios de todo el mundo con el fin de desarrollar
recursos humanos en el area de ingenieria aeroespacial. La competencia fija como objetivo del
lanzador alcanzar una altura de 10000 pies (3048 metros) transportando una carga util, existiendo
penalizaciones en el puntaje por desviarse de este objetivo. El vehiculo disefiado es de propulsion
solida y no cuenta con actuadores activos hasta llegar al apogeo. Esto significa que una vez encendido
el motor, éste entregara su impulso total y luego el cohete volara de forma libre. Debido a esto, es
clave la correcta determinacion de los coeficientes aerodinamicos del vehiculo que determinaran la
tasa de frenado del mismo y, por ende, la altitud alcanzada.

El disefio aerodinamico se realizd de forma iterativa empleando informacién existente en la literatura
para el dimensionamiento global y los programas de simulacion OpenRocket y AeroLab para verificar
el desempefio acrodinamico [1,2]. Estos programas utilizan métodos analiticos y datos experimentales
para la determinacién de los coeficientes aerodindmicos y la trayectoria del vehiculo. Este coeficiente
no es constante durante el vuelo debido a la variacion del nimero de Reynolds y la transicion de
régimen subsonico a supersonico que ocurren durante la aceleracion y desaceleracion del vehiculo.
Particularmente, en el régimen transénico ocurren variaciones drésticas en el campo de velocidad y
presion del flujo, lo que dificulta la prediccion precisa y el analisis del comportamiento aerodinamico
[3]. Como se presentara en las siguientes secciones, ambos programas dan resultados disimiles tanto
en régimen subsonico como supersonico. Por lo tanto, el desarrollo de un modelo de mecénica de
fluidos computacional del lanzador que permita una estimacién directa de los coeficientes
aerodinamicos se constituye en una herramienta esencial de disefio.

El presente trabajo se estructura de la siguiente forma. Primero se presenta el disefio global del cohete,
detallando el sistema de propulsion, la geometria del fuselaje, aletas y ojiva. A continuacion, se
introducen los resultados de vuelo del Theros III, comentado sobre las discrepancias entre la
trayectoria modelada y la trayectoria medida. Luego se introduce el modelo computacional realizado
en OpenFOAM v10. Finalmente, el trabajo cierra con el analisis de resultados computacionales y las
conclusiones finales.

DISENO DE LA ESTRUCTURA AERODINAMICA

La Figura 1 muestra el esquema del cohete Theros III. Las superficies aerodindmicas estan formadas
por la ojiva, el fuselaje y las aletas. Las dimensiones principales del lanzador son su longitud (L) y
diametro externo (D), minimizadas para reducir el arrastre aerodinamico, pero poder albergar los
sistemas internos de electronica, recuperacion, propulsion y la carga util. Esta tltima fija el diametro
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interno del fuselaje dado que la competencia exige el transporte de una carga equivalente a un satélite
3U. Asi, las dimensiones del Theros Il son D=157 mm y L=2.88 m.
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Figura 1. Vista del cohete Theros III en la plataforma OpenRocket.

El disefio de las superficies aerodinamicas se realizé de forma iterativa con el disefio y seleccion del
motor, dado que la potencia requerida para la propulsion depende de las pérdidas aerodinamicas y, a su
vez, la potencia del motor determina la velocidad del lanzador. Este proceso se realizé con ayuda del
programa OpenRocket. Este emplea el método de Barrowman, que utiliza relaciones tedricas y
empiricas para el calculo de los coeficientes aerodinamicos [4], y las curvas de impulso del motor.
Como resultado se determind que el vuelo del cohete alcanzaria el régimen transénico, con niimeros
de Mach (Ma) en el rango de 0.8<Ma<1.2. Con el régimen de vuelo determinado, se procedid al
dimensionamiento final de las aletas y la ojiva.

Las aletas son las encargadas de proveer estabilidad al lanzador durante el vuelo al producir momentos
recuperadores. Se debe encontrar una relacién de compromiso para el tamafio de las aletas, dado que
mayor tamafio mejora la estabilidad pero aumenta el arrastre aerodinamico y reduce la velocidad de
aleteo. El aleteo es un fenomeno asociado a las cargas dindmicas producidas por las oscilaciones del
flujo a lo largo de las aletas que pueden producir la falla de las mismas. Esto ocurre cuando la
velocidad de vuelo excede la velocidad de aleteo [5]. Se emplearon aletas trapezoidales dada la
disponibilidad de datos sobre aleteo para esta geometria y porque facilita el proceso de recuperacion al
no sobresalir de la parte trasera del lanzador, atin cuando éste aterrice de forma no perpendicular a la
tierra.

El disefio de la ojiva depende fuertemente del régimen de vuelo, definido por el nimero de Mach. Para
el régimen transonico, el perfil seleccionado, con mejores caracteristicas, es el de Von Karman [6].

RESULTADOS DE VUELO
La Figura 2 muestra al cohete Theros III en el momento del despegue y la comparacion entre la
trayectoria medida y la calculada con OpenRocket hasta el apogeo. El vuelo se realizéo con un motor
Aerotech M2500 [7]. La medicion de la trayectoria se realizd con un GPS Featherweight con la
capacidad de transmitir en tiempo real la telemetria de vuelo a una estacion en tierra. La simulacion de
OpenRocket se realizd empleando la informacion meteorologica provista por los organizadores de la
competencia. El modelo contempla la variacion de las propiedades de la atmdésfera con la altitud y la
intensidad y turbulencia del viento. Se observa que la altitud medida durante todo el vuelo fue mayor a
la prevista por el programa de simulacion. Se identificaron tres posibles fuentes principales para estas
discrepancias:

1. El impulso real del motor fue mayor al valor nominal por el fabricante, lo cual aumenta el
impulso total del cohete.

2. El vuelo se realizé con un angulo de ataque menor al simulado, lo que resulta en un menor
arrastre aerodinamico.

3. El arrastre aerodindmico del lanzador es menor al previsto por OpenRocket.

Para estudiar el primer factor se realizaron simulaciones en OpenRocket incrementado el impulso total
del motor, considerando la incerteza en el impulso informada por el fabricante. Los resultados se
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indican como una linea discontinua en la Figura 2. Se observa que las discrepancias siguen siendo
apreciables. Para el segundo factor se verificd el dngulo de ataque provisto por OpenRocket. Para un
viento de 7 m/s, informado por los organizadores de la competencia, se obtuvo un angulo de ataque
menor a un grado. Esta condicién se mantuvo atn para un viento lateral de 15 m/s, que fue simulado
para evaluar la sensibilidad en la incerteza de la velocidad del viento,

4000

0 Telemetria A
3500 OpenRocket 560
3000

Altitud [m]
= ha 5]
(5] (=] (8)]
(=] (=] (=]
(=] (=] (=]

1000

500

0 5 10 15 20 25
Tiempo [s]

Figura 2. Theros III durante el despegue y comparacion entre la trayectoria medida y simulada.

El tercer factor considerado es la incorrecta estimacion del arrastre aerodindmico. Para observar esto,
se compararon la velocidad y aceleracion obtenidas de la telemetria con las previstas por el simulador
(la aceleracion de la telemetria se obtuvo derivando numéricamente la velocidad medida). La Figura 3
muestra la velocidad de ascenso, incluyendo la incerteza asociada al impulso del motor. Aqui se
observa que la telemetria muestra una mayor tasa de desaceleracion luego de finalizado el quemado
(~5s). Si bien la diferencias en la velocidad son pequefias, se debe notar que estas diferencias a lo largo
de todo el ascenso producen la discrepancia en la altitud observada en la Figura 2. Finalmente, el
analisis de la aceleracion, graficada en la Figura 3 luego del apagado del motor, permite concluir que
las discrepancias observadas se deben a la menor tasa de aceleracion en la fase inicial del vuelo. Esto
implica una sobreestimacion, por parte del simulador, de los coeficientes de arrastre en la fase de

maxima velocidad.
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Figura 3. Velocidad y aceleracion del Theros 111 durante el ascenso. La linea discontinua en el grafico de la
aceleracion se incluye para facilitar la visualizacion de los datos.

Para contrastar los valores de los coeficientes de arrastre estimados por OpenRocket, se empleo el
programa Aerolab. Aerolab realiza una estimacion de los coeficientes de arrastre de cohetes utilizando
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una amplia biblioteca de resultados experimentales. Como se vera mas adelante, Aerolab predice
coeficientes de arrastre 20% menores a los previstos por OpenRocket. Debido a la discrepancia entre
estas dos previsiones y el hecho que OpenRocket es una herramienta de amplio uso en las
competencias de coheteria, es oportuno realizar un estudio detallado de la prediccion del coeficiente de
arrastre con métodos mas detallados. Por ello, la siguiente seccion presenta el modelo de mecanica de
fluidos computacional del lanzador Theros III.

MODELO COMPUTACIONAL

CONFIGURACION INICIAL

El modelo computacional del lanzador se realizé en OpenFOAM v10, utilizando el algoritmo de
solucion rhoCentralFoam que presenta un esquema de solucion basado en la densidad. El
funcionamiento detallado del mismo se encuentra en [8,9]. La configuracion inicial del solver, que
incluye la configuracion del algoritmo de solucion y los métodos de discretizacion de las ecuaciones
de transporte, se realizd tomando el caso descrito por Marcantoni [10] de un flujo supersonico
bidimensional con Ma=3.5, sobre un cuerpo redondeado cuyo perfil es dado por la siguiente funcion:

fo) = x°° 0<x <1 (1).

La Figura 3 muestra el dominio computacional y condiciones de borde. Se emplea aire normalizado
con una presion en la entrada Poo=1. Los restantes detalles del caso pueden verificarse en el trabajo de
referencia. Este paso preliminar se adopté para facilitar la puesta en marcha de la simulacion del
cohete, que involucra un dominio de tamafio considerablemente mayor y un flujo de mayor
complejidad. Para monitorear la solucion, se evalué el valor de de presion maximo (Po) sobre el
cuerpo y se lo compar6 con la solucion analitica del caso. La Figura 3 muestra el campo de presion
obtenido, donde se observa claramente la posicion de la onda de choque. En la Tabla 1 se consigna que
la discrepancia con el valor tedrico es menor al 1%.
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Figura 3. Malla, condiciones de borde y campo de presion calculados.
Tabla 1. Relacion de presion maxima tedrica y simuladas.
Po/Poo teodrico (Anderson., 2002) Po/Pcoo (este trabajo) Error [%]
16.24 16.13 0.67

CONFIGURACION DEL LANZADOR
El dominio computacional se muestra en la Figura 4. Se definié un dominio cilindrico inicialmente
segun [11] pero luego se realizaron ajustes segun las caracteristicas del flujo obtenido. Inicialmente, se
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utiliz6 un didmetro de 40D, una distancia aguas arriba del cohete de 15D y una distancia aguas abajo
del cohete de 30D, donde D es el diametro del cohete. Luego se increment6 el largo del dominio ya
que la estela del cohete alcanzaba la seccion de salida, lo que generaba zonas de cambios abruptos de
presion aumentando el nimero de Courant y desestabilizando la solucion. Finalmente se utiliz6 un
dominio cilindrico de didmetro 35D, distancia aguas arriba de 60D y una distancia aguas abajo de
280D. En la Tabla 2 se listan las condiciones de borde empleadas para la velocidad (U), temperatura
(T), y presion (p). Hay dos condiciones con nombre propios de la distribucion de OpenFOAM. La
condicion supersonicFreestream fijada en la entrada del dominio determina el valor de la velocidad en
la entrada a partir del proceso de expansion de Prandtl-Meyer y requiere de la definicion de la
velocidad (Uo0), presion y temperatura en el infinito. El valor de Uoo se determina con el nimero de
Mach y la velocidad del sonido. La condicion waveTransmissive aplicada a la presion permite que las
ondas de presion no reboten en los contornos del dominio computacional. Para los casos subsonicos se
utilizo la condicion fixedValue (Uco 0 0) [m/s] en el borde de entrada que impone un valor fijo de

velocidad. Debido al alto numero de Reynolds del flujo 4x106, las simulaciones se realizaron
empleando el modelo de turbulencia ke realizable con modelos de pared.

Rocket Body Outlet
Inlet Box

35D

360D

Figura 4. Dominio computacional y mallado lateral externo.

Tabla 2. Condiciones de borde. zeroGradient es gradiente normal nulo.

Borde U T P
inlet supersonicFreestream U=(Uco 0 0) [m/s] | fixedValue (298 K) zeroGradient
outlet zeroGradient zeroGradient waveTransmissive
box slip - Deslizamiento zeroGradient waveTransmissive
rocket body fixedValue (0 0 0) [m/s] zeroGradient zeroGradient

Para realizar el estudio de independencia de malla se emple6 una seccion bidimensional del dominio,
debido al costo computacional de las simulaciones tridimensionales. El refinamiento de la malla se

orientd a verificar la incidencia de la distancia adimensional a la pared (y )en los valores del
coeficiente de arrastre calculado como:

-1
Cd = Fd(0.5pAU" ) ),

donde Fd es la fuerza de arrastre, p es la densidad del aire, A es el area diametral del cohete y U la
velocidad de referencia tomada como la velocidad de vuelo. Se realizaron mallas de 49500 y 110000
elementos, obteniendo un valor de coeficiente de arrastre bidimensional de 0.98. Luego, en la malla
mas pequena se fijo la distancia a la pared del centro del primer elemento en 0.1, 0.2 y 0.3mm
manteniendo una progresion geométrica para el resto de los elementos proximos a la pared. Con esto
se obtuvieron mallas de 54000, 51000 y 49500 elementos respectivamente. Para todos los casos se
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obtuvo el mismo valor de coeficiente de arrastre. Luego, se trasladd la topologia de la malla de 49500
elementos al caso tridimensional, obteniendo un dominio de 1.6M elementos.

Las simulaciones se realizaron en un servidor donde se utilizaron 45 nucleos de Intel Xeon(R) Gold
5220R CPU @ 2.20GHz. Las simulaciones tridimensionales tardan en promedio 72h en converger.

T
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Figura 6. Detalle del mallado en la region frontal y trasera del cohete.

RESULTADOS

Las simulaciones se realizaron en el régimen transénico y supersonico, hasta Ma = 1.75. La Figura 7
muestra los valores de coeficientes de arrastre (Cd) obtenidos en el presente trabajo y los compara con
los previstos por OpenRocket y Aerolab. Para los tres casos se observan comportamientos
cualitativamente similares. El valor del coeficiente de arrastre se incrementa a medida que la velocidad
se aproxima a Ma=1 y alcanza su valor médximo en el entorno de Ma=1.1. Luego comienza a
descender rapidamente hasta el valor maximo simulado en este trabajo, Ma=1.75. Este proceso ha sido
descrito en [3], donde también se describe que a velocidades subsonicas (Ma < 1) el Cd desciende
lentamente con Ma. Los valores calculados para Cd muestran un buen acuerdo con las predicciones de
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Aerolab para el régimen supersonico (Ma>1) y arrojan valores significativamente menores a los
previstos por OpenRocket. Como fue discutido previamente, se esperaba que los valores de Cd de este
ultimo simulador estuvieran sobredimensionados. Las diferencias con los previsto por Aerolab fueron
menores al 4%, salvo para el régimen subsonico donde se observa una mayor discrepancia

0.65

061

0.55 |

05}

045

0471

—— OpenRocket
m—— Acrolab
[J OpenFOAM

035

0.3

0.6 0.8 1 1.2 1.4 16 1.8
Ma

Figura 7. Coeficiente de drag vs. nimero de Mach.

Figura 7. Campo de niimero de Mach y presion para el caso Ma=1.1.

L

Figura 8. Shadowgrafia de cilindro conico a Ma=1.84 [13].

La Figura 8 presenta los campos de Mach y presion obtenidos para un nimero de Mach de flujo libre
Ma=1.1. Si bien se requiere informacion detallada para la validacion de los campos presentados, estos
presentan caracteristicas similares a las observadas en otros estudios [13, 14]. La formacién de la onda
de choque frontal, la aparicion de ondas de Mach aguas abajo de la ojiva y en la cola del lanzador y la
estela convergente se han observado en proyectiles supersonicos como se ejemplifica en la Figura 8.
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En cuanto al campo de presion, se observa que la maxima presion se concentra en el extremo de la
ojiva, reduciéndose rapidamente en la transicion hacia el fuselaje. También se observa una zona de
baja presion en la zona del motor, lo que sugiere que el empleo de una bowtail podria ser un
mecanismo efectivo para la reduccion del arrastre [12].

CONCLUSIONES Y TRABAJO FUTURO

El disefio del cohete Theros III fue presentado en este trabajo. La metodologia iterativa apoyada en
herramientas de simulacion como OpenRocket resultd de gran importancia para el dimensionamiento
global de la estructura y trayectoria del cohete. La simulacion permitio identificar que el lanzador se
desplazaria en régimen transonico durante la fase de alta velocidad de vuelo.

En el régimen transénico ocurre una variacion considerable en el coeficiente de arrastre, vinculada a la
aparicion de ondas de choque. Los resultados de vuelo mostraron que las estimaciones del coeficiente
de arrastre realizadas por OpenRocket en base al método de Barrowman fueron excesivas, dado que el
lanzador alcanz6 una altitud mayor a la prevista. Por ende, se hizo necesario la construccion de un
modelo mas elaborado.

Se desarrolld6 un modelo de mecéanica de fluidos computacional en el entorno OpenFOAM vy se
verifico la configuracion del solver empleando un caso de literatura. Las simulaciones arrojaron
valores del coeficiente de arrastre menores a los estimados por OpenRocket y de acuerdo a lo esperado
con los resultados del vuelo. Estos valores son similares a los reportados por Aerolab, simulador que
emplea datos experimentales para sus predicciones. Ademas, la evolucion cualitativa del coeficiente
de arrastre con el nimero de Mach fue capturada por el modelo.

Para fortalecer la confiabilidad del modelo se espera poder implementar en OpenRocket el empleo de
los coeficientes aerodinamicos obtenidos con OpenFOAM y Aerolab, verificando las trayectorias
modeladas contra la obtenida durante el vuelo del Theros IIl. A su vez, comprobar en el caso
tridimensional el estudio de convergencia de malla realizado de forma bidimensional. Finalmente, la
medicion directa de los coeficientes de arrastre en un tinel de viento seria de gran valor para la ulterior
validacion de los modelos computacionales.
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RESUMEN

El comportamiento de una aeronave durante la maniobra de tirabuzon es probablemente el mas dificil
de estimar analiticamente en la etapa de diserio de una aeronave. Sin embargo, es necesario conocerlo
para poder calcular las cargas actuantes en la estructura y de esta forma dimensionar la misma.

La dificultad en estimar las cargas aerodinamicas y masicas se debe a que, durante la maniobra de
tirabuzon, la aeronave se encuentra girando en una pérdida de sustentacion profunda y asimétrica con
un fuerte acoplamiento de las cargas de inercia.

Uno de los pocos modelos que permiten conocer las condiciones de una aeronave en tirabuzon es el
presentado por Bandu Pamadi en Ref. (1). En este modelo se asume que la aeronave se encuentra en
un tirabuzon estacionario en el cual las cargas aerodinamicas estan en equilibrio con las de inercia.
El modelo exige conocer las cargas de inercia, para ello se hizo uso de las especificaciones MIL-A-
8861B(AS) (TABLE II. Spin parameters) en la cual se sugieren las velocidades y aceleraciones,
angulares y lineales, presentes en una aeronave en tirabuzon.

Las cargas obtenidas fueron utilizadas en el dimensionamiento de la estructura de la aeronave de
entrenamiento primario militar FAdeA I4-100B.

Palabras clave: CARGAS, AERODINAMICA, TIRABUZON, IA-100B

INTRODUCCION

La maniobra de tirabuzén ha sido estudiada desde el inicio de la aviacion, poniendo especial énfasis en
el control de la aeronave durante la maniobra, resistencia a la entrada en tirabuzon y técnicas de pilotaje
para recuperacion.

Las aeronaves acrobaticas deben ser disefiadas de manera de ser capaz de realizar maniobras de
tirabuzon en forma segura. Dentro de las multiples consideraciones a tener en cuenta para lograrlo, es
el calculo de cargas actuantes sobre la estructura durante toda la maniobra.

Predecir el comportamiento de un avidn en tirabuzon en la etapa de disefio, es probablemente el mayor
reto que enfrentara el disefiador de esta. Esto se debe a la dificultad de estimar a priori la actuacion de
la acronave debido a los multiples acoplamientos entre las cargas de inercia con las aerodinamicas,
sumado a que las aerodinamicas son las actuantes en un avion en pérdida profunda en rotacion. Incluso,
los ensayos de tirabuzon en tuneles de viento verticales resultan poco precisos debido a que los numeros
de Reynolds de los ensayos son muy bajos afectando a la estimacion de las fuerzas aerodinamicas para
la aeronave en pérdida.

Existe muy poca literatura relacionada al calculo de cargas actuantes en la estructura de una aeronave
en tirabuzon. Algunos autores asumen que las cargas aerodindmicas son tan bajas que pueden ser
consideradas despreciables. Sin embargo, esta afirmacion suele ser cierta solo en la etapa inicial
inestacionaria de la maniobra, aplicable a aeronaves que no alcanza a estabilizar el tirabuzon. Una vez
que la aeronave alcanzo la etapa estacionaria del tirabuzon, las cargas aerodindmicas no son pequeiias,
siendo las mismas iguales a las de inercia.

Bandu N. Pamadi, en su libro de Ref. (1) propone un método de calculo de las condiciones para un
tirabuzon estacionario, el cual, con muy pocas modificaciones, fue implementado para el célculo de
cargas sobre la estructura de la aeronave de entrenamiento militar FAdeA [A-100B “Malvina”.

El tirabuzon es una maniobra tipica del entrenamiento de pilotos militares. En el caso del IA-100B es
un requerimiento de disefio que la aeronave posea capacidad de realizar dicha maniobra con seguridad.
Por tal motivo ya en la etapa de disefio preliminar se aplicaron las recomendaciones y criterios de disefio
que permiten lograr buenas caracteristicas de tirabuzon.
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En este informe se presenta el procedimiento usado para estimar las cargas actuantes sobre la estructura
de la aeronave acrobatica IA-100B, durante la maniobra de tirabuzoén estacionario, siguiendo el método
de calculo propuesto por Pamadi asumiendo las condiciones de velocidad y aceleraciones, lineales y
angulares, propuesta por la MIL-A-8861B(AS).

METODOLOGIA

Definicion de los Casos de Carga — Parametros del Tirabuzon

Cuando se quiere calcular las cargas actuantes sobre una aeronave, lo primero que se debe hacer es
consultar la Norma de certificacion de dicha aeronave de manera de cumplir con todos los casos de carga
que la misma prevé. En el IA-100B la Norma de certificacion es la FAR-23, Amdt. 23-64 @,
seleccionandose como medio de cumplimiento la ASTM F3116/F3116M-18 ®). En ambos documentos
no hay una sola mencion explicita sobre los casos de cargas por maniobra de tirabuzoén. Por este motivo
se recurrio a la especificacion MIL-A-8861B @), En el Cap. 3.4 “Spins”, se presentan las caracteristicas
de los diferentes tipos de tirabuzones, es decir, velocidades y aceleraciones lineales y angulares, que
deben ser usados para estimar las cargas en las acronaves militares de EE. UU., las cuales se muestran
resumidas en la Tabla 1. También se indica que estas condiciones son aplicables a los aviones de ataque,
cazas, entrenadores, utilitarios y de observacion. La velocidad de entrada debe ser la del punto A del
diagrama V-n (Velocidad de Maniobra). Todas las combinaciones de los parametros de la Tabla 1 se
utilizaran para determinar las cargas limites, previéndose la posibilidad de modificar los valores de la
tabla para adaptarlo a valores medidos para una aeronave especifica, previa aprobacion del usuario.
Debido a que la Tabla 1 es aplicable a una amplia variedad de aeronaves desde pesados cazas hasta los
entrenadores livianos como el [A-100B, se realizé un estudio de las velocidades y aceleraciones,
angulares y lineales, que se presentan en las aeronaves livianas durante las maniobras de tirabuzon. Se
observa que lo valores propuestos en la Tabla I se ajustan a las multiples mediciones realizadas en
estudios de la NASA sobre acronaves de la categoria del [A-100B (Ref. (5), (6) y (7)).

Tabla 1. Parametros del Tirabuzon

Velocidad de Velocidad Velocidad | Factor de
N°e Tipo Tirabuzén Guifada de Rolido | de Cabeceo Carga
[rad/seg] [rad/seg] [rad/seg] [-]

1 Ala Erecto +3.5 +1.5 +3.0
2 Escarpado Derecha Invertido 5.0 -3.5 +1.0 -2.5
3 Ala Erecto Para aviones de -3.5 +1.5 +3.0
4 Izquierda | Invertido entrenamiento +3.5 +1.0 -2.5
5 Ala Erecto con motores +1.5 0.0 +1.0
6 Plano Derecha | Invertido montados en el -1.5 0.0 -1.0
7 Ala Erecto fuselaje. -1.5 0.0 +1.0
8 Izquierda | Invertido +1.5 0.0 -1.0

Nota: Se asume que las velocidades angulares estan dadas en ejes cuerpo y el factor de carga en ejes viento.

Ecuaciones de Movimiento para un Tirabuzoén de Estado Estacionario

A continuacion, se desarrolla el modelo de tirabuzon estacionario propuesto por Pamadi en Ref. (1).

Modelo de Tirabuzon

De la ecuacion de movimiento de seis grados de libertad de una aeronave y asumiendo despreciable el
producto de inercia I,.,, se tiene:

Fx=m(U+qW—rV) (1)
Fy=m(V+rU—pW) (2)
FE=m(W+pV—-qU) (3)
L=plL+qr(l,—-1,) (4)
M=q1y+rp(1x_lz) (5)
N=rlL,+pq(l,—1) (6)

Departamento de Ingenieria Aeroespacial - Facultad de Ingenieria - UNLP



7mo Congreso Argentino de Ingenieria Aeronautica

En un tirabuzon estacionario, el eje de rotacion es practicamente vertical, y el centro de gravedad del
avion se mueve en una trayectoria helicoidal descendente, alrededor del eje de rotacion a una velocidad
constante. Sea U, la velocidad de descenso. Descomponiendo el vector velocidad U, en ejes cuerpo, se
tiene:
U=U, cosa (7)
W =1U, sina (8)
Siendo a el angulo de ataque.
o
(1!—: Fuerza.
T aerodinamica

| resultante

je del Tirabuzon

b 1 H * | N L
et I
i I
v l Uo v 1 Uo
(a) Fuerzas actuando en la aeronave en un tirabuzon estacionario (b) Componentes de la velocidad angular de tirabuzon

Figura 1: Fuerzas y Velocidades de Referencia en un Tirabuzén Estacionario

Q es la velocidad angular constante, viendo desde arriba, positivo en sentido de rotacion horario
(+Ziirabuzen hacia abajo). Debido a la rotacion, la componente de velocidad lateral del avion en el cg en
eje cuerpo es:

V=-QR (9)
donde R es el radio del helicoide o el radio del tirabuzéon. Generalmente R es del orden de media
envergadura, para tirabuzones empinados, 0 menos para tirabuzones planos.

Debido a que U, V y W son constantes:

U=V=W=0 (10)
En un tirabuzon, el angulo de ataque estd muy por encima del angulo de pérdida. A tale angulos de
ataque, la fuerza aerodinamica resultante es aproximadamente normal a la cuerda del ala. Ver que la
sustentacion actaa en el plano horizontal y la resistencia en el plano vertical opuesta a la gravedad como
se observa en la Figura 1-a.

El vector velocidad angular Q, puede ser proyectado en los ejes X y Z cuerpo como (ver Figura 1-b):

p=Qcosa (12)
r=Q sina (12)
Si el ala esta en el plano horizontal,
\ | Q } 1,0
‘ * ; [
Trayectoria ] Eje del Tirabuzon Trayectoria * I Eje del Tirabuzon
Helicoidal S Helicoidal 1 ]k,,,’
del ¢ _Hl\h lel TR \ -
z del cg —+
IR N
Mx..‘bj\.f.l"
\ H \ vy
I VN
\’ \ Lo\ quierd
Ala Derecha | ;_ﬁ{gﬁ% De]—cchirﬂl\ i ~“.ALL5_1';QL”_£’_E—A!

e [_/,) r \ _|[ Plano Horizontal ___‘__/J'M_f;_\\ 8\ ___——— Plano Horizontal
1 5 S B s
Avion Vista Avion Visto
Desde Arriba Desde Arriba

I_",v‘
B = -y i Direccion del l \E Direccion del
\A/ Viento Relativo ﬁ’ =0y —Y \‘/ Viento Relativo
(a) Angulo de deslizamtento, B, en un tirabuzon (b) Efecto del angulo de inclinacion del ala, 6, en un tirabuzén

Figura 2: Angulos en un Tirabuzon Estacionario
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Debido al movimiento helicoidal, el avion en tirabuzén experimenta un angulo de deslizamiento f. Por
ejemplo, en un tirabuzon positivo, el viento viene de la izquierda (—f). Como se ve en Figura 2-a, el
angulo de deslizamiento esta relacionado con el angulo del helicoide, o angulo de trayectoria, por la
siguiente relacion:

B=-y (14)
donde el angulo del helicoide y esta dado por:
— pan—1 (2R (15)
y =tan ( , )

A continuacion, se considera el caso mas general en el que el ala estd inclinada respecto del plano
horizontal. Siendo 6,, el angulo de inclinacion del ala. Se asumira 6,, positivo cuando el ala derecha esta
inclinada hacia abajo, y la izquierda hacia arriba, respecto del plano horizontal (rotacion +Zyiento) cOMo
se muestra en la Figura 2-b. El deslizamiento ahora se escribe como:

B=06,—-v (16)
Se observa que un angulo de inclinacion positivo, 6, reduce el deslizamiento. Cuando 6, =y, el
deslizamiento es nulo.
El angulo de deslizamiento, 3, juega un rol importante en el balance de momentos. Normalmente, un
cierto monto de deslizamiento es siempre necesario para lograr el balance de las tres componentes de
momentos. Debido a que la fuerza centrifuga, actuando sobre todos las componentes de la aeronave, es
directamente radial hacia afuera, y pasa a través del eje de rotacion del tirabuzon, no genera ningun
momento alrededor del eje del tirabuzon. Por lo tanto, la fuerza aerodindmica resultante debe también
pasar a través del eje del tirabuzon como se muestra en la Figura 1-a. Esto significa, que la inica manera
en la cual la aeronave puede tener la cantidad correcta de inclinacion del ala, 6, para ajustar el
deslizamiento, f3, al valor requerido, es a través de una rotacion respecto de la normal de la cuerda raiz,
x (guifiada) como se muestra en la Figura 3. Por tal motivo, la aecronave esencialmente rota alrededor
de su eje Zcuerpo para generar el monto requerido de inclinacion del ala, 6,,. Entonces, los angulos y, 6,,
y a estan relacionados por la siguiente expresion:

sinf, = —cosa siny (17)

1,0

<

___ Eedel Tirabuzén _

<

Figura 3: Rotacion y alrededor del eje normal a la cuerda raiz

Para entender fisicamente esta relacion, se consideran los dos casos extremos, para @ = 0°y a = 90°.
A a = 0°, el tirabuzon es todo rolido debido a que el eje Xcuerpo coincide con el eje del tirabuzoén. El eje
Zcuerpo €std ahora en el plano horizontal. Por lo tanto, la rotacion y alrededor del eje Zcuerpo €S
numéricamente igual a 6,, (Eje Cuerpo = Eje Viento). Por otro lado, para @ = 90°, la aeronave esta en
un tirabuzoén plano, y el movimiento es una guifiada alrededor del eje Zcuerpo y 8, = 0° debido que el ala
estd en el plano horizontal para cualquier valor de . Por lo tanto, 8, = 0° para @ = 90°.

El vector de velocidad angular ) ahora tiene los siguientes componentes en el sistema de ejes cuerpo:

p= ( cosa cosy (18)
q=-— cosa siny (19)
r= Qsina (20)

Equilibrio de Fuerzas

ConU =V =W = 0, las ecuaciones (1) a (3) se reducen a:
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EE=m@W-rV) (21)
F,=m@U—pW) (22)
E,=m(@V—-qU) (23)

Sustituyendo U, V, W por las ecuaciones (7) a (9) y p, q,r por las ecuaciones (18) a (20) e ignorando
x (cosy =1, siny = 0), se tiene:

FE,= mO?R sina (21)
E,= 0 (22)
F,=-mQ%R cosa (23)

Desarrollando el lado izquierdo, ignorando los efectos de la potencia y teniendo en cuenta las fuerzas
aerodinamicas y gravitacional actuando en el avion, se tiene:

Lsina—D cosa+W cosa= mQ?R sina (24)
—L cosa—D sina+ W sina = —mQ? Rcosa (25)
Multiplicando (24) por cos a y (25) por sin &, y sumando ambas ecuaciones se tiene:
D=W (26)
Por otro lado, multiplicando (24) por sin a y (25) por cos &, y restando una por otra se tiene:
L=mQ?R (27)

A estas mismas conclusiones se podria haber llegado viendo la Figura 1-a, sin embargo, estas relaciones
fueron obtenidas a partir de las ecuaciones de movimiento de la aeronave.

Con

D=2pUESCp (28)

L=2pUESC (29)
De (26) y (28):

Uy = pszC/D (30)
De (27), (29) y (30):

R=(smm)pUisa=25%2 (31)

Equilibrio de Momentos

Al equilibrar los momentos, la suma de todos los momentos debe ser cero, sin importar el sistema de
ejes de referencia elegido. Por ejemplo, suponiendo que se considera el movimiento de la aeronave con
respecto al eje del tirabuzon; entonces las fuerzas centrifugas de todos los componentes de la aeronave,
actuando radialmente hacia afuera desde el eje del tirabuzon, no producen ningiin momento respecto de
este eje. Por lo tanto, el momento aerodinamico total respecto de este eje también debe ser nulo. Esto
significa que la resultante de fuerzas aerodinamicas también debe pasar a través del eje del tirabuzon.
En otras palabras, para determinar los modos de equilibrio del tirabuzén, de debera encontrar la
combinacion de angulo de ataque, «, deslizamiento, £, angulo de inclinacion, 6, (o y) y velocidad de
tirabuzon, Q, para los cuales la resultante de fuerza aerodinamica pasa a través del eje del tirabuzon.
Para tirabuzones en estado estacionario, p = ¢ = 1 = 0. Con esto, los momentos de las ecuaciones (4)
a (6) toman la siguiente forma:

L=qr(l,—-1,) (32)
M=rp(-1I,) (33)
N=pq(l,—-1) (34)

Donde L,M y N son los momentos de rolido, cabeceo y guifiada actuando en la aeronave durante un
tirabuzon estacionario. Debido a que se ha ignorado los efectos de la potencia, los unicos momentos
actuando sobre la aecronave son los momentos acrodinamicos. El lado derecho de las ecuaciones (32) a
(34) representan los momentos debido a los efectos de acoplamiento de inercia. Sustituyendo p,q,y r
de las ecuaciones (18) a (20) en (32) a (34), toman la siguiente forma:

0 . . 35

L__T sin2a siny (IZ—Iy) (35)
2

M= % sin2a cosy (I, —1,) (36)

__ : 37

N=-= cos?a sin2y (I, — ) (37)
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Las ecuaciones anteriores pueden ser escritas como:

L+L;=0 (38)
M+M;=0 (39)
N+N; =0 (40)

donde L;, M;, N; son los momentos de rolido, cabeceo y guifiada de inercia dados como:

2
Li=qr(l,—1L)= = sin2a siny (I, — I,) (41)
= _1y=L _ (42)
Mi=rpU,—1L) = > sin2a cosy (I, — 1)
2
Ni=pq(l,—-1)= Q? cos?a sin2y (I, —I) (43)

Como la aeronave se considera que se encuentra en tirabuzén estacionario, segun (38) a (40), se tiene:

L= _Li (44)
M = _Mi (45)

Se observa que determinando los momentos producidos por la inercia se obtienen los momentos
aerodindmicos L, M y N en ejes cuerpo.

Cargas por Tirabuzén Estacionario

Seguidamente se describe el método de célculo utilizado para simular la maniobra de tirabuzén y de esa
manera estimar las cargas actuantes en la aeronave.

Con los datos de inercia y geométricos de la aeronave, mas los datos especificados en Tabla 1, se
obtienen los siguientes parametros que describen el tirabuzon.

La velocidad angular del tirabuzdn es obtenida de los datos de Tabla 1 haciendo:

Q=.p2+q%+r2 (47)
El angulo de ataque es obtenido de la ec. (20), resultando:
o = sin™! (%) (48)
El angulo de rotacion del ala es calculado con la ec. (19),
— cin—1 q 49
X =sin (—Q cos a) ( )
El angulo de inclinacion lateral, de ec. (17), resulta:
6, = sin"*(—cos & sin y) (50)

Para obtener los coeficientes aerodinamicos Cr y Cp, asi como la velocidad de descenso, Uy, se propone
un procedimiento iterativo. Para ello primero se fija un valor de coeficiente aerodinamico resultante Cr.
En el caso del IA-100B se asume un valor tipico de 1.2,
Cr =+/CZ+Ch (51)
La velocidad de descenso es obtenida de la ec. (30). La presion dinamica se calcula como:
1
q=3pU§ (52)

Siendo p la densidad a la altura donde la maniobra de tirabuzon es ejecutada.
El coeficiente de sustentacion es obtenido haciendo:

n, W (53)
qS

Conocidos los datos de inercia, y geométricos de la aecronave, para cada tirabuzon definido en la Tabla
1, el proceso de calculo iterativo propuesto es el siguiente:
i.  Se propone un valor de Cp

ii.  Se calcula Ug con la ec. (30)
iii.  Se obtiene la presion dinamica con la ec. (52)

iv.  Se calcula el C de la ec. (53)

v.  Seobtiene Cr de la ec (51)

vi.  {Cr coincide con el valor propuesto? Si coincide, se termina el célculo, si no coincide se

L:

regresa al punto i.

Estimados estos valores es posible calcular el radio de giro del tirabuzon mediante la ec. (31), el angulo
del helicoide con la ec. (15) y el angulo de deslizamiento con la ec. (16).
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Las fuerzas aerodinamicas L y D son obtenidas de las ecuaciones (28) y (29) respectivamente. Estas
fuerzas son transformadas a ejes cuerpo mediante la matriz de transformacion

F, cosff cosa —sinf cosa —sina] [D
E|= sin 8 cos 0 0 (54)
E, cosf sina —sinf sina cosal lL

De las ec. (41) a (43) se obtienen los momentos producidos por la inercia y de las ec. (44) a (46) los
momentos aerodinamicos en ejes cuerpo.

Las fuerzas normales en el ala y el empenaje horizontal son obtenidas resolviendo el siguiente sistema
de ecuaciones:

ZP‘Z: P‘ZAla +FZEH = P'Z (55)
ZM}’: ~Fpe ¥a = By Lk = M, (56)

Donde x, es la distancia de la posicion de la resultante aerodindmica en eje Zcuerpo del ala con respecto
al cg y l; la distancia de la fuerza aerodinamica en Zcuerpo del empenaje horizontal.

Estrictamente, no so6lo el empenaje horizontal equilibra el momento de cabeceo, sino también las cargas
aerodinamicas del fuselaje. En este modelo se asume que ambas conforman la fuerza F,_ .

Las fuerzas aerodinamicas Fx y Fy y los momentos L y N, se asumen que son reaccionados por el ala.

RESULTADOS

Para la aecronave IA-100B se calcularon 12 casos de carga de tirabuzon. Estos casos fueron obtenidos
considerando todas las combinaciones posibles de velocidades angulares y lineales, segiin se detallan
en la Tabla 1. A modo de ejemplo, en el ANEXO: Ejemplo de Cdlculo de este informe se incluye el
calculo de uno de los casos de carga, especificamente correspondiente a la maniobra de tirabuzon N° 1.
Este célculo se efectud utilizando la herramienta Excel®.

CONCLUSIONES

En este informe, se ha presentado un método robusto para el calculo de cargas asociadas a la maniobra
de tirabuzon en estado estacionario. Este procedimiento se destaca por su simplicidad y su facil
implementacion en una hoja de calculo tipo Excel®.

Mediante este método, se lograron calcular los casos de carga mas criticos para la aecronave FAdeA [A-
100B "Malvina". De los diferentes casos de tirabuzon detallados en la Tabla 1, los nimeros 3 y 4
demostraron ser particularmente exigentes. Estos casos corresponden a tirabuzones escarpados hacia la
izquierda, tanto en posicion erecta como invertida.

Las condiciones de disefio presentadas en la Tabla 1 se derivaron de las especificaciones MIL-A-8861B
(AS) @. Sin embargo, para su plena confirmacion, sera necesario someterlas a validacion a través de
mediciones obtenidas en ensayos de vuelo.

En base a las observaciones realizadas en aeronaves de categoria similar ' © @, 3 las que pertenece el
IA-100B, se espera que la combinacion de velocidades angulares y factores de carga actuantes sea menos
demandante que los valores especificados en este informe y que se utilizaron en el proceso de disefio
estructural.
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ANEXO: Ejemplo de Calculo
Caso Ejemplo: IA-100B

Tirabuzoén N°: 1 (Tabla 1)
Tipo: Escarpado - Ala Derecha - Erecto (Tabla 1)
Maniobra: Tirabuzén Estabilizado (Tabla 1)
Datos Condiciones del Tirabuzdn (Tabla 1)
Masa 1350 kg 132435 N r s} q Nz
Ix 2216.8 kgm’ 5 35 1.5 3
ly 2756.3 kgm’
Iz 4760.5 kgm’ H 0m
s 14 m’
cam 1.444 m Xala 0.361 m (50% cam)
b 99 m Xeh 4.175 m
Solucién
Q (ec. 47) 6.285 rad/s 360.10 °/s p 1.225 kg/m3
o (ec. 48) 0.920 rad 52.71° q (ec. 52) 2492.8 Pa
¥ (ec. 49) -0.405 rad -23.20 ¢
6, (ec. 50) 0.241 rad 13.81°
p (ec.18) 3.5 rad/s 200.54 °/s Verificacién
q (ec.19) 1.5 rad/s 85.94 °/s Verificacion
r (ec.20) 5 rad/s 286.48 °/s Verificacién
C, (ec. 53) 1.1384 Cq 1.2 Propuesta
Cy 0.3795 Iterativo Cy (ec. 51) 1.2 Verifica
Uy (ec. 30) 63.80 m/s 124.0 KEAS
R (ec. 31) 0.745 m Matriz de Transf. Viento --> Cuerpo (ec. 54)
0.5974 -0.1011 -0.7956
¥ (ec. 15) 0.0733 rad 4,198 ° 0.1669 0.9860 0.0000
B (ec. 16) 0.1677 rad 9.610 ° 0.7844 -0.1328 0.6059
Ejes Cualidades de Vuelo Momentos Aerodinamicos en Ejes Estructura (segin convencion usada en 1A-100)
L (ec-41) -15032 Nm L, (ec. 44) -15032 Nm
M, (ec- 42) 44515 Nm M, (ec. 45) -44515 Nm
N, (ec- 43) 2832 Nm  Nqp (ec. 46) -2832 Nm
Fuerzas Aerodinamicas Fuerzas Ejes Cuerpo Estructura
D (ec. 28) 13244 N F, (ec. 54) -23696.54 N
F, ON  F,(ec.54) 2210.86 N
L (ec. 29) 39731 N F, (ec. 54) 34459.97 N
n, = D/W 1 n, = F/W -1.7893
n, = L/W 3 n, = F,/W 0.1669
n,=F,/W 2.6020
F, aa (ec. 55) 26050.24 N
F,_en (ec. 56) 8409.73 N
1A4-100: Convencion de signos
para Fuerzas y Momentos Verifica
F, (ec. 55) 34459.97 N
M, (ec. 56) -44514.75 Nm

Nota: En negrita itdlica se presentan los datos del problema y resaltado en fondo gris los resultados principales
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CARGAS EN VUELO POR MANIOBRAS — APLICACION IA-100B

G. Scarpin
Departamento de Ingenieria Aeroespacial - UNDEF — CRUC - I[UA
Av. Fuerza Aérea Argentina 6500, (X5010JMX) - Cordoba — Argentina
Email: gscarpin@iua.edu.ar

RESUMEN

Dentro de los multiples casos de cargas a analizar para el dimensionamiento estructural de una
aeronave se encuentran los definidos por las maniobras en vuelo simétricas y asimétricas exigidos por
las normas de certificacion.

Si se quiere estimar las cargas en vuelo, se debe tener la capacidad de simular las maniobras solicitadas
con el propdosito de conocer las fuerzas y momentos aerodinamicos y de inercia actuantes.

Para simular el movimiento de la aeronave en vuelo se proponen un grupo de modelos matemdticos
sencillos usados habitualmente en la industria aeronautica durante décadas (Ref. (1)). Se prefiere estos
métodos simplificados, respecto de utilizar un simulador sofisticado, debido a que los resultados son
faciles de verificar y validar.

Los modelos aqui presentados fueron utilizados en el cdlculo de cargas para el dimensionamiento
estructural del avion de entrenamiento primario militar FAdeA 14-100B.

Palabras clave: CARGAS, MECANICA DEL VUELO, IA-100B

INTRODUCCION

Para dimensionar la estructura de una aeronave debe previamente determinarse las cargas actuantes
sobre la misma. Esto incluye principalmente las cargas producidas por maniobras en vuelo, turbulencias,
aterrizaje y condiciones de manipuleo en tierra. El proceso general para determinar las cargas consiste,
en primera instancia, en simular las distintas maniobras o condiciones analizadas. Para ello se suele
utilizar sofisticados simuladores de multiples grados de libertad, incluyendo en algunos casos la
respuesta dindmica de la estructura bajo cargas inestacionarias. De los infinitos casos de carga se deben
seleccionar, para el dimensionamiento estructural, unos pocos considerados criticos. Para ello se utilizan
los criterios de carga de las Normas de certificacion de aeronaves civiles, o las especificaciones en el
caso de los aviones militares. Especificamente, en el caso del [A-100B, se pretende certificarlo bajo el
estandar FAR-23, por ello, en cumplimiento con FAR §23.2215 “Flight load conditions”®, se presenta
en este informe el procedimiento de calculo de las maniobras que definen las cargas en vuelo. Segin
FAR §23.2215, para las condiciones de carga de vuelo, el solicitante debe determinar las cargas de
disefio estructural resultantes de las siguientes condiciones de vuelo:

1) Rafagas atmosfeéricas donde la magnitud y el gradiente de estas rafagas se basan en
estadisticas de rdfagas medidas.

2) Maniobras simétricas y asimétricas.
3) Empuje asimétrico resultante de la falla de un motor.

En el presente informe se describe los métodos usados para simular las maniobras simétricas y
asimétricas correspondiente al punto 2). Para estimar las condiciones de cargas por rafagas se utilizo el
procedimiento simplificado presentado en la Norma, y no se muestra en este informe. El caso 3) sobre
cargas por empuje asimétrico no es aplicable a esta aecronave. Siguiendo la recomendacion de Ref. (2),
se selecciona como medio de cumplimiento a la ASTM F3116/F3116M-18%' @, 1a cual en §4. “Flight
Loads”, especifica cada una de las condiciones que deben ser estudiadas para el calculo de cargas
actuantes sobre las distintas partes estructurales de una aeronave en vuelo.

Las condiciones de vuelo por maniobras seran simuladas utilizando modelos matematicos sencillos los
cuales son usados habitualmente en la industria aeronautica". Se prefiere estos métodos simplificados,
respecto de utilizar un simulador sofisticado, debido a que los resultados son faciles de verificar y
validar, sumado a que las hipotesis realizadas y la precision obtenida es suficiente para la categoria de
aeronave estudiada.
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METODOLOGIA

A continuacion, se detallan las diversas condiciones de vuelo junto con el procedimiento de calculo
empleado para derivar las posiciones, velocidades y aceleraciones, tanto lineales como angulares. Estos
parametros son fundamentales para caracterizar el vuelo y se requieren como datos de entrada en el
calculo de las cargas que afectan a los distintos elementos estructurales.

Fuerzas y Momentos

Desde una perspectiva matematica, las fuerzas y momentos aerodinamicos son representadas mediante
sus derivadas de primer orden tal como se muestra seguidamente:

o Sustentacion

L=C,qS (1)

CL = Cpy + Crpa + oo+ Cp oo+ €y, 8o + Cuiy 65 2)
e Resistencia

D=CpqS 3)

CD = CDO + CDaa (4)
o Fuerza Lateral

Fp=CqS$ b , (5)

T

Cy = Cy,B + Cy, =+ Cy, 2 + Cy, 84 + Cy, 6 (6)
e  Momento de rolido

Mc=CgSh @)

b b

Cr = CpB + Crp o+ Cp oo+ iy 8o + Ciy O (8)
o Momento de cabeceo

My=CpnqSc ©)

Cn = Cimg + Cmg @ + Cmg 5+ Comg 2o + Cing, e + Cing, Sy (10)
o Momento de guinada

M,=C,qSh (11)

b b
C = CnyB + Cpy o+ Cny o+ Cng 8 + Cny (12)

Asimismo, las ecuaciones de movimiento serdn planteadas en funcion del tiempo adimensional,
siguiendo la metodologia clésica propuesta en Ref. (4).

Para transformar las anteriores derivadas por velocidades angulares, en funcion del tiempo ¢, a derivadas
en funcidn del tiempo adimensional, #/7, se hace lo siguiente:

Crye = Cr,/ 2 W Cryp = C1,/ 2 1)
Cray = Cv,/ (2 1) Cray = Cv,/ (2 )
Clap = Ci,,/ (2 1) Cigy = C1,./ (2 1) (13)
Crga = Cma/ 2 1) Cngo = Cmy/ 2 )
Cnd¢ = Cnp/(2 ) Cndlp = Cnr/(2 )
El operador derivada, d, es definido como: i
d= /0 (14)

Asimismo, se fijan los parametros de inercia adimensional como:
2

h=§(’%>2[—] =2 =2 @) 1 =2 1m0
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Maniobras de Vuelo Simétricas

Las condiciones de vuelo simétricas abarcan cualquier maniobra para la cual se disefie la acronave y que
no involucre movimientos de rolido o guifiada.

Maniobras Simétricas en Estado Estacionario

Las maniobras simétricas en estado estacionario se definen son aquellas en las que se supone que la
aceleracion de cabeceo es insignificante o nula.

El viraje estacionario, como se muestra en la Figura 1-a), se considera una condicion simétrica de estado
estable, aunque el avidn tiene una aceleracion que actua lateralmente durante el giro. La maniobra de
restablecimiento, Figura 1-b), si se realiza lentamente con respecto al cambio en la velocidad de cabeceo,
se puede asumir una aceleracion de cabeceo insignificante o nula .

by qrayector’
—-0- " e uelo

R: Radio de giro

n, =1/cos ¢

~< t,>t, =0
a) Viraje Coordinado b) Maniobra de Restablecimiento

Figura 1: Maniobras Simétricas en Estado Estacionario

Respecto de las dos maniobras de la Figura 1, desde el punto de vista de cargas, resulta critica la
maniobra de viraje coordinado por ser la que posee un mayor amortiguamiento de cabeceo, lo que
implica que el elevador debera deflactarse un angulo mayor para estabilizar la maniobra a igual V'y n..
La velocidad de cabeceo en la maniobra de viraje se lo puede calcular como “:
g 1
a=7(n ) (17)

Donde:

q : Velocidad angular de cabeceo [rad/s]

V : Velocidad de vuelo verdadera [m/s]

g : Aceleracion de la gravedad [m/s?]

n, : Factor de carga normal [-]
Las ecuaciones de movimiento para una maniobra simétrica en estado estacionario resultan:

n, w
CL="s (18)
Cn=0 (19)
En caso de tener necesidad de calcular las cargas en la direccion X se las puede obtener de:
T—qSCp=n,W (20)

Por ser una maniobra estabilizada, g = 0y & = 0.

De las ec. (18) y (19), desarrollando los coeficientes acrodinamicos de ec. (2) y (10), se puede obtener
el angulo de ataque y de deflexion de elevador de equilibrio, resolviendo el siguiente sistema de
ecuaciones lineales:

n, W 1c
gLa gL(Se {g} - _ CLO - C_I S CLq CLSf ;I_V (21)
My Mmese e Cmo Cmq Cme 6f

Maniobras Simétricas Inestacionarias

Las posiciones, velocidades y aceleraciones en maniobras inestacionarias son obtenidas resolviendo las
ecuaciones de movimiento longitudinales asumiendo velocidad y altura constante. Segin Ref. (4) y (5),
las mismas pueden ser escritas en el dominio de Laplace como:

(Cp, + Cry,ts+21s)Aa+(Cpyy—2)TSAD = —Cp,, AS, (22)

(Cmy + Cimy,Ts) Da + (Cppyyts — hT252) AG = ~Cpny, AG, (23)

da
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Donde las variables, Aa,A8,Ad,, son las perturbaciones medidas desde la condicion de equilibrio
obtenida de ec. (21) y las derivadas son las presentadas en ec. (13).

Las funciones de transferencia se obtienen al resolver el sistema de ecuaciones algebraicas que a
continuacion se presentan.

Aa(s)
Crp +Cry,Ts+2ts  CpTs—27Ts m —Cl,
Cm,, + Cing, TS Cinge TS — hT2s%| | AB(s) - {_Cmse} (24)
A8, (s)

Estas funciones de transferencia representan el modelo de movimiento de dos grados de libertad

longitudinal de una aeronave, en el cual se ha eliminado el modo fugoide. Las mismas pueden ser

resueltas usando Matlab Simulink®, Altair Embed®, Scilab® u otro software de similares caracteristicas.

La variacion del factor de carga puede ser obtenido de la siguiente funcion de transferencia.
An,(s) Vs <A9(s) Aa(s) )

A5,(s) g \Ab,(s) Ab,(s)

(25)

Maniobras de Vuelo Asimétricas
Maniobras de Rolido

Las maniobras de rolido son maniobras asimétricas que involucran la aplicacion del control lateral para
producir el movimiento del avion sobre el eje x. Las maniobras de rolido se logran junto con un factor
de carga simétrico especificado. Las siguientes suposiciones se realizan con fines analiticos

1) La velocidad de la aecronave se asume constante durante toda la maniobra
2) Se despreciar los efectos de acoplamiento cruzado entre los grados de libertad de rolido y guifiada.

La ecuacion de movimiento de rolido de un grado de libertad en el dominio de Laplace, segun los
coeficientes definidos en ec. (13), puede escribirse como:

G
(2 Lt s) p(s) = ~Ciy, 8a(s) 26)
La funcidn de transferencia resulta:
p(s) _ Cis,
§,(s) G (27)
“ JxT?s—3 lipz T

Maniobras de Guiriada

Las maniobras de guifiada, cuando se aplican a analisis de cargas estructurales, son maniobras que
involucran la aplicacion abrupta del timon de direccion para producir una condicion de deslizamiento
lateral. Las maniobras de timon, utilizadas para el disefio estructural, son esencialmente maniobras
planas en las que el timon se aplica abruptamente en una posicion de alas niveladas. Esta maniobra es
dificil de hacer en vuelo porque se debe aplicar un gran desplazamiento lateral para mantener las alas
niveladas. El proposito de mantener las alas niveladas es maximizar el deslizamiento lateral resultante
(). Dado que la maniobra de guifiada utilizada para los andlisis de carga estructural se considera una
"maniobra plana", se realizan las siguientes suposiciones:

1) La velocidad de vuelo se supone constante durante la maniobra.

2) La aceleracion y la velocidad de rolido se suponen cero.

3) El control lateral se aplica segin sea necesario para mantener una actitud de alas niveladas.
4) Se desprecian las derivadas de velocidad del timon de direccion y alerones.

Del sistema de ecuaciones diferenciales que describen el movimiento lateral de una aeronave, asumiendo
velocidad y aceleracion de rolido nulo y segtin la notacién definida en ec. (13), se tiene ©:
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C (B(s)
Cyﬁ 2TS CY5a m T—27T 5.(5) _Cm
C ¢, b 25| 4 8a(s) L _)-c, 28
lﬁ lga 2 ,ul T +].XZ s 67-(5) - Cltsr ( )
Cn ¥(s) e
C C L 1—],, 1°%s
nﬁ Tlg;a 2 ,ul ]ZZ k51/'(5)}

Si no se desea conocer la deflexion de alerones y/o si se considera despreciable su influencia, se puede
usar la siguiente ecuacién simplificada (":

C B(s)
Cy, — 2 -2 —=
yg rs 2 1y t T 5T(S) _ {_CYGr} (29)
C oy T— ],y T2s ¥es) ~Cns,
e 2 28] “ 6r(5)

Deslizamiento Estacionario Debido a la Deflexion del Timon de Direccion

Suponiendo que el avion esta en vuelo nivelado a una velocidad constante y los coeficientes
aerodinamicos son lineales, las tres ecuaciones para fuerza lateral y momentos de rolido y guinada,
pueden escribirse en forma de coeficiente, usando notacion matricial ":

C C C B -C

yp Véq V&r
ClB Claa 0 {661} = _Cltsr Sy (30)
Coy Cns, O|\® ~Crg,

Asignado un valor de deflexion de timon de direccion, &,, y resolviendo el sistema de ecuaciones
lineales anterior se obtienen los valores de 8, 8, y ¢ para la condicidn estacionaria.

RESULTADOS

A modo de ejemplo, se presenta una maniobra simétrica inestacionaria que resulta de la aplicacion de
un pulso de duracién finita al elevador del IA-100B. El objetivo principal consiste en obtener la
variacion en el factor de carga (An,) a lo largo del tiempo. Para lograrlo, se resuelve el sistema de
ecuaciones (24), lo cual permite obtener las funciones de transferencia Aa(s)/Ad,.(s) y AB(s)/AS.(s).
Una vez conocidas estas funciones, se procede a construir la ecuacién (25), mediante la cual se obtiene
la funcién de transferencia deseada An,(s)/AS.(s). La Figura 2 muestra el diagrama de bloques
implementado en el software libre Scilab 2023.1.0 (Xcos). La entrada del sistema estd compuesta por
un pulso de elevador, tal como se ilustra en el Scope 1.

0.022817197445% + 3.315785402 s
—0.06400052121 s — 505016544952 — 2.444627138 s

Scope 3

3.424958016 s + 8.992557664
—0.06400052121 s* — .505016544952 — 2.444627138 s

Aingulo [°)

BT T S S I )

Factor de Carga Nz [-]
BLo. e N, w . a w0

~
°
s
°
Ny

, Deflexion de Elevador [*]

N
.5

oo uw

10 12 14 16 18 20 o 02 04 06 08 10 12 14 16 18 .
Tiempa 3] Tiempa [s] Tiempa [s]

Scope 1 Scope 2 Scope 3

0 02 04 06 08 04 06 08 10 12 14 16 18 20

Figura 2: Ejemplo de Simulacion de Maniobra Simétrica Inestacionaria — IA-100B
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CONCLUSIONES

Se ha presentado la metodologia utilizada para simular todas las maniobras de vuelo de cabeceo, rolido
y guifiada, tanto estacionarias como inestacionarias, necesarias para el calculo de las cargas en vuelo de
la aecronave FAdeA IA-100B “Malvina”. En total, con esta metodologia, se simularon 51 maniobras que
abarcaron todos los casos necesarios para el calculo de las cargas, de acuerdo con los requisitos de FAR-
23 y las especificaciones establecidas en ASTM F3061/F3061M-18€'. Los modelos obtenidos son
simples, de facil implementacion y verificacion.

Posteriormente, se procedera a verificar los resultados obtenidos a través de ensayos en vuelo.
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ASTM American Society for Testing and Materials
FAdeA S.A. Fabrica Argentina de Aviones "Brig. San Martin" S.A.
FAR Federal Aviation Regulations
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RESUMEN

Este trabajo presenta una descripcion de métodos y modelos utilizados para determinar las
derivativas estdticas y dindmicas en aeronaves utilizando herramientas numéricas basadas en
la mecdnica de fluido computacional. La evaluacion de las fuerzas actuantes sobre la aeronave
como resultado de una serie de maniobras prescritas se obtiene resolviendo de manera numérica
- utilizando el método de elementos finitos - las ecuaciones de Navier-Stokes incompresibles en
una formulacion no-inercial. Se analiza un caso de prueba para verificar el algoritmo propuesto
y un problema central que es la determinacion de las derivativas longitudinales y laterales de una
aeronave de entrenamiento primario militar. Se obtienen resultados aceptables y comparables a
los encontrados con otros métodos y herramientas estdndar de la literatura.

Palabras clave: Derivativas dinamicas, Navier-Stokes, Elementos Finitos

INTRODUCCION

La determinacién precisa de las caracteristicas de estabilidad y control de una aeronave durante
la etapa de disenio es un proceso complejo y costoso. Dependiendo de la fase de disefio y desarrollo,
se determinan utilizando diversas fuentes. Una combinacién de métodos analiticos con resultados
semi-empiricos son los menos costosos y més utilizados en una etapa de disefio preliminar. Los
ensayos en vuelo sobre el prototipo brindan los resultados mas precisos, son costos y se los utiliza
en una etapa de verificacién final ya que se analiza un diseno globalmente consumado. Una opcién
intermedia - en costo y precisién - a las anteriores son los ensayos en tinel de viento y diferentes
métodos numéricos de CFD (Computational Fluid Dynamics). Estos permiten modelar con
mayor o menor grado de detalle los fenémenos fisicos involucrados en el vuelo de la aeronave.
Existen diversos modelos de CFD, desde métodos de flujo potencial (VLM - Vortex Lattice
Method) con una representaciéon de utilidad en respuestas lineales a bajos dangulos de ataque,
hasta una solucién completa de las ecuaciones de Navier-Stokes, de utilidad cuando ocurren
fenémenos no estacionarios y no-linealidades fuertes. Estos fenémenos son los méas complejos de
capturar con precisién, perceptibles a elevados angulos de ataque.

La mayor parte de los modelos que se utilizan para el andlisis de la mecanica del vuelo se
basan en derivativas aerodindmicas. El concepto de derivativa, introducido en [2], es un modelo
estdndar para representar las cargas aerodinamicas en la ecuacién de movimiento. Asume una
relacion funcional para las fuerzas y momentos aerodinamicos, y los expresa via una expansion
en serie de Taylor descartando términos de alto orden. Debido a la naturaleza de las derivativas,
se dividen en estaticas y dindmicas. Cuando existen movimientos lentos y a pequenos angulos de
ataque, las estdticas son suficientes para describir las fuerzas aerodindmicas. A elevados angulos
de ataque y velocidades de rotacion, es necesario incluir las derivativas dindmicas.
Independientemente de la precisién del método utilizado para determinar las fuerzas actuante
sobre la aeronave, las estaticas son relativamente mas simples de obtener que las dindmicas. La
obtencién mediante herramientas numéricas [7, 4] o experimentales [9, 12, 10] de las derivativas
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dindmicas es algo méas compleja. Es necesario evaluar la respuesta aerodindmica a una maniobra
prescrita dependiente del tiempo.

En este trabajo se implementa un algoritmo numérico para obtener las fuerzas aerodindmicas
actuantes sobre una aeronave en una serie de maniobras prescritas. Se resuelven las ecuaciones
de Navier-Stokes incompresibles formuladas en un referencial no-inercial discretizadas con el
método de elementos finitos. Utilizando el algoritmo propuesto, implementado en un software
de desarrollo propio, se analizan dos problemas de interés. En primer lugar se encuentran las
derivativas estaticas y dindmicas longitudinales de un ala infinita con seccién transversal NACA
0012. Este es un caso de prueba para verificar y comparar resultados con los obtenidos en la
literatura utilizando otros métodos. Luego se buscan las derivativas estaticas y dinamicas longi-
tudinales de una aeronave categoria entrenador primario militar, y se comparan con estimaciones
obtenidas con otros métodos de andlisis. A continuacién se presenta una descripcion del modelo
matematico del problema de fluidos y del método numérico utilizado. Luego se presentan deta-
lles sobre las derivativas y su evaluaciéon numérica. Para finalizar se presentan resultados de los
casos mencionados y conclusiones finales.

MODELO MATEMATICO DEL FLUIDO

En el problema de interés se quiere determinar con precision las fuerzas actuantes sobre un
cuerpo rigido (aeronave) con movimiento prescrito (maniobras) inmerso en un fluido, lejos de la
influencia de fronteras u otros cuerpos con movimiento relativo. En particular se quiere conocer
la variacion de coeficientes de fuerzas aerodindmicas en funcién de sus variables dependientes
manteniendo fijas un conjunto de ellas. El problema de fluido es en general no estacionario,
pueden existir regiones importantes en cercanias de la aeronave con perturbaciones considera-
bles del campo de movimiento (desprendimientos - macro turbulencia). Dada la naturaleza no
estacionaria, no existen resultados analiticos validos en la teoria de aerodinamica clasica - pa-
ra geometrias arbitrarias - que permita aproximar el comportamiento de la aeronave en estas
condiciones.

FcN

Xz

(a) Esquema de segmentacion tipica de la fron- X Tep

tera del dominio fluido. (b) Esquema de un dominio computacional del fluido

Qcf.

Figura 1: Esquemas del dominio fluido y de un dominio computacional bidimensional. x1., xo.:
coordenadas del sistema de referencia no inercial del dominio computacional. X1, Xo: coordena-
das del sistema inercial.

La figura la muestra un esquema del dominio de interés. Q2 y €2, representan el dominio fluido
y sOlido respectivamente, ambos en contacto a través de una frontera I, superficie externa de
la aeronave. {15 se mueve libremente inmerso en {2y con un movimiento prescrito. r F=TyUIYy
es la frontera de €. I'y, es una frontera no fisica, permanece siempre lejos de Iy, en el caso a
modelar: I'y — oo. Las fronteras no tienen influencia en el movimiento del fluido en cercanias
del sdlido.
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Dadas las condiciones enunciadas, el problema se puede formular o representar - por convenien-
cia - siguiendo al menos dos alternativas factibles. Una donde el dominio computacional tiene
movimiento arbitrario prescrito siguiendo en todo momento el movimiento del sélido. Las can-
tidades cinematicas son siempre relativas a un referencial inercial, formulacién ALE (Arbitrary
Lagrangian-Eulerian) [5]. La otra alternativa, utilizada en este trabajo, consiste en analizar el
fluido en un referencial no-inercial solidario siempre al cuerpo rigido. El dominio computacio-
nal es estatico, el desplazamiento se introduce de manera indirecta via condiciones de borde
y términos fuentes en las ecuaciones de la dindamica del fluido con origen en las aceleraciones
del referencial. Las cantidades cinemadticas son siempre relativas al referencial no-inercial. El
fluido se modela como uno viscoso, incompresible e isotérmico, las ecuaciones de Navier-Stokes
formuladas en un referencial no-inercial determinan su dindamica:
ov 1 9 :

V-v=0 ; E+vr~Vv: —;vav v+g—[ap+ AXTr+2Q@xv+ 2 x (2 xr)| (1)
con v la velocidad del fluido relativa al referencial no-inercial, p la densidad del fluido de viscosi-
dad v, p es la presién y el término entre [-] corresponde a la aceleracién del referencial no-inercial
(especificada por la maniobra en el caso puntual de interés). ag, Q y Q son la aceleracién rec-
tilinea, velocidad y aceleraciéon angular del referencial respectivamente, con r la coordenada
espacial. El problema (1) queda completamente definido especificando condiciones de contorno
apropiadas para las variables primitivas y valores que adoptan para algtiin tiempo inicial t = #g.
Como esquema numérico se utiliza uno de pasos fraccionados [14], donde desde las ecuaciones
de NS propuestas se obtiene el siguiente conjunto de ecuaciones diferenciales consistentes:

f):vt—|—5t<—vf,-V'vt+VV2vt+gt— ab, + Qf x rl 420! x v' + O x (thrt)D

P A 2 t+6t
FPo.oH— 2
&V v=Vp (2)

. Ot
ottt — g = Lgpttot

el superindice ¢ indica un estado temporal de la variable, y dt el paso temporal. Este método
hace una primera aproximacién al campo de velocidad v'+% mediante @, una velocidad que
satisface la ecuacién de evolucion contemplando tinicamente fenémenos difusivos y convectivos,
sin contribuciones de la presién p. Luego, se consideran las contribuciones de la presién para
evolucionar desde ¥ hacia v'T%. En esencia se desacoplan los efectos difusivos y convectivos de
los originados por la presién, y esta actia para forzar la restriccién de incompresibilidad. pt+ot
es una aproximacién a la presién ya que se obtiene utilizando ©. Luego, conocido © y p'T se
puede encontrar una aproximacién a v*tot.

Se utiliza el método de elementos finitos, con distribuciones lineales de las variables del problema,
para discretizar en el espacio el conjunto de ecuaciones (2) del esquema numérico propuesto. La
formulacién propuesta para la dindmica del fluido (1) presenta una ventaja significativa, ya
que no es necesario recalcular las matrices elementales en cada paso de tiempo, como ocurre
en las formulaciones convencionales de Elementos Finitos con dominios en movimiento. Como
la discretizacion de los términos convectivos producen inestabilidad numérica, para lograr un
correcto comportamiento del algoritmo se deben anadir términos de estabilizacién. En este
trabajo se utiliza el método de estabilizacién OSS (Ortogonal Subscale Stabilization) [11, 3]. En
todos los casos que se analizan se utilizé6 un modelo de turbulencia algebraico de Smagorinsky
[13].

La eleccién del dominio computacional €2,y C €1y es una de compromiso entre precisién del re-
sultado y costo computacional. Se elige 2.y tan pequenio como sea posible tal que sus fronteras
ficticias I'. s estén suficientemente lejos de I'cs y no alteren la solucién introduciendo perturbacio-
nes indeseadas en el campo de movimiento. En los problemas abordados €. es - por simplicidad
- un cilindro (infinito) para el caso bidimensional y una esfera para el tridimensional. En la figura
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1b se muestra un esquema de un dominio bidimensional, donde la geometria del cuerpo que se
analiza (elipse en tonos oscuros) permanece siempre en la regién central, lejos de las fronteras.
Se distinguen dos tipos de condiciones de borde de interés, de Dirichlet donde se impone el valor
de la variable v en una regién I'yp C fcf; y de Neumann donde se imponen los flujos normales
de las variables en a regiéon I'yy C fcf:

v = fi (Xsp,t) 5 Xsp €Lep ; Tijnj (Xsy,t) = hi (Xsy, ) , Xsy € Len (3)

con f; (xs,t) y hi(xsy,t) funciones conocidas. En la figura la se muestra una segmentacion
esquematica de la frontera fc +=TcpUL:N. Sobre la frontera sélida I'cs; se imponen condiciones
de borde dadas por ley de pared. La frontera externa de I'.; estd segmentada en dos partes
de igual tamano, en I'.p se impone la velocidad, en I'.y traccion normal nula. En el esquema
de la figura se enfatiza la existencia de dos referenciales, uno no-inercial solidario al dominio
computacional (z1.,Z2.), y otro inercial fijo en el espacio (X7, X2). Las condiciones de borde y
los términos fuentes de aceleracién contienen informacién sobre el movimiento arbitrario acele-
rado del dominio computacional. En este sentido, las condiciones de borde de velocidad tienen
la direccion opuestas al movimiento de la frontera relativo al referencial inercial. Como el mo-
vimiento del cuerpo estd prescrito, también lo estd el del dominio computacional, el término
fuente que contiene el aporte no-inercial de las aceleraciones y las condiciones de borde para
todo tiempo.

DERIVATIVAS ESTATICAS Y DINAMICAS

Las fuerzas y momentos que actian sobre una aeronave dependen de forma compleja de valores
actuales y pasados de diversas variables, como el dngulo de ataque, la velocidad del flujo, etc.
Para simplificar el modelo se formula la hipotesis de que las variaciones en el flujo son lentas y
la masa e inercia del vehiculo son mayores que la masa de aire que lo rodea. Bajo estas hipdtesis
se puede considerar que el flujo es cuasi-estacionario. De la hipdtesis anterior se exceptian los
efectos de rotacion ¢ y de la frecuencia reducida . De esta forma, un coeficiente aerodindmico
se puede escribir con la siguiente relacién funcional:

CZ:fZ (a7/B7Ma)Re)+gl(q)+hl(’€) ) Z:L5D>Y7m7lan (4)

donde el subindice i se utiliza para indicar los tres coeficientes de fuerza: de sustentacién C7,,
de resistencia Cp, y de fuerza lateral Cy; y los tres coeficientes de momento: de cabeceo C),,
rolido C; y guinada C),. Las direcciones positivas de fuerzas, momentos y rotaciones se indica
en el esquema de la figura 2e. La funcién f; en (4) se utiliza para representar efectos estaticos
que dependen del dngulo de ataque «, de deslizamiento 3, nimero de Mach (Ma) y de Reynolds
(Re). Las funcién g; contempla contribuciones de la velocidad de rotacién ¢; mientras que h; los
movimientos oscilatorios a través de la frecuencia reducida ~ (se define a posteriori).

EVALUACION NUMERICA DE LAS DERIVATIVAS

Las derivativas estaticas Cj;, i = L, D,Y,l,m,ny j = o, 3,p,q,r se obtienen de manera clésica
utilizando expresiones en diferencias para evaluaciones de C; a diferentes j. Las derivativas
dindmicas Cjj, j = ¢, B,p,q,7 (con la combinacién ij que corresponda segin la relacién funcional
adoptada) se obtienen de una combinacién de maniobras apropiadas - méas elaborado que el caso
estatico - que permiten recuperar coeficientes de fuerzas y momentos de manera desacoplada
(en fase y fuera de fase con una excitacion externa).

Por claridad se presenta el caso de fuerzas y momentos longitudinales, los casos de fuerzas
laterales, momento de rolido y guinada tienen un tratamiento andlogo [12, 10]. En [7, 4] se
pueden encontrar detalles de la formulacién presentada en esta seccién. Se considera que las
fuerzas y momentos longitudinales tienen una relacién funcional en términos del dngulo de
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ataque «, velocidad angular de rotacién en cabeceo ¢, y de sus derivadas temporales ¢ y ¢. A
primer orden la variacién de los coeficientes longitudinales §Cr, 0Cp y 6C,, es:

6C; = Cinda + aCigdé + aCiydq + a*Ciydq , i=L,D,m (5)
con a = ﬁ, c una longitud de referencia y Uy, la velocidad de vuelo sin perturbaciones, lejos de
la aeronave. En (5) C;; = aa?i, j = a,a,q,q. Al tomar derivada parcial respecto a cualesquiera

7, el resto permanecer constante.

Obtenidas las derivativas estaticas longitudinales, las dindmicas se encuentran evaluando la
respuesta a una maniobra donde se impone una oscilacién arménica de la aeronave alrededor de
su centro de gravedad (cg). Como las perturbaciones se plantean en el centro de rotacién de la
aeronave, ¢ = &y ¢ = é&. Si ay y w son la amplitud y frecuencia de las oscilaciones respecto el
centro de rotacién, se puede escribir:

a = ag + o sin (wt) , & =q = apwcos (wt) , & =q=—apw’sin(wt) (6)
con ag un angulo de ataque de referencia. En la figura 2d se muestra un esquema de la maniobra
oscilatoria impuesta. Luego de (5) se tiene:

6C; = Ciqaysin (wt) + Cigarpk cos (wt) (7)

we
2U

movimiento arménico, y Cjq = (Cig + Cjq) uno fuera de fase. La ecuacién (7) se puede interpretar
como el primer término de una expansion en serie de Fourier:

con K= aw =

la frecuencia reducida, Cj, = (C’ia — /iQC'iq) un coeficiente en fase con el

~ 2

= 2
Cia =

nT
/ 0C;(t)sin(wt)dt , Ciy =
0

nT
/ 0C;(t) cos(wt) dt (8)
0

arnT arknT

donde dC;(t) representa el incremento en el coeficiente longitudinal generado por la maniobra
de oscilacién de periodo T = %’T
Luego las derivativas dindmicas se obtienen a partir de tres simulaciones donde se impone un
movimiento prescrito a la aeronave. Dos son de origen estatico, las realizadas para determinar
Cia ¥ Ciq, y una donde se encuentra 6C; a partir del movimiento oscilatorio de rotacién alrededor
del cg. Cis y Cig se obtienen de manera indirecta. De (8) se obtiene Cia, luego de su definicién
- y conocido Cjq, - se encuentra un valor numérico para la derivativa Cj;. Conocido Cj4 de una
maniobra de rotacién alrededor de un punto en el espacio (ver esquema de la maniobra en la

figura 2a), de la definicién de Cj, y de (8) se obtiene Cjg.

RESULTADOS

En esta seccion se presentan resultados de derivativas estaticas y dinamicas longitudinales para
dos problemas de interés. Se analiza un ala infinita con un una seccién transversal del perfil ae-
rodindmico NACA 0012. Este caso de prueba permite verificar el algoritmo propuesto replicando
resultados conocidos [1] para el perfil aerodindmico NACA 0012. El dominio computacional es
uno tridimensional emulando un ala de envergadura infinita a través de condiciones de borde de
simetria. El segundo problema analizado corresponde a la evaluacién numérica de las derivati-
vas estaticas y dinamicas longitudinales de una aeronave categoria entrenador primario militar
IA100-B. De esta geometria se tienen resultados [8] obtenidos con otros métodos numéricos.

DERIVATIVAS ALA INFINITA - NACA 0012

En esta seccion se presentan resultados del anélisis de un ala infinita donde la seccién transversal
es la del perfil aerodindmico NACA 0012. La geometria analizada tiene una envergadura b =
1[m], y una cuerda ¢ = 1[m]. El problema se analiza a Re = 6,8 x 10 constante para todas
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Figura 2: Esquema del movimiento impuesto a la aeronave para las maniobras analizadas. a :
rotacién a velocidad ¢ respecto a un punto fijo. b : rotaciéon a velocidad de guinada r. ¢ :
rotacién a velocidad de rolido p. d : variacion armonica del dngulo de ataque «. e : Esquema de
ejes de referencia y direcciones positivas para velocidades angulares, fuerzas y momentos sobre
la aeronave.

las evaluaciones. El dominio computacional es un cilindro con el perfil posicionado en la region
central, donde el punto del 50 % de la cuerda coincide con el origen del sistema de referencia.
Las condiciones de borde de velocidad y tracciéon nula se imponen sobre las fronteras como se
muestra en el esquema de la figura 1b. En la tabla 1 se muestran resultados obtenidos para las
derivativas estaticas y dindmicas longitudinales, en los coeficientes Cp y C;,. Debido a que las
derivativas varian con la frecuencia de la perturbacién, se analizan diferentes x para evaluar su
comportamiento. Se puede observar que para valores de x < 0,04 Cro — CrLa, luego los términos
Cra v Cpg no tienen influencia en las derivativas. Los valores obtenidos que no dependen de
la frecuencia son Cr, = 0,109, Crz = —0,168, Cyq = 0,0265, Cng = —0,0283. Estos tienen
una buena correlacién con los presentados en la literatura [1] (Crgs = —0,179) o los obtenidos
de manera analitica [6] (Crs = —0,164) para el problema bidimensional. Los valores de Cpgq
no se pueden comparar de manera directa ya que en [1] el punto de evaluacién del momento
no estd definido de manera clara. Si bien el modelo del fluido en ambas referencias es diferente
al utilizado aqui (uno no viscoso), estas comparaciones permiten validar el algoritmo utilizado
para obtener los resultados presentados en este trabajo. ,

iUz
& = 23; No se dispone de resultados para comparar con las derivativas dindmicas Cp4, Cpz,
Ca»r Y Cpg presentadas.

En la figura 3 se muestra la distribucién de presién en un estado temporal para la maniobra
dindmica de perturbacién del angulo de ataque junto con algunas lineas de corriente que descri-
ben el campo de velocidad.

Los valores en la tabla 1 estdn expresados en términos de las variables: § = 5, qg=
o0

DERIVATIVAS DE LA AERONAVE 1A100-B

En esta seccidon se muestran resultados de la evaluacién numérica de las derivativas estdticas
y dindmicas longitudinales de la aeronave IA100-B. En la tabla 2a se presentan resultados de
las derivativas estaticas y dindmicas longitudinales obtenidas con el algoritmo y metodologia
propuesta. Se muestran también resultados obtenidos con VLM [8] para algunos coeficientes
disponibles. En la tabla 2b se presentan resultados de algunas derivativas estaticas laterales
obtenidas. Aqui no se presentan comparaciones con VLM ya que el modelo utilizado en [8] no
captura de manera apropiada las interacciones con el fuselaje, de fuerte influencia en los casos
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Tabla 1: Resultados obtenidos para las derivativas estaticas y dindmicas de Cp y C), en el
problema del ala infinita con perfil aerodindmico NACA 0012. Valores constantes: Cr, = 0,109,
Crg = —0,168, Cpyo = 0,0265, Cpq = —0,0283. Todas las unidades en [1/°].

w K C_'La éLq CL& CL& éma C_'mq Cma Cmé
0.6 0.03 | 0.1085 -0.185 -0.0170 0.644 | 0.0254 -0.0745 -0.0461 1.19
0.8 0.04 | 0.1079 -0.181 -0.0132 0.724 | 0.0251 -0.0717 -0.0433 0.886
1.0 0.05 | 0.1072 -0.171 -0.0030 0.747 | 0.0247 -0.0692 -0.0408 0.710

laterales. La comparacion de resultados longitudinales es valida dado que los presentados en este
trabajo corresponden a bajos dngulos de ataque donde los efectos no-lineales - no capturados por
VLM - se pueden despreciar. En las figuras 4, 5a y 5b se muestra el campo de velocidad sobre
la superficie de la aeronave y detalles de algunas lineas de corriente en cercania de la geometria
que se analiza para maniobras de rotacién longitudinal, giro y rolido respectivamente.

Tabla 2: Resultados obtenidos de algunas derivativas estaticas y dinamicas longitudinales de la
acronave analizada. Todas las unidades en [1/rad].

i | Ca Cy Cq Cy Cu  Cy

;| 544 018 1049 -018 -429 -5.22 C; Cir
544 00 1059 0.0 4.02 - v 0111 -0.260

| g 6o aos 60 s o 0 oo
U v e n | 0.097 -0.119

(a) Derivativas estéticas y dindmicas longitudinales de la aero-
nave analizada. k = 0,073. En azul se indican resultados obte-
nidos con VLM [8].

(b) Derivativas estéticas laterales.

Figura 4: Campo de velocidad sobre la super-
ficie de la aeronave y detalles de algunas lineas
de corriente en cercania de la geometria que se
analiza. Maniobra de rotacion longitudinal.

Figura 3: Distribucién de presién en un estado
temporal para la maniobra dindmica de per-
turbacion del angulo de ataque.
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(a) Maniobra de giro. (b) Maniobra de rolido.

Figura 5: Campo de velocidad sobre la superficie de la aeronave y detalles de algunas lineas de
corriente en cercania de la geometria que se analiza.

CONCLUSIONES

El método y algoritmo propuesto son una herramienta numérica que permiten obtener apro-
ximaciones confiables de las derivativas estaticas y dindmicas de una aeronave. Los resultados
obtenidos en este trabajo se ajustan a los presentados en la literatura, obtenidos con otros méto-
dos, para los problemas analizados. En especial las derivativas aerodinamicas para el ala infinita
con perfil NACA 0012 tienen una buena correlacién con los obtenidos utilizando un modelo de
flujo potencial bidimensional. Las derivativas obtenidas de la aeronave IA100-B son comparables
con los resultados obtenidos por VLM para los casos longitudinales.
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REFRIGERACION DEL MOTOR DEL IA-100/B
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RESUMEN

El diserio adecuado del sistema de refrigeracion del motor de un avion es esencial para garanti-
zar su correcta operacion durante todo el vuelo. La temperatura del mismo se debe mantenerse
dentro de un rango muy especifico, lo que hace que el disefio de las tomas de aire, los baffles, los
flaps de capot y la forma del carenado motor y el capot sean criticos para lograr una refrigeracion
eficiente.

En este trabajo se presenta el desarrollo realizado para el avion entrenador bdsico IA-100 B
motorizado con un motor LYCOMING 540. Los estudios se realizaron mediante simulaciones
numéricas de mecdanica computacional con Elementos Finitos y permitieron analizar cada uno
de los elementos que componen el sistema de refrigeracion del motor. En el modelo se utilizaron
elementos porosos con porosidad ortotropica para simular las aletas de refrigeracion de cada ci-
lindro y los radiadores. Para tener en cuenta posibles defectos de instalacion se definieron zonas
con pérdidas de caudal que emulan fallos en los sellos de los baffles.

Para asegurar el cumplimiento de los requerimientos del fabricante del motor se simularon di-
ferentes casos variando dngulos de ataque, velocidades, alturas, condiciones ISA y potencia del
motor.

Palabras clave: REFRIGERACION MOTOR, ELEMENTOS FINITOS, AERO-
DINAMICA INTERNA

INTRODUCCION

Historicamente el diseno de las tomas de aire y los elementos que componen el sistema de
refrigeracién de la mayoria de los aviones con motor a pistén se han realizado utilizando métodos
simplificados basados en las ecuaciones integrales de la mecénica de fluidos [2], estos resultados
son corregidos de forma semiempirica con una metodologia desarrolladas principalmente por
Lycoming [1]. Finalmente los resultados se calibraban mediante ensayos en vuelo.

Figura 1: Esquema de enfriamiento por aire del motor.
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El proceso de enfriamiento por aire de un motor de piston se fundamenta en el flujo que circula
a través de las aletas de refrigeracion de los cilindros del motor. Para lograr esta circulacion,
es esencial establecer una regién de alta presién en la parte superior del motor y una de baja
presién en la parte inferior. La presién elevada en la parte superior se logra mediante las tomas
de aire y una correcta estanqueidad proporcionada por los baffles.

En la seccion inferior del motor, la baja presién se consigue mediante las salidas de aire y los
flaps del capot. Una representacion esquemaética del sistema de enfriamiento por aire del motor
de una aeronave se presenta en la Figura (1).

Para garantizar que el motor trabaje en condiciones éptimas de temperatura el fabricante brinda
curvas de diferencia de presién en funcién del caudal de aire que circula entre la parte superior
e inferior, y por otro lado, el caudal necesario para garantizar el correcto enfriamiento del motor
se obtiene a partir de curvas que relacionan la temperatura exterior y la potencia del motor.
En este, caso el fabricante presenta los graficos para dos curvas de potencia, la méxima y la del
75%. En la figura (2) se muestran las curvas utilizadas en el trabajo.

5
45

195 BHP-{75%)
260 BHP (100%)
...... 260 BHP (extrapolado)

/

Cooling air flow [Ib/s]

0 10 20 30 40 50 60 70 80 -40 -20 0 20 40 60 80 100
Baffle pressure drop [Ib/ft*2] Cooling Air Temp @ engine face [°F]

Figura 2: Curvas de refrigeraciéon del motor LYCOMING 540.

El analisis necesario para verificar el comportamiento del flujo de aire en la zona donde se
encuentra instalado el motor del avién se deben modelar teniendo en cuenta la mayor cantidad
de detalles posibles (flujo interno), ademaés este resultado es muy dependiente de las condiciones
del flujo en la zona externa del avién (flujo externo). Debido a la complejidad del problema este
tipo de anélisis requiere el uso de métodos numéricos que permitan simular flujos transitorios
viscosos.

MODELO

La simulaciones para analizar la refrigeracién del motor del TA-100B se realizan mediante un
codigo de CFD que resuelve las ecuaciones de Navier Stokes incompresibles mediante el método
de Elementos Finitos [3] y [4]. Uno de los puntos a destacar es que el cédigo incluye modelos
de medios porosos que se utilizan para simular elementos como los radiadores y elementos que
producen pérdidas de cargas.

El problema que se analiza presenta flujo externo y flujo interno, que estan fuertemente acopla-
dos. Por lo tanto se modelé el avién completo sin los empenajes, como se puede ver en la figura
(3) y el vano motor haciendo especial énfasis en los elementos que separan las zonas de alta
presién con las de baja presion (baffles), tomas de aire, salidas de aire y radiadores (Ver figura

(4))-

Geometria del motor

El modelo del motor LYCOMING se simplificé dejando solamente los elementos principales. El
punto mas importante dentro del modelo para fluido es el tratamiento que se le da a la zona
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Figura 3: Modelo completo para analisis de refrigeracion.

Figura 4: Detalles de la zona del cowling y el motor.

con aletas de refrigeracion. Debido a que el espacio entre aletas es pequeno resulta muy dificil
modelar dichos elementos. La solucién mas adecuada es definir un medio poroso, con porosidad
ortotrépica, que produzca una pérdida de carga equivalente a las aletas. En la figura (5) se puede
ver la geometria del motor utilizada.

Figura 5: Modelo del motor del LYCOMING 540.

Tratamiento de las aletas. Las aletas de refrigeracién de cada uno de los cilindros se si-
mularon como un medio poroso, mientras que el resto del motor se modelé6 como un elemento
solido. Todas las aletas estan orientadas en la misma direccién y son paralelas al plano axial del
motor, por lo tanto no permiten que el flujo circule en direccién tangente al mismo.

El modelo de medios porosos implementado en el programa de simulacion estd definido a través
de la ecuacién de Darcy-Forchheimer cuya expresién es:

A 1
Tp = DV +CpV? (1)
En esta ecuacion los coeficientes D y C son vectoriales cuando se trabaja con materiales or-

totrépicos.
Para el caso de las aletas se hizo un modelo simple de tres aletas y a partir de ese analisis se
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definieron los valores de D y C. Estos valores luego se ajustaron con las curvas del motor en la
que se presentan la caida de la presién en funcién del caudal para distintas alturas (Figura (2)
izquierda).

Elementos solidos Medios porosos

Figura 6: Detalle del motor y las aletas.

Los valores utilizados para la simulacién de las aletas fueron:

D, = 1le7 C, =1led
D;, = 632756 Cy, = 140
D,, = 632756 Cy, = 140

Como se puede observar se definieron mediante un sistema de referencia local donde el eje normal
es ortogonal a la aleta. Para que el flujo no circula en dicha direccion se utilizan coeficiente cuyo
valor es mucho mas grande.

Tratamiento del radiador EI motor tiene un radiador de aceite el cual requiere un caudal
de aire minimo para garantizar la refrigeracién del mismo. FEn este caso el radiador se simul6
con la misma técnica que las aletas, mediante un medio poroso cuya caida de presiéon obedece
a la ley de Darcy-Forchheimer. Este elemento esta ubicado en la zona de alta presién, como se
puede observar en la figura (7).

Figura 7: Modelo de los baffles y el radiador (en rojo).

Los coeficientes utilizados en la simulacién del radiador son:

D, =0. Cp =384
-Dt1 =0. Ct1 = led
Dt2 =0. Ct2 = led
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Mallado

Se gener6 una mallado tnico con elementos triangulares en la superficie y elementos tetraedros
en el volumen. Se fijaron condiciones de calidad para la superficie a través del skiewnes igual
a 0.65 para los elementos triangulares y 0.92 para los tetraedros. Los elementos en la zona del
motor tienen un tamano minimo de 4mm y un valor méximo de 10mm refinado segin criterios
de cercania y curvatura. Para la parte externa del modelo los tamanos de elementos van desde
10mm hasta 40mm. Las mallas resultantes tienen aproximadamente 10 millones de elementos.

Figura 8: Detalles del mallado de superficie del modelo.

Condiciones de analisis

La correcta refrigeracion del motor se debe satisfacer en todas las condiciones de vuelo. Para
verificar esto se definieron casos de andlisis que contemplan variaciones de distintos parametros.
Para esto se tomaron dos condiciones de vuelo; ascenso y crucero, en cada uno de ellos se modi-
ficaron el dngulo de ataque, altura, condicion ISA, velocidad, potencia del motor y apertura de
los flaps de capot.

Las combinaciones de las variables previamente mencionadas se agruparon en casos, y se pre-
sentan en la tabla (1).

Tabla 1: Definicion de los casos de analisis.

ISA+ | Alfa [°] | Altura [ft] | TAS [m/s] | p [kg/m?] | Potencia [ %] Flap
Caso 0 0 0 8000 81.23 0.9630 75 Cerrado
Caso a 0 5 8000 81.23 0.9630 75 Cerrado
Caso b 15 0 8000 83.44 0.9127 75 Cerrado
Caso ¢ 0 0 8000 78.33 0.9630 75 Cerrado
Caso d 25 0 8000 84.88 0.8820 75 Cerrado
Caso e 0 0 6000 78.77 1.0240 75 Cerrado
Caso f 0 0 4000 54.59 1.0879 85 Cerrado
Caso g 0 0 4000 54.59 1.0879 85 Abierto 20¢
Caso h 0 0 4000 54.59 1.0879 85 Abierto 40¢
Caso i 25 0 4000 56.97 0.9988 85 Abierto 40°
Caso j 0 5 4000 54.59 1.0879 85 Abierto 40
Caso k 0 0 2000 52.98 1.1549 85 Abierto 40°¢
RESULTADOS

Para asegurar una adecuada refrigeracion del motor, se deben considerar cuatro variables: las
tomas de aire, las salidas de aire, los flaps del capot y los baffles. Para satisfacer cada una de
las condiciones de vuelo definidas en la tabla (1) se requiere un andlisis exhaustivo de distintas
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combinaciones de las variables involucradas que, ademéas de cumplir con los requisitos de refri-
geracién, no debian penalizar excesivamente la resistencia aerodindmica del avién.

Los resultados que se presentan en este trabajo corresponden a la configuracién inicial (pro-
puesta con dimensionamiento empirico) y la configuracién final. Cabe mencionar que se rea-
lizaron 9 propuesta intermedias hasta llegar a la configuracién final. Para ello se realizaron mas
de 50 analisis de CFD.

Analisis de la configuracion inicial

Como primer paso del trabajo se analizo6 la configuracién inicial propuesta. Para el caso definido
como Caso 0 (condicién de crucero ) los resultados obtenidos fuero:

» Caudal= 2.02 [Lb/s]
= Factor de recuperacion 0.51

El valor del caudal obtenido presenta un déficit de mas del 21 % respecto al requerido por el
motor y por otro lado el factor de recuperacion es extremadamente bajo ya que la literatura
propone valores cercanos a (.75 para tomas de aire bien disenadas.

Analisis de los Baffles

Lo primero que requiere andlisis en el sistema de refrigeraciéon son los baffles del motor. Su
funcién principal consiste en lograr la maxima estanqueidad en la region de alta presién del
motor. Al mismo tiempo, deben asegurar de que el flujo de aire no experimente separaciones
abruptas, ya que esto podria afectar considerablemente a la eficiencia de las tomas de aire.

La propuesta inicial, se ajust6 a lo largo de los sucesivas simulaciones hasta alcanzar la solucién
definitiva. La Figura (9) ilustra tanto la propuesta inicial como la versién final tras el proceso
llevado a cabo.

Preudocolor Pssudocolor

Var presure Var preswure
- m
— 2500, — 2500,

u

—-5000
o,
Mane 3034

Min: 7718,

—5000

-2000,
Max: 1288,
Mir: -3798,

Figura 9: Comparacién de la propuesta original (izquierda) y el resultado final (derecha) de los

baffles.

Como se puede observar la presién en el interior de los baffles de la nueva propuesta es mucho
mas alta que en la propuesta inicial. Ademads se cambid la posicién del radiador de aceite que
inicialmente estaba unido a los baffles mediante un conducto y pasé a estar directamente en la
parte trasera de los mismos.
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Analisis de las tomas de aire

El modelo inicial del aviéon contaba con tomas de aire que habian sido dimensionadas de forma
empirica. A través de sucesivas propuestas de mejoras, las tomas de aire se fueron modificando
para conseguir el caudal necesario y maximizar el factor de recuperacién. Este factor representa
la eficiencia de la toma de aire, representado por la relacién entre la presion en el interior del
vano motor respecto de la presion total. En un principio se verificé cada uno de los modelos
para la condicién de crucero (caso 0 de la tabla (1)), en caso de cumplir se continué con el resto
de los casos.

Figura 10: Comparacién de la propuesta original (izquierda) y el resultado final (derecha) de
las tomas de aire.

En la figura (10) se puede ver la modificacién de las tomas de aire (aumento considerable del drea)
lo que requirié una modificacion de la linea de forma del cowling. Otra modificacién importante
se dio en la parte interna de las tomas para evitar el desprendimiento del flujo (ver figura (11)).

Pseudecolor
Var: velocity
1000

—75.00 | g T
i
5000

— 25,00

Figura 11: Corte longitudinal que muestra el flujo interno en las dos configuraciones.

En la figura anterior, donde se muestra un corte a la altura de la mitad de la toma de aire
izquierda, se puede observar que el flujo en la nueva configuracién es mas homogéneo. Por otro
lado, se puede observar como se modificé la zona interna el labio superior de la toma para
evitar el desprendimiento del flujo. Otro punto destacable de la nueva propuesta de cowling es
el considerable aumento de la salida de aire.

Analisis de las salidas de aire y los flaps de capot

Las salidas de aire del avién se disenaron para generar baja presién en la zona inferior del vano
motor, esto complementa a las tomas de aire para mejorar el caudal circulante por el motor.
En el caso de los flaps de capot se diseniaron para generar un aumento de caudal en los ca-
sos criticos como el ascenso y ciertas condiciones de vuelo con elevada temperatura ambiente
(ISA+25). En este caso los flaps de capot pueden regular su apertura, siendo la maxima 40°.
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Figura 12: Flaps de capot abiertos (izquierda) y cerrados (derecha).

Resultados de la configuracién final

Los resultados obtenidos para todos los casos definidos en la tabla (1) se presentan en en las dos
tablas siguientes. En la primera de ellas (tabla (2)) se muestra el caudal (Q) requerido (obtenido
de las curvas de la figura (2)) que depende de la temperatura externa y la potencia del motor,
el caudal obtenido en la simulacién y la diferencia en porcentaje entre ambos. Como se puede
observar en la mayoria de las condiciones de vuelo se cumple con el requerimiento de caudal
del fabricante, sin embargo hay algunas condiciones en las que no se satisface el caudal minimo
necesario (Caso d, Caso fy Caso i). Estas condiciones son se dan con temperatura externa muy
elevada (ISA+425) y se pueden subsanar utilizando mezcla rica para o modificando la velocidad
de vuelo.

Tabla 2: Definicion de los casos de analisis.

Caso | Temp face [° F] | Q requerido [Lb/s| | Q obtenido [Lb/s] | Diferencia %
Caso 0 30.56 2.45 2.9941 22.21
Caso a 30.56 2.45 2.9733 21.36
Caso b 57.50 2.80 2.9936 6.92
Caso ¢ 30.56 2.45 2.8693 17.11
Caso d 75.60 3.20 2.7213 -14.96
Caso e 37.60 2.60 3.1746 22.10
Caso f 44.78 2.50 2.3369 -6.52
Caso g 44.78 2.50 2.5639 2.56
Caso h 44.78 2.50 2.7483 9.93
Caso i 89.80 3.20 2.6030 -18.66
Caso j 44.78 2.50 2.5163 0.65
Caso k 51.90 2.60 2.7954 7.52

En la tabla (3) se presentan los valores de presién en la zona de los baffles, en el vano motor y
finalmente se presenta el factor de recuperacion. Para el calculo de las presiones se tomaron 6
puntos en cada zona y se promediaron. Estos puntos se ubican sobre los cilindros, tanto en la
parte superior como en la parte inferior.

Si se comparan los resultados obtenidos con los de la configuracién inicial se puede ver que se
logré una mejora sustancial, ya que el caudal estd por encima del valor requerido en casi todos
los casos y factor de recuperacion promedio es del orden de 0.71, alcanzando el méximo valor
de 0.747 para la condicion de crucero.

Si bien los principales resultados para evaluar cada una de las propuestas fueron el caudal de
aire que circula a través de las aletas del motor, el salto de presion entre las zonas de presion
alta y baja y el factor de recuperacién, también se utilizaron resultados cualitativos como lo son
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Tabla 3: Definicion de los casos de andlisis.

Caso | P baffles [Pa] | P vano [Pa] | A P [Lb/ft?] | F recuperacién
Caso 0 2374.0 21.8 49.40 0.747
Caso a 2325.7 31.9 48.17 0.732
Caso b 2371.0 30.8 49.14 0.746
Caso ¢ 2165.7 39.2 44.66 0.733
Caso d 2160.3 39.0 44.55 0.680
Caso e 2336.7 35.8 48.32 0.735
Caso f 1168.7 9.3 24.35 0.721
Caso g 1187.0 -316.3 31.57 0.732
Caso h 1123.5 -475.0 33.97 0.693
Caso i 1116.7 -483.0 33.59 0.689
Caso j 1140.8 -271.0 29.65 0.704
Caso k 1084.0 -483.2 32.91 0.669

las lineas de corriente. A través de las mismas se puede ver la forma en que circula el aire y
da una idea clara de zonas de flujo de baja energia y zonas con desprendimientos. En las figura
(13) se muestran las lineas de corriente para la configuracién final.

Figura 13: Visualizacién del flujo mediante lineas de corriente.

Los resultados obtenidos en esta etapa se deberan verificar mediante diversos ensayos en vuelo
con los cuales, mediante mediciones de temperaturas de cabeza de cilindro y caudales de aire
circulante, se podréd optimizar el funcionamiento del sistema de refrigeracion.

CONCLUSIONES

En el trabajo se presentan de forma resumidas las tareas realizado para mejorar el sistema
de refrigeracién del motor del IA-100/B. Se trabajé en los cuatro elementos principales que
componen el sistema de refrigeracién y se verificé el cumplimiento de los requerimientos del
fabricante para cada una de las condiciones de vuelo. En una siguiente etapa de disefio se deben
verificar cada uno de los elementos desde el punto de vista estructural y determinar posibles
interferencias entre los distintos elementos.
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Resumen

El objetivo de este trabajo es presentar de forma detallada la instalacion experimental para ensayos en tinel
aerodinamico con visualizaciéon de humo desarrollado en el GIAI (Grupo de Ingenieria Aplicada a la
Industria - UIDET GTA-GIAI de la Universidad Nacional de La Plata) y utilizado en colaboracion con el
Instituto Universitario de Microgravedad “Ignacio Da Riva” de la Universidad Politécnica de Madrid
(IDR/UPM).

Se desarrolld una instalacion experimental, compuesta por un tinel aerodinamico de baja velocidad, una
maquina de generacion de humo y un sistema de iluminacion estroboscopica, la cual se ha mostrado eficaz
para el estudio de fendmenos no estacionarios de naturaleza ciclica. Dos campos de estudio se han
desarrollado con esta instalacion: por un lado, el estudio del efecto Magnus sobre cuerpos cilindricos en
rotacion, para diferentes velocidades angulares y del aire [1, 2] y, por otro, el estudio de placas planas
oscilando con vibracion forzada a torsion. Este ultimo campo de estudio se ha iniciado recientemente en
colaboracion con el IDR/UPM y se ha enfocado en el analisis del flujo alrededor de una placa plana
oscilando en cabeceo con amplitud constante, diferentes angulos medios y diferentes frecuencias. El
objetivo de este trabajo de colaboracion es complementar los estudios de inestabilidades aerodinamicas a
torsion llevadas a cabo previamente [3, 4].

Ambos estudios seran empleados en este trabajo como casos de estudio para explicar los componentes, el
funcionamiento y los trabajos futuros de la instalacion experimental analizada.

Introduccion

El tinel aerodinamico de baja velocidad descripto en el presente trabajo ha sido desarrollado con el objeto
de realizar dos tipos de ensayos: uno de mediciones de fuerzas de sustentacion y resistencia aerodinamicas,
y otro de visualizacion de flujo en torno a modelos sometidos a rotacion para el estudio del efecto Magnus
[1, 2]. Gracias a diferentes tipos de ensayos de fenomenos no estacionarios ciclicos es que la instalacion se
fue perfeccionando con el objeto de obtener visualizaciones que permitan explicar los resultados de las
mediciones de fuerzas. Asi mismo, mediante ensayos de interlaboratorio entre el GIAI y el IDR, se han
podido realizar visualizaciones para contrastar resultados determinados en el tinel AB6 que posee dicha
universidad.

Los ensayos de visualizacion de flujo pretenden mostrar el campo de flujo momentaneo alrededor de un
cuerpo, asi como desprendimientos, torbellinos y puntos de estancamiento. Como la intencion principal de
estos ensayos es poder visualizar fendmenos no estacionarios ciclicos, se necesita sincronizar en frecuencia
el flujo respecto al movimiento de un cuerpo (rotacion en caso de estudio del efecto Magnus y batimiento
en caso de placas planas oscilando con vibracidon forzada) con el equipo de iluminacion. Para esto se debe
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montar un sistema generador de humo como agente visible, un acondicionador para la cantidad de humo,
una boquilla inyectora, una luz estroboscopica para sincronizar el movimiento con el flujo y una camara de
fotos para obtener una fotografia o video, segiin necesidad, para el analisis de flujo y posteriores mediciones
indirectas de posiciones y dimensiones de desprendimientos y torbellinos.

El presente trabajo describe la instalacion experimental junto a sus componentes, el funcionamiento para la
determinacion de visualizaciones de flujo en torno a los cuerpos, junto a algunos ejemplos de desarrollo
realizados en el mismo y trabajos futuros.

Desarrollo

Instalacion Experimental

Basado en la Norma IRAM 19004 (AMCA 210) se construy6 un tunel de viento para la realizacion de
ensayos aerodinamicos de fendémenos no estacionarios ciclicos. El mismo consta de las siguientes secciones
y componentes:

A B fC D

L T ——
i
(=
— Ul
% =
E I R

~——260-— 1530 1
2200 350 —

Figura 1 — Diseflo del tunel de viento y sus secciones (dimensiones en mm)

A - Seccion de Prueba: El tinel tiene una seccion transversal de 0,2 x 0,2 m: la seccion de prueba tiene una
longitud de 0,3 m, donde se monta el modelo a ensayar. El interior se encuentra revestido de cartulina negra
con el fin de generar contraste con la iluminacion del humo. La seccion de prueba esta provista de dos
ventanas, una lateral fija de acrilico y una superior movil, con el objeto de acceder a los modelos. Mediante
estas ventanas se realiza la iluminacion del modelo en frecuencia y la toma de fotografias o videos.

En la parte inferior externa de la misma se encuentra una bancada, donde se monta la balanza para la
medicion de fuerzas.

B - Seccion de medicion de presiones: Esta seccion es donde se miden las presiones estaticas y la total con
el objeto de determinar la velocidad de la corriente dentro del tiinel. Posee una toma de presion total en el
centro y cuatro tomas de presion estaticas ubicadas una en cada pared. Las tomas de presion estatica se
encuentran conectadas entre si y tienen una sola salida al medidor de presiones (ver equipamiento -
Micromanometro)

En la figura 2 se puede observar la seccion de prueba y la seccion de medicion de presiones.
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Figura 2 — Seccion de prueba y seccion de medicion de presiones

C - Seccion de enderezadores de flujo: Los mismos estan construidos de caios de PVC de 2 cm de diametro
y poseen un largo de 10 cm. Se encuentran pegados entre si y cubren toda la seccion del tinel.

D - Difusor: Cumple la funcion de adaptar la salida del soplador al tunel. Tiene 350 mm de largo y genera
una contraccion del 50% de la seccion del tanel.

Equipamiento
A continuacién se presentan los elementos que se adicionan al tunel de viento para la realizacion de los

€nsayos:

Soplador: Es del tipo centrifugo con un caudal nominal de 7.000 m3/h. El mismo posee un motor trifasico
Siemens Schuckert de 3 HP. Para obtener diferentes caudales se utiliza un variador de frecuencia que se
encarga de regular la velocidad de rotacién del motor.

Variador de frecuencia: Es de uso comercial marca ABB modelo ACS150. Se utiliza para poder variar la
velocidad de rotacion del motor del soplador y asi, seleccionar el caudal deseado para el ensayo.

Micromanometro: Micromanometro diferencial de columna inclinada de alcohol marca R-Fuess. EI mismo
se conecta a las dos tomas de presion, la estatica y la total; de este modo se puede conocer la presion
dindmica de manera directa.

Rango: 0 — 200 mm Col. Agua. Resolucion: 0,05 mm Col. Agua.

Balanza: Balanza digital marca Schwyz modelo DINDIG10N. La misma se encuentra montada sobre la
bancada ubicada en el piso del tinel del lado exterior. Sobre el sensor de la balanza se encuentra montado
el motor que permite el giro de los modelos.

Rango: 0 — 10 N. Resolucion: 0,005 N.

Tacometro estroboscopico: Marca Lutron modelo DT-2239A. Se utiliza dicho instrumento para la medicion
de las velocidades de rotacion de los modelos desde afuera del tunel a través de la ventana de acrilico.
Rango: 100 — 10000 rpm. Resolucion: 1 rpm.

Barémetro: Marca Druck modelo DP1740. Se utiliza para conocer la presion atmosférica en la seccion de
pruebas.

Psicrometro: Se utiliza para la determinacion de las temperaturas de bulbo humedo y seco. Mediante la
medicion de estos parametros y la presion atmosférica se puede determinar la densidad del aire en la seccion

de pruebas.

Camara de fotos y soporte: Camara fotografica marca Nikon modelo D7000 sobre soporte tripode
convencional de fotografia.
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Magquina de humo: Maquina de humo comercial utilizada para ambientacion marca MLB modelo Z400.
Posee accionamiento a distancia.

Acondicionador del humo: Sistema de cafieria de acero inoxidable que permite regular el pasaje de humo
necesario a la seccion de prueba. De aqui sale la cafieria a la boquilla inyectora de humo. Este elemento se
encuentra acoplado a un sistema de extraccion de humos remanentes.

Caracterizacion

Con el fin de conocer los perfiles de velocidad y la intensidad de la turbulencia a diferentes velocidades de
la corriente se realizo una caracterizacion del flujo dentro de la seccion de pruebas.

Con un sistema de tubo Pitot, se midi6 la velocidad en nueve puntos de la seccion de pruebas y se calculd
la velocidad media a diferentes velocidades de la corriente.

Para el estudio de la turbulencia se utilizé un sistema de medicidon de hilo caliente DANTEC Streamline
90N10 con el cual se midi6 la velocidad de la corriente en el eje longitudinal, eje x y en el perpendicular a
este, eje y (Figura 3), de esta manera se determind la intensidad de la turbulencia segin el eje x.

Seccidm de prucbas

1

Puntos de medicion {L x |

19 by

it

Figura 3 — Seccion donde se realizo la caracterizacion

Se tomaron mediciones en 19 puntos, segun el eje y del tinel a una altura correspondiente al centro de la
seccion, discretizando el ancho de la seccion de pruebas del tinel cada 1 cm, para cada velocidad de ensayo
Para tal fin se dot6 al tinel de una guia lineal externa con un soporte, que permitia movilizar el sensor de
hilo caliente sin generar perturbaciones en las mediciones.

La intensidad de la turbulencia segtn el eje x del tunel de viento se sitiia entre el 2 y 3% en la zona central
donde se ubican los modelos.

Instalacién de visualizacion

Como se menciond anteriormente, para los ensayos de visualizacion de fendmenos no estacionarios, se
utilizoé una luz estroboscdpica para iluminar el cuerpo de manera lateral y una camara montada en la parte
superior (Figura 4).

Luz
Cimara Estrobascopica

==
, ==
!
) = M@
fur =
Estroboscéplca sentido levagiro

Alotor
Sistema generador

de humao

Figura 4 — Sistema completo de visualizacion y obtencion de fotos (vista de frente y en planta)
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Ensayos relacionados al Efecto Magnus

En este tipo de ensayos el cuerpo se encontraba en rotacion sobre su eje principal mediante el uso de un
motor eléctrico que permitia variar su velocidad de giro mediante un variador de tension. A su vez este
conjunto se encontraba montado sobre una balanza que permitié la medicion de la sustentacion y la
resistencia aerodinamicas. Por otro lado, se media la velocidad de la corriente libre obteniendo, por ejemplo,
los siguientes resultados:

3,5
3,0
2,5
2,0
S 1,5
1,0
0,5

0,0
0,0 0,2 0,4 0,6 0,8 1,0 1,2

u/v

Figura 5 — Resultados de ensayo de un cuerpo cilindrico de seccion cuadrada en rotacion (CL: coeficiente
de sustentacion, u: velocidad tangencial (w.r) , v: velocidad de la corriente libre) El circulo rojo es el
punto que corresponde a las imagenes de la Figura 6.

¥ m's
@ = 1950 mpm

@ = 1950 rmpm

Departamento de Ingenieria Aeroespacial - Facultad de Ingenieria - UNLP



CAIA7

ges0 Arge,
(_’a“?' & "h"’o

A % 4 Z
\ . i ) UNIVERSIDAD
\ 7° Congreso Argentino de QB PR NACIONAL
Ingenieria Aeronautica i S&e7/ DE LA PLATA

=)

B=45"
=77 m's
@ = 1950 mpm

@ = 1950 rpm

Figura 6 — Resultados de ensayo de visualizacion de un cuerpo cilindrico de seccion cuadrada en rotacion
y analisis de la posicion de los torbellinos.

Este mismo ensayo se ha realizado en cuerpos cilindricos de diferente seccion (decagono, octdogono,
hexagono, cuadrado, triangular y placa plana (gruesa y fina). A continuaciéon, se presentan algunos
resultados a modo de ejemplo:

Figura 7 — Ejemplos de resultados de ensayo de visualizacion de un cuerpo cilindrico de seccidén
triangular y otro de una placa plana.

Ensayos relacionados a estudio de placas planas oscilando con vibracion forzada a torsion

Los ensayos de visualizacion de placas planas oscilando se realizaron a partir del trabajo previo que se
vienen llevando a cabo en el instituto IDR del ETSIAE de la Universidad Politécnica de Madrid. En dicho
instituto se realizaron ensayos de medicion de fuerzas y vibraciones, donde se pudieron detectar diversos
comportamientos asociados a la estabilidad de la placa en funcion de la velocidad del viento y el angulo de
inclinacion de esta [3, 4]. Para un mejor entendimiento de los fenomenos fisicos que dan lugar a esos
comportamientos se requieren ensayos de visualizacion de flujo.
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Por tal razon se disefid un sistema de vibraciones sinusoidales forzadas, descrito en la figura 8, y un modelo
acorde a la instalacion de visualizacion de referencia y se realizaron diversos ensayos de visualizacion para
diferentes velocidades de la corriente libre, angulos de inclinacion y vibraciones ciclicas definidas con un
motor de corriente continua y un regulador de voltaje. El montaje se realizo sobre las paredes exteriores del
tunel y dentro de la seccion de prueba s6lo se monto la placa plana.

A continuacion, se presentan los resultados obtenidos en el IDR correlacionados con las visualizaciones.

0=-10°
v=5m/s
U A i N e f=1500 Hz

Figura 8 — Izquierda: esquema de la vista en planta del montaje de vibraciones forzadas para
visualizacion con humo, 1) modelo de placa plana, 2) paredes del tunel, 3) biela, 4) manivela conectada al
motor. Derecha: ejemplos de resultados de ensayo de visualizacion de una placa plana oscilando
sinusoidalmente.

02

Acrodinamica Inestable
0.1

0.2f

03

0.4

Figura 9 — Ejemplos de resultados de ensayo de medicion de fuerzas y vibraciones correlacionado con los
ensayos de visualizacion.(Grafico: Eje x: Velocidad reducida, Eje y: derivativa aecrodindmica)
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Conclusiones

Los ensayos de visualizacion permiten identificar y entender los comportamientos de un cuerpo con
movimiento ciclico a partir de analizar el flujo entorno al mismo. En este caso, el tinel fue utilizado con el
propdsito de medir fuerzas aerodinamicas y visualizar los desprendimientos que expliquen el
comportamiento, en el caso del efecto Magnus de la sustentacion y en el caso de las placas planas oscilantes
de comportamientos dinamicos (amortiguado, sub amortiguado y critico).

Gracias a las fotografias y videos se pudo comprender el comportamiento de la generacion de sustentacion
oscilante producida por el efecto Magnus en cuerpos de seccién roma (cuadrados, tridngulos) cuyos bordes
afilados generan desprendimientos y torbellinos claros. Asi mismo, estos estudios han permitido
fundamentar los ensayos realizados en otro tunel aerodinamico y poder correlacionarlos para poder
comprenderlos.

La presente instalacion experimental para la visualizacion con humo es una herramienta que, sumada a la
medicion de fuerzas y vibraciones, permite completar los ensayos experimentales utiles para cualquier
estudio de fendmenos no estacionarios ciclicos.

Trabajos futuros

Se prevé trabajar en la medicion de la distancia de los torbellinos asociados en un mismo ensayo, y a la
medicion de sustentacion y resistencia aerodinamicas en frecuencia con el objeto de determinar cuanto
afecta la distancia de separacion del desprendimiento respecto al cuerpo.

Asi mismo, continuar colaborando con los ensayos en la linea que lleva el IDR asociada a la placa plana
oscilando.
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RESUMEN

Este articulo muestra el trabajo realizado en el denominado tunel Mayor de la UTN Facultad
Regional Haedo. Este es un tunel tipo Eiffel con una zona de prueba de 1.27 x 1.27 metros y un largo
de 3 metros, aproximadamente, y estd equipado con un ventilador axial de 25 HP. La velocidad
mdxima que se alcanza en la zona de prueba es aproximadamente de 80 Km/h.

Este trabajo es parte de un proyecto cuyo objetivo es mejorar la calidad del flujo actual del tunel (no
uniformidades espaciales y temporales) que afectan directamente la calidad de las mediciones.

Para lograr este objetivo, se propuso la construccion de una camara de tranquilizacion que permita
mejorar la uniformidad del flujo de aire a lo largo de la zona de prueba del tunel.

En este articulo se muestra el diseio propuesto y construido, la comparacion de modelos de la
camara de tranquilizacion con los resultados experimentales obtenidos en tunel de viento. Por otro
lado, se muestran simulaciones computacionales para predecir la mejora una vez montada la camara.

Palabras clave: CALIDAD DE FLUJO, CALIBRACION, PRESION, VELOCIDAD, TUNEL DE
VIENTO

INTRODUCCION
El Tunel Mayor de la UTN Facultad Regional Haedo es un tinel subsénico de baja velocidad de uso

general, que fue originalmente disefiado para ensayar modelos a escala tanto de vehiculos y estructuras
terrestres como de aeronaves.

Figura 1. Vista actual del tunel de viento mayor. Modelo 3D.

Alrededor del afio 2000, y en un intento por mejorar la calidad del flujo, se le agrego6 al tunel un
HoneyComb inmediatamente luego de su contraccion. Este dispositivo consta de chapas dobladas
formando una geometria de panal de abejas que cumplen el objetivo de homogeneizar el flujo. Como
refuerzo estructural, las chapas estan montadas sobre una “cruz” de madera de 20mm de espesor, como
se muestra en la Figura 2.
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El sistema original de motorizacion del tinel constaba de cuatro ventiladores axiales. En los ultimos
afios se identifico que este sistema presentaba fluctuaciones en la presion dinamica y bajo rendimiento,
conduciendo a una pérdida considerable de la presién dindmica en la salida. A través de un estudio de
las pérdidas de carga y analisis de la relacion costo-beneficio, se exploraron dos alternativas: la
modificacion del sistema utilizando los cuatro ventiladores originales y la implementacion de un
ventilador unico. El andlisis reveld que el sistema de un ventilador inico ofrecia un aumento en la
velocidad de la camara, una disminucion del nivel sonoro y una mejora en la calidad del flujo. La
empresa Ing. H. Ciarrapico Aerotécnica fabrico el ventilador con un tinico motor de 25Hp de 6 polos.
Se instalo en el tunel junto a un difusor a la salida para la recuperacion de la presion dindmica como se
muestra en la Figura 1.

Figura 2. Vista del HoneyComb

Se realizaron simulaciones computacionales cualitativas de la zona lindante a la contraccion del tinel.
Como se observa en la Figura 3, al lado de la admision del tinel hay una oficina que influye
negativamente en el patrén de flujo. Se llegd a la conclusion de que la esquina de la oficina
presentaba un borde afilado y que era responsable de gran parte de la no uniformidad y vorticidad del
flujo de aire en la zona de la contraccion . La adicion de un radio de entrada tuvo como objetivo
mitigar este problema, como se muestra en la Figura 3 izquierda en color azul. En la misma figura,
observamos las simulaciones bidimensionales en un plano horizontal . En (a) sin radio de acuerdo, el
flujo presenta una asimetria en su velocidad en la entrada hacia la derecha. En (b) con radio de acuerdo
se mejora la simetria de velocidades por izquierda y por derecha a la entrada de la contraccion.

Figura 3. Simulaciones cualitativas de la entrada, plano horizontal.
Por otro lado, se realizaron simulaciones para contemplar la construccion de una cavidad en el piso del

Laboratorio a la altura de la contraccion. En la Figura 4 se observa como mejora la uniformidad del
ingreso del flujo en la contraccion para la simulacion (b). Esto se corrobora en la simulacion
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tridimensional (c) de la misma figura donde se constata que la presencia de la cavidad y el radio de
acuerdo disminuye la vorticidad a la entrada y mejora la uniformidad. Se decidid entonces la
construccion de la cavidad y el radio de entrada.

(b)

Figura 4. Simulaciones cualitativas de la entrada, plano vertical y 3D.

Como menciona J.B Barlow [1], existen tres factores de suma relevancia que deben ser analizados y
controlados para finalmente disponer de un tinel calibrado y apto para los tipos de ensayos que se
esperan realizar. Se desea que el flujo en la camara de testeo sea uniforme, estacionario y no
turbulento, si esto no ocurre la extrapolacion de los datos mesurados hacia el modelo de gran escala no
sera nunca satisfactoria. Existe una diferencia clave entre el flujo no estacionario o inestable y la
turbulencia, una diferencia arbitraria pero practica. El flujo inestable es principalmente causado por
una separacion del flujo intermitente que se manifiesta por lo general en bajas frecuencias. La
turbulencia involucra fluctuaciones de mayor frecuencia relacionadas con diversos factores, de
motorizacion, acusticos, de capa limite, entre otros.

Con el objetivo de evaluar la calidad de flujo luego de las modificaciones se realizd un mapeo
transversal del tunel. El mapeo se realizo utilizando una sonda calibrada de 5 agujeros de desarrollo
propio del Laboratorio montada en un sistema X-Y de movimiento sincronizado. Las 5 tomas de
presion se conectaron a un sistema de adquisicion de presiones denominado SAPY que es también
desarrollo propio del Laboratorio. El sistema mide presiones durante 20 segundos en cada punto con
una frecuencia de 100 Hz demostrando una incertidumbre menor al 4% sobre el valor medido [3]. Se
realizaron mediciones de presion en 400 puntos, se convirtieron los valores de presion a velocidad
valiéndonos de una calibracion realizada en otro tinel de viento disefiado para esa tarea especifica [4].
En la Figura 5 se muestra el resultado del mapeo y ademas se muestra con un contorno negro el limite
geométrico de la camara de testeo. El plano transversal de la camara de testeo tiene una dimension
aproximada de 127 cm2 . La superficie mapeada alcanza los 70 cm2 . En el grafico se puede ver la
magnitud de la velocidad en una escala de rojo a amarillo. Se puede apreciar con claridad la caida de
velocidad generada por la cruz del Honeycomb. La magnitud de la velocidad varia desde los 12 m/s en
las posiciones alineadas con la cruz hasta los 14 m/s en las zonas que no estan alineadas. Por otro lado,
en la escala de colores azules se pueden ver las componentes de la velocidad contenidas en el plano
utilizando la descomposicion de Reynolds . Donde:

u(x) = ulx) + u'(x) M

En la Figura 5 se indica por VR a la parte desviadora de la magnitud del vector velocidad media en el
plano. Es decir, que el vector VR esta conformado por el vector velocidad en el plano menos la
velocidad media respectiva a cada componente. La descomposicion de Reynolds tiende a revelar mas
vortices porque los vortices frecuentemente se mueven a velocidades cercanas a la velocidad media
local [5]. Se observa claramente la presencia de cuatro vortices, uno por cada cuadrante del
Honeycomb. Se observa ademas una estructura secundaria en el cuadrante superior izquierdo. Se
puede ver claramente que en los cuadrantes superiores la velocidad media tiende hacia arriba y en el
inferior hacia abajo. Se presume que estos vortices son generados por desprendimientos en la zona de
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la cruz. Probablemente se encuentren en un rango de baja frecuencia por su escala con respecto al
didmetro hidraulico del tinel. Por lo tanto, a priori se observa que la zona de testeo presenta una baja
uniformidad de velocidad y fluctuaciones probablemente a baja frecuencia. En este rango de
frecuencias se producen fluctuaciones en la presion dinamica, angulo de ataque y deslizamiento
lateral, lo que puede llevar a errores en las mediciones estaticas [2]. Por ende, la seccion de testeo
manifiesta no uniformidades en

VR (m/s)
2.5e03 002 Q.05 Q.1 0.2 5.7e-01

Velocidad (m/s)

\ 126401 12,5 13 1.46+01 /
e |

Figura 5. Mapeo del tiinel de viento mayor

el flujo de aire y fluctuaciones temporales de baja frecuencia pese a las modificaciones recientemente
realizadas.

De lo expuesto previamente, queda de manifiesto que las modificaciones previas no lograron
compensar adecuadamente las no uniformidades espaciales y temporales en la zona de testeo. Esto
motivo el desarrollo de una camara de tranquilizacion Se espera que, ademas de resolver los
problemas enunciados, esta cimara reduzca los niveles de turbulencia.

El objeto de este trabajo es dar a conocer el estado de avance del proyecto de la nueva camara de
tranquilizacion y proponer nuevas actividades a desarrollar para obtener una calidad de flujo apta para
los ensayos que se esperan realizar.

METODOLOGIA

La nueva camara de tranquilizacién del tunel mayor del Laboratorio es un disefio de varios modulos
que seran ubicados en el inicio de la contraccion del tunel. A diferencia del HoneyComb actual, que se
encuentra actualmente al final de la contraccion, la nueva camara se ubicara aguas arriba y sera
atravesada por una menor velocidad de aire. El disefio modular permitird el mantenimiento y la
limpieza de los modulos para evitar el problema de su capacidad para acumular polvo. El polvo
siempre tiene una distribucion no uniforme. Por lo tanto, la porosidad del médulo y la caida de presion
cambiaran, lo que a su vez cambiara la distribucion de velocidad y angularidad en la seccion de prueba
de una manera impredecible con el tiempo [1]. Cada médulo sera construido siguiendo una estrategia
que ya se probo en el Laboratorio para el caso de otro tinel mas pequefio. El disefio consta de placas
de policarbonato alveolar de 10mm de espesor cortadas en forma de tiras de 100 mm apiladas y
pegadas con sellador a base de silicona, una sobre otra de manera que el aire circula a través de
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rectangulos de 9x10mm. Diferentes mallas con relacion de area abierta y tamafio se combinaron para
optimizar la reduccién del nivel de turbulencia, teniendo en cuenta que la maxima supresion de
turbulencia para una pérdida de presion total dada se obtiene con una combinacion tipo cascada de
mallas supercriticas con un tamafio de malla decreciente en la direccion del flujo [6]. Segin lo medido
en el laboratorio la pérdida de carga para la camara de tranquilizacion del tiinel pequefio calculada para
la méxima velocidad 3.98 m/seg es de 47.07 Pa . El coeficiente k caracteristico de la camara resulta:

A 47.07152 Pa
k=—L—= = 4.91 2)
%pvz .51.21Kg/m 398 m/s

Suponiendo la misma performance llevada a la cdmara de tranquilizacion del tinel mayor tendriamos
a una velocidad en la cdmara de tranquilizacion de 5.7m/s y una pérdida de carga estimada en 96.5 Pa.

Ap= —kpv' =+ 491 1.21Kg/m" 5.7°m/s = 96.5Pa  (3)

El honeycomb actual de la Figura 2, dado que carece de screens tiene un K més bajo igual a 0.36, pero
al encontrarse en una zona de mayor velocidad presenta una pérdida de carga mayor que la que tendria
la nueva camara de tranquilizacion con su mejora en la calidad de flujo. La pérdida de carga para 25
m/sy k = 0.36esde 136 Pa.

Por lo expuesto la nueva camara de tranquilizacidén no solo permitira mejorar la calidad de flujo dentro
de la camara de ensayos si no que se estima presentara una reduccion del 29% en la pérdida de carga,
por lo cual se podra obtener con la misma potencia instalada una velocidad maxima superior.

@ b © (@

[ > \| \ 3 » .

~—150 —=| 100 |=—141—] 68 |—
Figura 6. Disefio de la nueva camara de tranquilizacion (mm)

En la Figura 6 se puede observar el disefio de la camara. Se trata de una matriz de 3x4 médulos de
788 mm de ancho, 700 mm de altura y 465 mm de profundidad. Cada modulo esta conformado por 4
componentes, 3 mallas metalicas y un honeycomb, en una estructura de chapa.

Se realizd un calculo detallado entre varios tipos de mallas disponibles comercialmente, quedando
seleccionado el conjunto que menor caida de presion generaba. El Honeycomb quedé conformado por
70 tiras de policarbonato alveolar apiladas con silicona. En la Tabla 1 se pueden ver las caracteristicas
referenciadas a la Figura 6. Donde Rd es el nimero de Reynolds referido al didmetro de entramado o
espesor de policarbonato.
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Tabla 1. Caracteristicas de cada componente

Diametro ]
Screen AISI 304 N° [mm] Luz Area abierta Rd
(a) 10 0,6 1,984 58 % 232
(c) 14 0,4 1,410 64 % 155
(d) 25 0,16 0,687 66 % 62
honeycomb (b) - 0,2286 - 67 % 89
K =K + %: K= (35558’ @

Se calculan los coeficientes de pérdida de carga usando las estimaciones que se muestran en las
Ecuaciones 4 [6] . Donde 3 es igual al area abierta o el porcentaje del total de area frontal vacia de la

camara.
Tabla 2. Coeficientes de cada componente
Screen 1 2 3 Honeycomb
drea abierta 58,3% 63,5% 65,9% 67 %
Rd 232 155 62 89
K0 0,647 0,432 0,357 0,321
K 0,884 0,788 1,247 0,944
fa 0,531 0,559 0,445 0,514
fl 0,728 0,748 0,667 0,717
fo= 1411( fy,= \/11T1< ©)
Tabla 3. Coeficiente total de un modulo
Screen Honeycomb Total
K 2,920 0,944 3,864
fa total 0,132 0,514 0,068
fl total 0,363 0,369 0,134

En la Tabla 3 se observan los coeficientes totales obtenidos, por un lado el coeficiente de pérdida de
carga total K = 3.864 y por otro lado los coeficientes de reduccion de turbulencia axial y lateral
respectivamente. Segiin esta estimacion, la camara de tranquilizacion proyectada reduciria en un
93.2% la turbulencia axial y en un 86,6% la turbulencia lateral, con una pérdida de carga de 75 Pa
aproximadamente.
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Se llevo a cabo la elaboracion de un prototipo de médulo de camara de tranquilizacion para evaluar su
performance antes de fabricar los 11 restantes. Se realizaron mediciones de pérdida de carga
insertando al prototipo dentro de una manga de plastico reforzado para mantener el area constante. El
prototipo en conjunto con su manga fueron ubicados en la camara de testeo del tinel de viento mayor.
Se ubicaron dos tubos pitots uno aguas arriba y otro aguas abajo, como se observa en la Figura 7. Se
obtuvo una caida de presion medida en diferentes posiciones y con diferentes sensores de 96 Pa
aproximadamente [7]. Una caida de presion similar a la de la camara construida en el tinel de viento
menor pero mas de un 20% de la estimada con el método descrito previamente.

Figura 7. Ensayo de performance de prototipo

PREDICCIONES DE LA MEJORA

Actualmente se esta desarrollando un modelo computacional del tunel. Se realizé una primera
simulacion computacional del Tunel de viento sin el HoneyComb original para comparar con un
mapeo. El andlisis del modelo computacional se llevo a cabo mediante el software OpenFOAM®.

Especificaciones de la configuracion:

e Geometria: Se incluyd parte de la infraestructura del Laboratorio, principalmente los
volimenes lindantes a la contraccion del Tunel. Se hizo un disefio 3D.

e Mallado: Se utiliz6 un mallador integrado llamado snappyHexMesh. Se tomo una malla base
y se refind la misma basandose en la geometria definida previamente. Se definieron niveles de
refinamiento especificos para diferentes regiones y superficies, indicando el nivel de
refinamiento de la malla en esas areas. Se establecid una tolerancia relativamente baja para la
no-ortogonalidad de las celdas. Se establecieron diversos controles de calidad de malla que
permitieron hallar la convergencia de la misma.

Figura 7. Vistas frontal y superior del mallado.
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e Modelo de turbulencia: Se utilizé el tipo de Simulacion de las Aproximaciones de Reynolds,
donde las ecuaciones de Navier-Stokes se promedian para obtener un conjunto de ecuaciones
que describen el comportamiento promedio del flujo. El modelo de turbulencia elegido fué el
k—QSST (Shear Stress Transport) por ser un modelo robusto, de aplicacion general y buena
precision cerca de los contornos.

Se hizo una estimacion inicial de la energia cinética de la turbulencia y de la tasa especifica de
disipacion segun las recomendaciones expuestas en la guia del software [8].

e Condiciones Iniciales: Se representd la planta de poder del tinel de viento imponiendo una
velocidad media aguas abajo de la cdmara de testeo.

e Solver: Se utilizé SimpleFoam porque se deseaba conocer la velocidad media de la solucion.

Velocidad (m/s) Velocidad (m/s)
1.2e+01 14 15 1.6e+01 15 15.5 1.6e+01

— o

VR (m/s) VR (M/s)
8.4e-02 05 1 4.6e+00 1.7e-02 0102051 5.5e+00

e — e

Figura 8. A la izquierda: Mapeo. A la derecha: Simulacion.

El mapeo que se observa en Figura 8§ izquierda, fué realizado con la misma metodologia que el
explicado en detalle en la Figura 5. La unica diferencia es que se removio fisicamente el HoneyComb
del tinel de viento. A continuacion, se compara el mapeo con la simulacion en la misma region de
70 cm® ubicada dentro de la camara de testeo. El rango de velocidades obtenido se encuentra en el
mismo orden de magnitud, tanto para la Velocidad como para las VR. En cuanto a la estructura
vorticosa presente en la esquina superior izquierda se observa una diferencia de sentido y de magnitud.
En cuanto a la distribucion de la Velocidad se observan diferencias relevantes. El mapeo presenta una
distribucién mas uniforme, mientras que en la simulacidon, se manifiesta un sesgo en Velocidad en
torno al vortice superior.

CONCLUSIONES

La calidad del flujo en la camara de testeo actual no es adecuada para mediciones estaticas. La
inestabilidad de flujo en bajas frecuencias impide una similitud precisa entre el modelo estudiado y su
contraparte a escala real [2]. Segun Barlow, la variacion en la distribucion de velocidades dentro de la
camara de testeo no deberia exceder el 0.25% de la velocidad media [1]. Sin embargo, el tinel muestra
variaciones superiores al 10%, ademas de una angularidad elevada. La estimacion previa sobre el
prototipo de la camara de tranquilizacion no concordé completamente con los métodos literarios
propuestos, aunque si fue coherente con las expectativas iniciales, donde se anticipa una notable
mejora en la velocidad y una disminucion significativa en turbulencia. Ademas, se espera lograr una
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homogeneizacion del campo de velocidades en la zona de testeo. El proximo paso es refinar el modelo
computacional excluyendo el HoneyComb. Para esto se propone hallar y comparar con soluciones
dependientes del tiempo. Posteriormente, modelar la nueva camara de testeo y compararlo con un
mapeo post-construccion. Finalmente, utilizar un modelo computacional para identificar y rectificar
posibles fuentes de perturbaciones no deseadas en el proceso de calibracion del tunel.
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RESUMEN

Se desarrollo una experiencia de laboratorio para la materia electiva Aeroelasticidad que
consiste en la visualizacion del fenomeno de vibraciones inducidas por vortices (VIV) en un cilindro
montado en un tunel de viento y su comparacion con los resultados teoricos calculados en clase. Se
observo que la frecuencia de vibracion del cilindro coincide con la frecuencia natural calculada
analiticamente y su amplitud es maxima cuando la frecuencia de desprendimiento de vortices es
aproximadamente igual a la frecuencia natural. Con esta comparacion, se demostré a los alumnos la
utilidad de los conceptos y metodologias de cdlculo vistos en clase y la importancia de tener en cuenta
las vibraciones inducidas por vortices al disefiar una estructura sometida a un flujo en determinado
rango de velocidades caracteristico.

Palabras clave: VIBRACIONES INDUCIDAS POR VORTICES, EXPERIENCIA ACADEMICA,
AEROELASTICIDAD

INTRODUCCION

Las vibraciones inducidas por vortices (VIV) son un fenémeno aeroelastico causado por el
desprendimiento de vortices, de forma alternada en dos caras opuestas de una estructura, que inducen
cargas aerodinamicas periddicas. Para el caso de una estructura rigida, la frecuencia de desprendimiento
de vortices sigue la Ley de Strouhal y varia cuasi-linealmente con la velocidad del flujo libre para un
amplio rango de nimeros de Reynolds. En cambio, cuando la estructura es flexible o elastica, y cuando
la frecuencia de desprendimiento de vortices coincide con la frecuencia natural de la estructura, se
produce la resonancia y el sistema entra en el rango de sincronizacion (lock-in). En el estado de
sincronizacion, la frecuencia de desprendimiento de vortices deja de seguir la ley de Strouhal y se
sincroniza con la frecuencia de vibracion del sistema [1, 2].

Cuando una estructura opera en el rango de sincronizacién, puede fallar catastroficamente o
experimentar una reduccion considerable de su vida a la fatiga, por lo que es de vital importancia
entender el fenémeno. El mas claro ejemplo de la importancia del estudio de las VIV es el colapso del
puente de Tacoma Narrows en 1940, donde el desprendimiento alternado de vortices sobre la cara
superior e inferior del puente generaron una oscilacion autoexitada que lo destruyd. Por lo tanto, las VIV
se extienden mas alla de la industria aeronautica como tal y el ingeniero aeronautico debe ser consciente
de su existencia incluso si trabaja en otro ambito.

Por estas razones, se considerdé necesario introducir el tema de VIV en el programa de la materia
Aeroelasticidad y complementarlo con un trabajo practico de laboratorio. El trabajo practico consiste en
la comparacion entre la teoria y la practica sobre un modelo simplificado y unidimensional, que permita
a los alumnos visualizar claramente el fendémeno de las VIV y comparar entre lo calculado y lo
observado sin la necesidad de introducir complejos modelos matemadticos ni casos especificos de la
realidad. Al momento de disefar la experiencia se utilizé lo mostrado en el documental de Rouse [3].
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METODOLOGIA

El tunel de viento que se utiliza es de baja velocidad, de retorno abierto y con una seccion de prueba de
127x127cm. La velocidad del flujo se mide con un tubo Pitot montado aguas arriba del modelo. Para
esto, se utiliza la funcién de medicion de velocidad del equipo Air flux meter 922 de Fluke. El tinel esta
motorizado por un ventilador industrial de 25 HP.

El dispositivo de prueba consiste en un cilindro plastico de PVC, de 50mm de diametro, sostenido por
cuatro resortes de extension helicoidales en un marco de madera reforzado con perfiles de hierro. Los
resortes se sostienen del marco utilizando cuatro pitones atornillados con tuerca y contratuerca a cuatro
ménsulas atornilladas al marco. Los resortes se unen al cilindro colocando sus extremos en un tornillo
atornillado a dos tapas de PETG impresas en 3D, insertadas a presion en los extremos del cilindro.

Figura 1. Dispositivo colocado en el tinel de viento.

Tabla 1. Caracteristicas fisicas del dispositivo.

Parametro Valor
Diametro del cilindro 0.05m
Ancho del cilindro 0.805 m
Masa del cilindro 0.596 kg
Rigidez total 420 N/m

La caracterizacion de la frecuencia y amplitud de las oscilaciones se realizé con un acelerémetro
montado sobre el cilindro. Cabe destacar que los cables que conectan el acelerometro al Arduino
incrementaron el amortiguamiento del sistema, por ende, la amplitud de la oscilacion y la velocidad a la
cual se produce la oscilacion de amplitud maxima son distintas con y sin el acelerdmetro conectado.
Dado que el foco del trabajo es demostrativo, se descart6 este efecto en los resultados.
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Figura 2. Detalle del acelerometro y la organizacion de los cables para reducir el amortiguamiento que
estos producen.

Como la frecuencia de vibracion es casi constante, se asumi6 que la amplitud de esta es proporcional a
la aceleracion medida, que es también lo que se observa a simple vista.

Se realizaron mediciones con el tunel apagado, excitando el cilindro manualmente, para medir la
frecuencia de resonancia y comparar con la teoria.

Luego, se realizaron mediciones a diferentes velocidades, cada vez mayores, y se recolectaron los datos
del acelerometro unos minutos después del cambio de velocidad para que las vibraciones se estabilicen.
Cada medicion estaba compuesta por un valor de tiempo (en microsegundos), y los valores de la
aceleracion en los ejes X, Y, y Z locales del acelerometro. El eje Z del acelerometro estaba alineado con
la direccion de la vibracion, por lo que es la tnica que se us6 en los calculos. La frecuencia de muestreo
fue de 4.5 milisegundos.

La frecuencia y amplitud de la vibracion se obtuvieron realizando un analisis espectral sobre los datos
recolectados.

La solucion tedrica se obtiene utilizando el modelo analitico expuesto en la Figura 3.

K72

K72

Figura 3. Esquema del modelo analitico.
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La frecuencia natural se calcula como:

1 |K
=— |—=42H )
"o 2mm d

Y la frecuencia de desprendimiento de vortices como,
U
f vor D

Donde St es el nimero de Strouhal, U es la velocidad y D el didmetro del cilindro.

El nimero de Strouhal que se utiliza es 0.2, ya que el Re es de aproximadamente 3500 [4].

La velocidad a la cual se espera que el sistema resuene se obtiene igualando la f,, = f,, y resolviendo
por U.

D
U=f,* i 1.05m/s (3)

Tabla 2. Caracteristicas aeroelasticas del dispositivo.

Parametro Valor

Numero de Reynolds 3500
Nuimero de Strouhal 0.2

Frecuencia de Resonancia 4.2 Hz

Velocidad de Resonancia por VIV 1.05 m/s

RESULTADOS Y DISCUSION

Durante la experiencia de laboratorio, los alumnos calcularon la frecuencia de resonancia del conjunto
resorte-cilindro utilizando el método analitico expuesto en la ecuacion (1). Luego encontraron la
velocidad del flujo libre a la cual la frecuencia de desprendimiento de vortices coincide con la frecuencia
de resonancia. Posteriormente, los alumnos fueron al laboratorio y observaron el comportamiento del
cilindro al incrementar la velocidad del flujo libre desde cero hasta 2.2 m/s. Observaron que la amplitud
era muy pequefia a velocidades menores a la calculada y se incrementaba rapidamente al acercarse a la
velocidad de resonancia. Al aumentar un poco mas la velocidad, la amplitud disminuia
considerablemente, pero sin desaparecer, estado en el que permanecia por un rango de velocidades
notable, y posteriormente desaparecia para mayores velocidades.

Finalmente, los alumnos graficaron de forma cualitativa la amplitud de la vibracion en funcion de la
velocidad y lo compararon con la teoria.

Utilizando los datos obtenidos por el acelerometro, se observo que la velocidad a la cual la amplitud es
maxima es aproximadamente igual a la velocidad calculada analiticamente. Asi mismo, se observo la
gran amplitud de la oscilacién cuando la frecuencia de desprendimiento de vortices coincide con la
frecuencia de resonancia, seguida de un rango de velocidades donde la amplitud de la oscilacion es casi
constante y mucho menor a la maxima (Figura 4). En todo este rango de velocidades, de 1 m/s a 1.4 m/s,
la frecuencia de la vibracion no se modificd (Figura 5), lo que muestra el fenomeno del lock-in que se
quiere visualizar en la experiencia. Se observo también que el modelo tiene dos modos de vibraciéon en
frecuencias cercanas. El primero, que corresponde al movimiento en el plano transversal del cilindro, es
de 4.4 Hz y el segundo de 6.8 Hz. En la Figura 4 se observa como el fenomeno de las VIV y el lock-in
se repite también para el segundo modo. En la Figura 6 se observa la forma senoidal de la vibracion,
que coincide con la solucion tedrica de un sistema de masa resorte como el expuesto en la Figura 3.
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Respuesta del cilindro

3
- :
U Resonancia —&—Primer Modo
2.5
—0— Segundo Modo
o 2 —O—Resonancia
Nm
E 1.5
=
£
? 1
0.5
0
0l7 0.9 1.1 13 1.5 1.7 1.9 2.1 23
0.5
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Figura 4. Amplitud de las oscilaciones medidas con el acelerometro en funcion de la velocidad del flujo
libre.

Respuesta del cilindro

Frecuencia [Hz]

3 —®—Primer Modo
2 —@0—Segundo Modo

1 ~0— Strouhal

0.7 0.9 1.1 1.3 1.5 1.7 1.9 2.1 23
Velocidad [m/s]

Figura 5. Frecuencia de la vibracion medida en funcion de la velocidad del flujo libre, se observa como
el lock-in se repite para el segundo modo de vibracion del modelo.
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Figura 6. Amplitud de las oscilaciones medidas con el acelerometro en funcién del tiempo, para la
velocidad de amplitud maxima de U = 1.1 m/s.

CONCLUSIONES

Se desarrolld una experiencia de laboratorio para analizar el fenomeno de lock-in y las vibraciones
inducidas por vortices para la materia Aeroelasticidad. Se obtuvieron los resultados esperados, siendo
estos la visualizacion de oscilaciones sostenidas producidas por el acoplamiento fluido estructura, y
como estas vibraciones no cambian en frecuencia, pero si en amplitud, al cambiar la velocidad del flujo
libre.

Asi mismo, los alumnos pudieron observar de forma directa la importancia de estudiar las VIV, al ver
de primera mano, como para un pequeiio rango de velocidades la estructura oscila con una amplitud
capaz de generar dafios permanentes o reducir materialmente la vida a la fatiga esperada originalmente.
Por lo tanto, se lograron los objetivos didacticos de realizar una comparacion simple entre métodos
teoricos y la practica, asi como el entendimiento de primera mano del fendmeno.
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RESUMEN

En el diserio de sistemas de proteccion acustica para vehiculos lanzadores resulta necesario disponer
de informacion sobre el campo acustico externo que se desarrolla durante las distintas fases de vuelo,
debido a que inducen cargas acusticas sobre la carga util. De esta forma, los sistemas de proteccion
son diseriados en funcion de los niveles sonoros incidentes esperados. Este trabajo tiene como propdsito
presentar un simulador basado en un método de calculo semi-empirico, que permite estimar parametros
referentes a la presion acustica presente en el despegue, los cuales pueden ser utilizados para un
prediserio de los sistemas de proteccion. Se describe el método de cadlculo, junto con sus hipotesis y el
alcance de aplicacion, y se realizan comparaciones entre datos registrados para un lanzador y los
resultados calculados. Ademas, se presenta una interfaz grdfica desarrollada en Python para la
utilizacion del programa.

Palabras clave: Acustica, Cofia, Lanzador, Campo, Espectro.
INTRODUCCION

El ambiente acustico que se desarrolla en las inmediaciones de un vehiculo lanzador en las distintas
fases de vuelo puede ser perjudicial para la carga Util que se transporta, como también para cualquier
sistema en el entorno cercano. Los mayores niveles sonoros se alcanzan en las fases de despegue, en el
rango transonico y en el momento donde se genera la maxima presion dindmica “Max q”. Sin embargo,
se demuestra [1] que la fase de despegue es cuando se generan los mayores niveles acusticos que inciden
en el lanzador, por lo cual es la condicidén considerada critica, y resulta fundamental su estudio para
llevar a cabo el proceso de disefio de protecciones acusticas. En esta fase, la mayor fuente de ruido se
genera por el flujo de gases de escape de los motores.

Dada la complejidad de realizar calculos analiticos en estas condiciones, se presenta como alternativa la
posibilidad de utilizar métodos semi-empiricos que permiten lograr predicciones adecuadas para un
punto de partida en el disefio de sistemas para la mitigacion sonora. Por este motivo, se desarrolla el
calculo de un método semi-empirico, denominado “método de fuentes discretas mejorado”, para estimar
los valores del campo sonoro alrededor de un vehiculo lanzador. La metodologia de calculo se
implementa en un programa de Python que sistematiza el calculo y que contiene una interfaz grafica
para el usuario.

METODOLOGIA

El método de calculo para estimar el campo acustico en las inmediaciones de un vehiculo lanzador en
la fase del despegue utilizado es el propuesto por Eldred [1], con mejoras realizadas por Haynes y Kenny
[2]. La metodologia consiste en discretizar el largo del flujo de escape en secciones y situar fuentes de
sonido puntuales en el centro de cada una. Cada fuente emite un espectro de nivel de presion sonora
(SPL), en funcion de las caracteristicas de los motores, el deflector del flujo y la posicion de la fuente.
Luego, se establece un punto de analisis en las inmediaciones del lanzador, donde se suman las
contribuciones de cada fuente para obtener el nivel de presion sonora total para cada banda de frecuencia.
Finalmente, se calcula el nivel de presion sonora global (OSPL) en el punto de interés.
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El método se encuentra limitado por las hipotesis y por los datos empiricos utilizados. Las limitaciones
se presentan a continuacion:

e No se contemplan efectos por la reflexion de las ondas sonoras sobre superficies del entorno,
como la plataforma de lanzamiento o los elementos circundantes de soporte.

e No se consideran escudos de proteccion que separen el flujo de gases de escape del resto del
vehiculo, o sistemas de reduccion de ruido por inyeccion de agua. El flujo de gases desde los
motores se desarrolla libremente y la incidencia de las ondas sonoras sobre el vehiculo es
directa.

e Los datos empiricos utilizados en la metodologia se ajustan para cohetes de tipo quimicos.

e Por limitacion de los datos disponibles en el método, la velocidad del flujo de escape de los
motores se debe encontrar en el rango de 1800 a 2600 m/s.

En la Figura 1 se muestra un esquema donde se observa un vehiculo lanzador dispuesto de forma vertical
en condiciones de despegue, con el flujo de gases de escape desarrollado desde la tobera hasta el
deflector, con una desviacion en un angulo a entre el suelo y el eje del flujo deflectado. En la imagen
estan representadas las fuentes sonoras por puntos ubicados en la linea central del flujo de gases.

Normal al vehicule en el plano del flujo de escape

Eje del flujo

Localizacién de las fuentes

Figura 1. Discretizacion del flujo de gases.

PROCEDIMIENTO DE CALCULO
A continuacion, se presenta el procedimiento de célculo:

1. En funcion de la plataforma, se debe determinar la direccion y el angulo de deflexion del flujo de
gases.

2. Se estima la potencia acustica total emitida por los motores, en funcidon de la potencia mecanica
generada, la eficiencia acustica y el nimero de toberas, mediante la ecuacion (1):

WOA = gnF Ue (1)
Donde 7 es la eficiencia acustica, n es el nimero de toberas, F es el empuje de cada motor en [N]
y U, es la velocidad del flujo de salida totalmente expandido en [m/s].

La eficiencia acustica se la define como el cociente entre la potencia acustica emitida y la potencia
mecanica desarrollada por el flujo de escape. Por otro lado, el cambio en la direccion del flujo que
puede producir un tipo de deflector modifica la eficiencia actstica. Se considera que un valor de
eficiencia de 1% es conservativo cuando no se dispone de informacion de la misma [1].
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3. Enbase ala potencia calculada anteriormente, se calcula el nivel de potencia emitido con la ecuacion

Q):

Donde L,, es el nivel de potencia actstica en [dB] y W, 4 es la potencia acustica total en [W].

4. Se calcula un diametro equivalente, en caso de que el vehiculo lanzador cuente con mas de una
tobera con la expresion (3):

de = \/ﬁ dei (3)

Donde d, es el didmetro de la tobera equivalente en [m], d,; es el didmetro de cada tobera en [m]
y n es el numero de toberas.

5. Se calcula la longitud del nucleo del flujo de escape utilizando la expresion desarrollada por Haynes
y Kenny [2], que mejora la aproximacién en los resultados obtenidos mediante (4):
2 .
X, = {c)ice 1,75.(1+0,38.M, ) Ssil;ct ><;cl 4)
1 t = X1

Donde x; es la longitud del ntcleo del flujo de escape en [m], d, es el diametro de la tobera
equivalente en [m], M, el nimero de Mach del flujo en la salida de la tobera y x, es la distancia
entre la tobera y el deflector en [m].

6. Se discretiza la longitud del flujo en secciones de longitud finita.
7. Se obtiene la potencia acustica normalizada por unidad de longitud de nticleo para cada fuente (5):

W(x)
10.logqg (xt Wor > (5

Para esto, se utiliza la Figura 2, entrando con la posicion de la fuente adimensionalizada con la
longitud del nticleo. Esta curva es parametrizada mediante un polinomio, permitiendo su utilizacion
en el codigo de calculo.

(refs, 10 and 29)

Normalized relative sound power per unit core length
t
Woa
-
o

l J

0.1 0.2 05 1.0 2.0 5.0
Axial position [x/x,)

Figura 2. Potencia actstica normalizada en funcion de la posicion de la fuente.

Las estimaciones de la potencia actstica global relativa por unidad de longitud del nicleo son
calculadas por el método a partir de mediciones de ruido a lo largo del flujo de escape de distintos
motores cohetes. Los valores empiricos de la grafica son ajustados para obtener una expresion
matematica que se pueda implementar en el algoritmo de calculo.

8. Se calcula el nivel de potencia acustica total de cada fuente con la expresion (6). En este caso se
utiliza el resultado obtenido anteriormente (5) y el nivel de potencia calculado con (2).
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L =10.1 ( ()
= .lo X¢.
w,S Jd1o tWo

Ax
> + Ly +10.10gy (x—) 6)
t

En (6) L,, ¢ es la potencia actstica de cada seccion en [dB], x, es la longitud del nticleo del flujo de
escape en [m], W(X) es la potencia acustica de una fuente puntual a una distancia x de la tobera en
[W], Ax es la longitud de la seccion en [m], W, , es la potencia acustica total en [W] y L,, es el
nivel de potencia actstica en [dB].

9. Se obtiene el espectro de potencia relativa normalizada de cada fuente (7), mediante la Figura 3.

W(f,x).U,. a0> )

10.l0g10< W0 .x.a
X. 0,

Este paso se debe repetir para cada frecuencia dentro del ancho de banda considerado.
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Figura 3. Espectro de nivel de potencia actstica en funcion de la posicion a lo largo del flujo de gases.

En la grafica se ingresa con el niimero adimensional denominado Axial Strouhal. Al igual que en
el caso anterior, los datos son ajustados para obtener una expresion matematica.

10. Se calcula el nivel de potencia espectral de cada fuente con los datos obtenidos previamente
mediante la expresion (8):
Ly sp = 10.1log4g (w) + Ly s —10.log (Ue.ao) +10.log1o (Afp)  (8)
> W(x).x.a, S 0 \x.a, 10 35b

Donde W (f, x) es la potencia sonora por Hz por unidad de longitud a la distancia x en [W/Hz/m],
a, la velocidad del sonido en la atmosfera en [m/s], a, la velocidad del sonido del flujo de salida
de la tobera en [m/s], x la distancia a lo largo del eje del flujo de escape desde la tobera hasta el
centro de la seccidon en [m] y Af;, es el ancho de banda en [Hz].

11. Se calcula el nivel de presion sonora para cada fuente, en cada banda de frecuencia en el punto de
interés, utilizando la ecuacion (9):

SPLS,b,p = LW,S,b - 10 loglo (7"2 ) - 11 + Dl(b,g) (9)

Donde r es la distancia desde la posicion de la fuente de sonido hasta el punto de analisis, 0 es el
angulo entre la direccion del flujo y el vector definido por r y DI(b,0) es el indice de directividad
del sonido (ecuacion), para la frecuencia especifica en [dB]. Los indices de directividad se calculan
a partir de un ajuste de datos [3], y permite interpolar valores para cualquier frecuencia con la
expresion (10):
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C1.[1 + (cos8, )* ]
[1—M,.cos(0)2+03M2 ]+ 1+ C,e 30

DIy = 1010910{ }—C4 10g10(5t,b) —Cs (10)

Donde M,,, ¢4, c,, €3, C4 Y C5 Son constantes, y sus valores son: 0.75, 0.37, 30, 9, 0.698 y 1.67
respectivamente. 6, es un parametro que depende de 0 (en grados), se calcula con (11) y depende
del nimero de Strouhal que se calcula con (12), para la frecuencia en la banda “b”.

St T
0, = [9 —9.61log, <—0 0515>] 180 (11)

(12)

S, =

t,b Ue

12. Se calcula el nivel de presion sonora para cada banda de frecuencia en el punto de interés, por suma
logaritmica de cada fuente (13):

SPLspp
SPLb,p = 10.l0g10 Z 10 10 (13)
S

Donde SPLyj, es el nivel de presion sonora para cada banda de frecuencia en el punto de interés en
[dB], SPLgy,, es el nivel de presion sonora para cada banda de frecuencia de cada fuente, en el
punto de interés, en [dB].

13. Por tultimo, se calcula el nivel de presion sonora equivalente en el punto de interés, por suma
logaritmica para cada frecuencia, con la expresion (14).

SPLpy
OSPL, = 10.logy, 10010 | (14)
b

Donde OSPL,, es el nivel de presion sonora equivalente en el punto de interés en [dB]y SPLy, ,, es
el nivel de presion sonora para cada banda de frecuencia en el punto de interés.

COMPARACION CON RESULTADOS EXPERIMENTALES

A continuacion, se presenta la comparacion de resultados calculados mediante la metodologia y datos
experimentales [4] para el vehiculo lanzador Ares 1. Se selecciona este vehiculo debido a que se disponen
de datos de propulsion y datos de mediciones en plataforma, que sirven para realizar la comparacion
con el simulador y verificar los resultados. Los datos sobre eficiencia acustica, tipo de deflector,
distancia entre la tobera y deflector, y pardmetros atmosféricos no estan disponibles, por lo cual fueron
estimados para los calculos. La distancia entre la tobera y el deflector se asume en 11.6 m, que
corresponde a tres diametros equivalentes de tobera. El &ngulo de deflexion se asume de 70°. Por ultimo,
se considera un valor de eficiencia acustica de 1%, debido a que se elige un valor conservativo al no
disponer de informacion.

En la Tabla 1 se pueden observar los parametros de mallado del campo en las cercanias del vehiculo, y
la discretizacion realizada en la pluma de gases de escape.

Tabla 1. Datos de discretizacion de campo.

Elemento de mallado Datos
Flujo de gases de escape | Numero de secciones | 80 | adim
Altura 130 m
Campo Ancho 100 m
Paso 0.5 m
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En la Tabla 2 se muestra el valor de OSPL calculado con el método descripto y el obtenido con las
mediciones del campo, para un punto ubicado en la superficie del lanzador a 65 m respecto el plano de
salida de la tobera. Se puede observar que el método presenta un valor cercano al obtenido en la
medicion, siendo la diferencia de 2.2 dB.

Tabla 2. Comparacién de resultados obtenidos de OSPL.

Método OSPL [dB]
Fuentes discretas mejorado 151.4
Mediciones en campo 149.2

En la Figura 4 (izquierda) se puede observar el campo resultante de OSPL obtenido por el método de
fuentes discretas mejorado para cada punto del mallado. Se genera una barra de colores asociada a los
valores calculados para cada punto permitiendo graficar un mapa de colores. Se puede distinguir la
pluma de gases de escape partiendo de la tobera, en forma vertical, para luego ser deflectada 70° hacia
un lateral en la plataforma. En esa zona, se alcanzan los mayores niveles de presion, siendo superiores
a 170 dB. También se distinguen las fuentes sonoras consideradas en el método, de forma puntual en el
centro de la estela de flujo. El campo resulta asimétrico respecto al eje del lanzador debido a la deflexioén
lateral del flujo. Al alejarse de la pluma, los niveles sonoros decaen considerablemente, alcanzando
valores cercanos a 150 dB en la zona de la cofia del lanzador. Por otro lado, en la Figura 4 (derecha) se
grafica el espectro de SPL para el mismo punto de los calculos anteriores. Se pueden observar los datos
obtenidos con el método de fuentes discretas mejorado (en linea azul) y mediciones obtenidas en el
momento del despegue. La comparacion muestra que el método permite aproximar correctamente la
forma del espectro en frecuencia, y presenta diferencias maximas menores a los 3 dB en el espectro
calculado.

= SPL Ares | y=65[m] x=2 [m]

Método de fuentes discretas mejorado
®  Mediciones

; 150 -
OSLP Ares | flujo de escape 70° Hs [

140 F T

o
T 135

a @
on (=
OSPL [dB]
.
x
x
x

130

140 125 F

-100

130 10? 10?
Hz

Figura 4. Resultados obtenidos del campo de OSPL en las inmediaciones del lanzador Ares I (izquierda).
Comparacion del espectro de SPL obtenido con el método (linea azul) y las mediciones experimentales
(derecha).

INTERFAZ GRAFICA

A continuacion, se presenta la interfaz grafica desarrollada en el lenguaje de programacion Python para
la ejecucion del programa. La interfaz consiste en una ventana integrada que permite cargar los datos
requerido de entrada, ejecutar el programa y graficar los niveles de OSLP y el espectro de SPL.
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La interfaz se ejecuta a partir de un archivo ejecutable “.exe”, que abre el ment principal del programa.
En este menu, se presentan las distintas pestafias que ordenan la secuencia de ingreso de los datos de
entrada, el calculo y la posterior visualizacion de resultados (Figura 5).

T Simulaccr ge campa scistica » M Simutacicr e campo acinbco ®
| (] Poirotos i e G

Pardmetros geométricos del campo

Acho el canpoim] % soma dc catedio | |

Ao dd camge (] e

SIMULADOR DE CAMPO [P R ——T ®

ACUSTICO DE UN VEHICULO Lo ,
LANZADOR EN LA FASE DE j

DESPEGUE e

Pardmotros geomdétricos del lanzador

[resrp——

Distancia tobers-deflector [m] 1164

Langitud de la cofia Im] e

|Lengitud del fuselaje [m] u

Anterioe Siquients

[Presicnuar el botan “iniciar” pars comenzar. |Completar con los parametros Ly el bobén “siguiente” & l2 préima pestafia

Figura 5. Menu de inicio (izquierda). Pestafia de parametros geométricos (derecha).

En los parametros de campo se indica el ancho, la altura y el paso de discretizacion del campo, el nimero
de segmentos de la discretizacion del flujo, y el d&ngulo de deflexion del flujo en plataforma. El origen
de coordenadas se encuentra en el punto donde el flujo es deflectado en plataforma. El eje Y se define
en el eje central del lanzador, en direccion longitudinal, mientras que el eje X se dirige perpendicular al
lanzador y en el plano del flujo de escape deflectado. Por otro lado, los pardmetros geométricos del
lanzador se refieren al tamafio del lanzador, en particular la longitud del fuselaje y de la cofia, y la
distancia tobera-deflector, que es la distancia entre el suelo y la tobera. Los datos de propulsion incluyen
la cantidad de motores, el empuje generado por motor, el diametro de salida de la tobera, y la velocidad
de los gases y el nimero de Mach a la salida de la tobera.

El campo mostrado corresponde al mallado ingresado por el usuario. Si se desea, se pueden guardar los
valores de OSPL obtenidos (Figura 6, izquierda) presionando el boton “Guardar valores de OSPL”, el
cual exporta los resultados a un archivo Excel. Por otro lado, si se presiona el boton que permite
visualizar el espectro de SPL en funcion de la frecuencia (Figura 6, derecha). Se debe indicar el punto
especifico del campo donde se quiere visualizar el SPL, y posteriormente presionar “Grafica SPL” para
visualizar el espectro correspondiente en pantalla. Presionando el boton “Guardar valores de SPL”, se
exportan los resultados a un archivo Excel.
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Figura 6. Grafico de OSPL obtenido (izquierda). Grafico de SPL obtenido (derecha).
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CONCLUSIONES

Se desarroll6 un codigo para implementar el método de calculo de Eldred en todo un campo discretizado.
Ademas, se presentd una interfaz grafica desarrollada para el programa en lenguaje libre Python, que
permite facilitar al usuario la utilizacion del codigo.

La metodologia aplicada permite estimar la distribucion espectral de SPL y los niveles globales de OSPL
para un vehiculo lanzador en fase de despegue. Los resultados fueron comparados con datos medidos
en plataforma para el caso del Ares I. Las diferencias entre los valores medidos y los simulados se deben
a varios factores, siendo los principales el desconocimiento de la configuracion en plataforma, los
parametros del deflector, angulo de deflexion, distancia entre la tobera y el deflector y las condiciones
ambientales.

Debido a que, en general, no se disponen de datos experimentales referidos a los niveles de presion
sonora que rodean el vehiculo, el método resulta una herramienta de gran utilidad para estimar de forma
preliminar el campo acustico externo de un vehiculo lanzador en la etapa de despegue, y asi generar
informacion esencial para la fase de disefio preliminar de las protecciones acusticas.
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RESUMO

A natureza nos presenteia com solugdes evolutivas notdveis, que engenheiros se esforcam para
emular. Essa abordagem de desenvolvimento de projetos € conhecida como biomimética. Neste
estudo preliminar, eraminamos o impacto da aplicagcdo de principios naturais ao projeto de ae-
ronaves, especificamente investigando a introducdo de protuberdancias semelhantes a tubérculos no
bordo de ataque das asas para aprimorar sua eficiéncia aerodinamica. Nosso enfoque recaiu sobre
dois perfis de asa: o simétrico e o supercritico. Através de simulagdes computacionais, desenvol-
vemos quatro diferentes geometrias de aerofélios, cada uma delas incluindo modelos de referéncia
e versoes modificadas com os tubérculos propostos. Fsses tubérculos, com uma amplitude de 0,03
vezes a corda da asa e um comprimento de onda de 0,11 vezes a corda da asa, foram avaliados
em uma variedade de angulos de ataque. Nossos resultados revelaram um pequeno decréscimo
no coeficiente de sustentacio (Cr) e uma redugdao significativa no coeficiente de arrasto (Cp) ao
incorporar os tubérculos. Além disso, observou-se uma considerdvel melhoria na relacdo sustenta-
¢ao/arrasto (L/D ), indicando uma substancial elevagio na eficiéncia aerodinamica. Um beneficio
adicional observado foi a suavizacdo das transicoes em condicoes de estol, o que sugere uma maior
estabilidade em situacoes de baiza velocidade. Em conclusdo, a adocao desses tubérculos inspirados
na natureza pode ter um impacto positivo no desempenho das asas, alinhando-se com o0s principios
da biomimética no contexto da otimizacdo aeroespacial.

Palavras chave: BIOMIMETICA, OPENFOAM, AERODINAMICA.

INTRODUCAO

A biomimética, amplamente empregada por profissionais da engenharia, representa uma estra-
tégia de desenvolvimento de projeto que busca aprender com a Natureza, suas estratégias e
solugbes. A &drea busca compreender as estruturas bioldgicas e suas fungoes, visando utilizar
esse conhecimento em outras areas do conhecimento. Essa abordagem parte da premissa de que
todas as espécies que coexistem no ambiente natural demonstram uma propensao para evoluir
e se adaptar as condigoes circundantes [3].

A natureza tem uma grande vantagem sobre qualquer equipe de pesquisa humana: muito tempo.
BilhGes de anos, na verdade. E durante todo esse tempo, produziu alguns materiais verdadeira-
mente surpreendentes - usando blocos de construcao fracos que os engenheiros humanos ainda
nao descobriram como usar para aplicacoes de alta tecnologia e com muitas propriedades que os
humanos ainda precisam encontrar maneiras de duplicar.[4]. Portanto, aproveitar essas solugoes
da natureza se configura como uma medida de alta eficacia.

A otimizacao da aerodindmica das asas é um topico crucial para diversas aplica¢des, como aero-
naves comerciais, planadores, drones e veiculos aéreos ndo tripulados. A busca por estratégias
que possam aumentar a performance aerodindmica de asas é um desafio central na Engenharia
Aeroespacial e na otimizagao de estruturas [5]. A utilizagdo da biomimética oferece uma oportu-
nidade promissora para abordar esse problema complexo. Por isso, a investigacdo apresentada
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neste trabalho se concentra na influéncia da introdugdo de tubérculos no bordo de ataque de
perfis de asas, com o objetivo de melhorar o desempenho aerodindmico.

A nadadeira peitoral da baleia jubarte, que pode ser observada na Figura 1, proporciona aos
cientistas uma perspectiva inovadora para a otimizagdo do desempenho aerodindmico de asas.
Durante o ato de natacao da baleia jubarte nas Aguas oceénicas, as saliéncias presentes nas
extremidades das nadadeiras geram uma quantidade significativa de vértices direcionados no
sentido da corrente [6]. Esses vortices resultam no incremento da forca de sustentagdao sobre as
nadadeiras, promovendo um impulso adicional a baleia e, consequentemente, acelerando o seu
deslocamento.

Figura 1. Baleia Jubarte

O objetivo deste estudo preliminar é avaliar os impactos decorrentes da insercdo de protuberan-
cias semelhantes a tubérculos no bordo de ataque de uma asa, bem como examinar os efeitos
resultantes dessa modificacdo no comportamento aerodindmico do perfil, especialmente em bai-
xo0s ntimeros de Reynolds, nesse estudo adotamos Re = 5 x 10°. Esse enfoque em baixos ntimeros
de Reynolds considera o cenério de aeronaves, como Veiculos Aéreos Nao Tripulados (VANTS) e
planadores, onde essas mudangas podem ter relevancia significativa considerando suas condic¢oes
de operacao. Portanto, entender os efeitos dessas modificagées geométricas em baixos nime-
ros de Reynolds é crucial para aprimorar o desempenho e a eficiéncia de VANTs, planadores e
aeronaves de operacao semelhante [1].

Para alcancar esse proposito, foram escolhidos dois tipos distintos de perfis aerodindmicos para
andlise: um de configuragao simétrica (NACA 0012) e outro de perfil supercritico (SC 2-0714).
Esse enfoque permite a oportunidade de contrastar o desempenho dos tubérculos em diferentes
arranjos geométricos, os quais estdo intrinsecamente ligados a variadas condi¢des operacionais.
Dentro deste contexto, foram desenvolvidas quatro distintas geometrias de aerofélios, englobando
dois modelos de referéncia e outros dois modelos modificados com tubérculos no bordo de ataque.
Estes perfis apresentam uma corda média (c¢) de 1000 mm, enquanto os tubérculos possuem uma
amplitude (A) equivalente a 0,03¢ e um comprimento de onda (\) correspondente a 0, 11c. Logo,
a razao A/\ para os tubérculos é estabelecida em 0,27 [3]. A simulagdo dos modelos é efetuada
por meio do software OpenFOAM (do inglés, Open source Field Operation And Manipulation),
de forma que seja realizada uma andlise dos coeficientes de sustentacao (Cf) e de arrasto (Cp),
com angulos de ataque («) variando entre 0° a 30°.

Ao avaliar os efeitos dos tubérculos nas asas por simulagoes, observa-se um aumento no coefi-
ciente de sustentagao (Cp), sobretudo na regidao apods o estol, acompanhado de um processo de
estol suavizado, de forma que a analise das condigoes de estol mostrou transi¢oes suaves com tu-
bérculos. Esses resultados apoiam a hipdtese de que tubérculos podem aprimorar o desempenho
aerodinamico das asas, respaldando a biomimética na otimizacdo aeroespacial para eficiéncia e
desempenho aprimorados.
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METODOLOGIA

Nesta se¢ao, é introduzida a abordagem metodoldgica que esta sendo atualmente utilizada e que
serd empregada para a criagdo das configuragoes geométricas utilizando o software Solidworks.
Além disso, é abordado em detalhes a estratégia empregada na construcao do dominio computa-
cional, na geracao da malha e na defini¢do das condigdes de contorno essenciais para a realizacao
das simulagoes numéricas.

Geometria

No processo de elaboracao das geometrias com tubérculos, foi utilizado o softwareSolidworks.
Isso foi realizado por meio da combinacao de planos de corda ¢ = 1 com planos de ampliacao de
escala, onde a corda serd ¢ = 1+ A, sendo A a amplitude desejada dos tubérculos. A amplitude
¢é definida como 0,03c, e o comprimento de onda é de 0, 11c, representando a distancia entre
tubérculos adjacentes. A Figura 2 ilustra de forma detalhada o processo de construcao da
geometria. Além das configuracoes biomiméticas com tubérculos, também foram desenvolvidos
dois perfis de referéncia, visando validar os resultados em comparacao com informagoes dispo-
niveis na literatura. Estes perfis de referéncia foram empregados para a andlise comparativa
dos coeficientes de arrasto e sustentacao, entre os perfis com e sem tubérculos, permitindo uma
avaliacdo abrangente do impacto dos tubérculos no desempenho aerodindmico de cada aerofélio.

8 8|8
! | | |
0,22 | 0,22 |

Figura 2. Geometria das asas com tubérculos e sem tubérculos

Dominio computacional e malha

A malha foi gerada usando a ferramenta blockMesh do OpenFOAM, e a superficie da aerofélio foi
extrudada com o snappyHexMesh. O dominio computacional bésico é mostrado na Figura 3 e
na Figura 4 (a), enquanto (b) mostra em detalhes a extrusao dos perfis. As laterais do dominio
foram tratadas com uma condi¢do de simetria na direcao da envergadura. O dominio foi dividido
em seis blocos, conforme a Figura Figura 7, permitindo maior refinamento da malha nos blocos
que estao proximos a superficie do aerofélio. Os blocos B3 e B6 foram divididos em 20 células
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na direcdo horizontal e os blocos B2 e B5 em 10 células. J4& os blocos Bl e B4 foram divididos
em 20 células. Todos os blocos foram divididos em 40 células na direcdo vertical.

O dominio de simulagdo possui dimensoes de 12¢ na regido anterior ao perfil aerodindmico
e se estende até 20c na area posterior, sendo também composto por extensoes de 12¢ acima e
abaixo do perfil. Estas configuragoes foram delineadas para atender aos requisitos pertinentes ao
dominio de simulagao sob tais circunstancias. Um Numero de Reynolds (Re) estimado em torno
de 10° é empregado nas simulacdes, com os resultados sendo validados por meio de referéncias
bibliograficas.

() (b)
Figura 3. Malha NACA0012 (a) dominio (b) detalhe do aerofélio

(a) (b)
Figura 4. Malha SC20714 (a) dominio (b) detalhe do aerofélio

A Figura 5 e a Figura 6 apresentam a malha da superficie dos aerof6lios (a) sem tubérculos
e (b) com tubérculos. Os perfis foram extrudados a partir do dominio utilizando a ferramenta
snappyHexMesh do OpenFoam. Para isso, foram criadas 12 camadas paralelas a superficie, a
fim de melhorar o refino da malha na regido. E possivel identificar regiées de descontinuidade
da malha, geradas durante o processo de extrusao pelo snappyHexMesh, principalmente nos
perfis com tubérculos. Apesar de tais fatores, foi possivel validar os resultados numéricos das
simulacbes. Todavia, novos estudos utilizando malhas mais refinadas sdo de grande interesse
para auxiliar na compreensao dos fenémenos envolvidos na aerodindmica dos tubérculos.
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(a) (b)
Figura 5. Malha NACA0012 (a) base (b) modificado

*,
»

(a) (b)
Figura 6. Malha SC20714 (a) base (b) modificado

Condigoes de contorno

Na entrada do dominio, é imposta uma velocidade de escoamento livre (Us) calculada com
base em um nimero de Reynolds (Re = 10°), utilizando valores de viscosidade pu = 1,82 x
10~%kg/ms e massa especifica p = 1,225Kg/m3. As condicdes nas paredes do dominio foram
configuradas com ndo deslizamento e adiabaticas. Foram examinados 7 angulos de ataque:
0°, 5°, 10°, 15°, 20°, 25° e 30°, focando especialmente na regido pds-estol, onde o perfil com
tubérculos demonstra desempenho superior em relacio ao perfil de referéncia. A validagdo dos
coeficientes de sustentagdo e arrasto é realizada por meio de comparagoes com dados presentes
na literatura. Na Figura 7 é esquematizada a dimensao do dominio da malha desenvolvida, que
possui dimensoes de 12¢ na regiao anterior ao perfil aerodindmico e se estende até 20c na area
posterior, sendo também composto por extensoes de 12¢ acima e abaixo do perfil.
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Figura 7. Dimensao do dominio

As simulagoes sao conduzidas utilizando o solver SimpleFOAM do OpenFOAM, e o modelo
de turbuléncia empregado foi o Spalart-Allmaras, um modelo de turbuléncia de uma equagao,
adotado devido & sua simplicidade e eficiéncia computacional [2]. Este modelo resolve uma
equacao de transporte para a viscosidade turbulenta, denotada como 1y, que esté relacionada
com as tensoes turbulentas no fluxo e ajuda a capturar os efeitos da turbuléncia.

Através das simulacoes, sdo obtidos os coeficientes de sustentacio e arrasto dos perfis, que sao
comparados aos resultados do AirfoilTools (2023), uma plataforma online e um recurso gratuito
utilizado por engenheiros, pesquisadores e entusiastas da aerodinamica para acessar informacoes
e dados relacionados a perfis aerodinamicos, apresentam proximidade com os coeficientes obtidos
na simulagao.

RESULTADOS E DISCUSSOES

Na Figura 8 (a) e na Figura 8 (b), s@o apresentados os valores dos coeficientes de sustentagao
(Cp) em fungdo dos angulos de ataque. Quando analisa-se o perfil NACA(0012, representado
no lado esquerdo da Figura 8 (a), é perceptivel verificar que os ganhos de sustentagao sao
maiores quando os angulos de ataque variam entre os valores 0° e 10°, quando comparamos os
perfis modificados em relagao ao perfil base. Quando se atingem valores superiores a 13°, ocorre
uma inversao na curva de sustentacao porém na regiao onde ocorre a perda de sustentacao, o
fenémeno de estol ocorre de forma mais suavizada e mantendo assim valores similares, quando
comparado ao perfil de base, que nao possui tubérculos.

De maneira similar, ao analisar o perfil SC 2-0714, apresentado no lado direito da Figura 8 (b),
¢é evidente que para angulos de ataque variando de 0° a 5°, as modificagoes devidas aos tubér-
culos nao conferem beneficios significativos, uma vez que a sustentacao nessa faixa é reduzida.
Entretanto, acima desses valores, hd4 um aumento na sustentacido para esse perfil. Ainda que a
perda de sustentagdo ocorra mais cedo para o perfil modificado, observa-se aqui uma diminui-
¢ao mais gradual. Além disso, quando os angulos de ataque ultrapassam 22°, a asa modificada
mantém coeficientes de sustentacao superiores aos da asa base.
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Figura 8. Coeficiente de sustentacdo em funcdo do angulo de ataque (a) NACA 0012 (b) SC 2-0714

Na Figura 9 (a) e (b) sdo apresentados os resultados preliminares da simulagoes e da refe-
réncia do coeficientes de arrasto em funcao do angulo de ataque. Pode-se observar um ligeiro
aumento no coeficiente de arrasto nas duas asas modificadas em comparagdo com a asa base.
Essa discrepancia pode ser explicada pela diferenga entre os métodos de andlise. O método
utilizado no AirfoilTools (método dos painéis) nao considera turbuléncia, empregando o modelo
de escoamento laminar, enquanto neste trabalho foi empregado o Spalart-Allmaras, que leva em
consideracao os efeitos turbulentos. Esse aumento foi mais proeminente na regido correspon-
dente ao dngulo critico de ataque (dngulo de estol) em ambas as configuragdes das asas. Dessa
maneira, caberd um estudo mais detalhado na regido mais préxima a superficie, de forma a
investigar tais observacoes.

or 08
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Figura 9. Coeficiente de arrasto em funcdo do angulo de ataque (a) NACA 0012 (b) SC 2-0714

Para as asas finitas modificadas utilizando os perfis NACA0012 e SC 2-0714, observou-se que
na regiao pos-estol (15°) das asas modificadas, a redugdo nos valores de sustentacdo ocorre de
forma mais gradual em comparagao com o perfil ndo modificado e, com a referéncia (Airfoil-
Tools). Essa caracteristica oferece uma vantagem, pois uma diminui¢do abrupta no coeficiente
de sustentacao pode levar a perda de controle de uma aeronave. Quando a forca de sustenta-
¢ao diminui rapidamente, a estabilidade da aeronave pode ser comprometida. No entanto, uma
asa com uma diminuicdo suave no coeficiente de sustentacido apds o estol é capaz de manter
a sustentagdo por um periodo prolongado. Isso proporciona ao piloto uma janela maior para
recuperar o controle da aeronave com maior facilidade.

Os efeitos dos tubérculos sao mais significativos no perfil SC 2-0714, que apresenta sua espessura
méaxima a 37% da corda, em contraste com o perfil NACA 0012, cuja espessura méxima esta
localizada a 30% da corda. Embora ocorra uma redugao na sustentagio na regiao pré-estol, é
possivel observar uma melhora no desempenho pdés-estol, caracterizado por uma suave diminui-
¢ao do Cf, apds essa regido. Esse padrao comportamental pode trazer vantagens em termos de
condigoes operacionais para os perfis examinados.

Na Figura 10 (a) e (b), sdo exibidas as linhas de corrente correspondentes a um éangulo de
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ataque de 25° para a asa de referéncia e a asa modificada do perfil NACA 0012. E perceptivel
que areas de baixa pressdo surgem apoOs o desprendimento do voértice ao redor do perfil, ocor-
rendo aproximadamente a 85% da extensao da corda. Além disso, é possivel deduzir que a asa
modificada consegue promover maior aderéncia do escoamento a sua superficie, indicado pelo
maior nimero de linhas de corrente presentes no extradorso dessa asa.

G
U Magnitude U Magnitude
DuDe+00 ] 1 1de«01 0.0e+00 5 10 Tde=1
[ - [ [ |
. .
(a) (b)

Figura 10. Linhas de corrente para um angulo de ataque de 25°(a) NACA 0012 base (b) NACA 0012
modificado

A Figura 11 (a) e a Figura 11 (b) mostram as linhas de corrente correspondentes a um angulo
de ataque de 25° do perfil SC 2-0714. Uma notavel semelhanca pode ser observada no padrao
de maior aderéncia do escoamento a superficie da asa modificada com abordagem biomimética,
assim como na asa com o perfil NACA 0012. Fica evidente que as linhas de corrente apresentam
descolamento da superficie em regides muito similares, além de indicar um discreto aumento na
velocidade do escoamento na regiao do bordo de ataque da asa modificada com biomimética.
Essa andlise das linhas de corrente refor¢a os indicios anteriores de que a modificagao biomimé-
tica na asa por meio da introdugdo de tubérculos influencia no comportamento aerodindmico,
promovendo uma maior aderéncia do escoamento a superficie da asa e possivelmente reduzindo
areas de separacao do escoamento.

1012 Ldes0l DO0GW0 2 4 6 8 10 12 15801

(a) (b)

Figura 11. Linhas de corrente para um angulo de ataque de 25°(a) SC 2-0714 base (b) SC 2-0714
modificado

CONCLUSOES

A partir dos resultados obtidos, podemos destacar que para as asas finitas modificadas utilizando
os perfis NACA0012 e SC 2-0714, observou-se que na regiao pés-estol (15°) das asas modificadas,
a reducao nos valores de sustentagdo ocorre de forma mais gradual em comparagdo com o perfil
nao modificado e, com a referéncia (AirfoilTools). Essa caracteristica oferece uma vantagem, pois
uma diminui¢do abrupta no coeficiente de sustentagdo pode levar a perda de controle de uma
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aeronave. Quando a forca de sustentacao diminui rapidamente, a estabilidade da aeronave pode
ser comprometida. No entanto, uma asa com uma diminuicao suave no coeficiente de sustentacao
apos o estol é capaz de manter a sustentacdo por um periodo prolongado. Isso proporciona ao
piloto uma janela maior para recuperar o controle da aeronave com maior facilidade.

Ademais, os efeitos dos tubérculos sdo mais significativos no perfil SC 2-0714, que apresenta
sua espessura maxima a 37% da corda, em contraste com o perfil NACA 0012, cuja espessura
méaxima estd localizada a 30% da corda. Embora ocorra uma reducao na sustentacao na regiao
pré-estol, é possivel observar uma melhora no desempenho pds-estol, caracterizado por uma
suave diminuicdo do Cf, apds essa regido. Esse padrao comportamental pode trazer vantagens
em termos de condi¢Ges operacionais para os perfis examinados.

Mediante a andlise das linhas de corrente, é possivel inferir que a introducdo de tubérculos
influencia o escoamento aerodindmico, promovendo maior aderéncia do escoamento a superficie
da asa.

Essas conclusbes destacam que a introducdo de tubérculos nos perfis aerodindmicos proporciona
uma notavel melhoria no desempenho aerodinamico, resultando em aumento do coeficiente de
sustentacao e reducdo do arrasto. Esse fenémeno sugere um potencial significativo para aplica-
¢oOes praticas em asas. Além disso, a incorporacao de tubérculos parece contribuir positivamente
para a eficiéncia aerodindmica e estabilidade das asas. Como uma perspectiva adicional, in-
vestigacoes futuras poderiam aprofundar a compreensdao do comportamento aerodindmico dos
tubérculos em diversas condi¢Oes operacionais e cenarios de voo, enriquecendo assim o entendi-
mento das implicagoes praticas dessa abordagem inovadora.
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RESUMEN

En este trabajo se plantea el diserio, la fabricacion y el ensayo de un prototipo de tobera de
Laval para un sistema propulsor RCS, donde la misma opera en condicion de adaptada a una altura de
presion de 100 km. Se siguen las pautas generales de diserio presentes en la bibliografia con sus
hipotesis e idealizaciones del flujo. Para poder ensayar y evaluar su performance se establece una
atmosfera controlada en el interior de un tanque mediante bombas de vacio. Ademds, se construye un
banco para medir el empuje generado, su disefio debe contemplar las restricciones geométricas que
implican su instalacion en el interior del tanque donde se genera la atmosfera controlada.

Palabras claves: RCS, CGPS, TOBERA, LAVAL, SLA
1. INTRODUCCION

Los sistemas RCS, “sistema de control de reaccion” proveniente de sus siglas en inglés, son subsistemas
que conforman al sistema de control de actitud general del vehiculo, consta de un mecanismo de accion
automatico, y es utilizado en lanzadores, satélites y otros vehiculos espaciales. Estos sistemas le ofrecen
al vehiculo la estabilidad en su trayectoria seleccionada o el reposicionamiento de esta. Esta accion de
control puede realizarse de diferentes formas, en este trabajo se analiza la denominada CGPS (Cold Gas
Propulsion System), la cual es un sistema que utiliza una inyeccion de gas frio para generar un empuje
requerido para la accion de control.

Un CGPS se encuentra compuesto por un tanque o acumulador de gas, valvulas ON/OFF, encargadas
de comandar los disparos por las toberas que producen el empuje al liberar el gas y una tobera, encargada
de liberar los gases y producir el empuje.

Este informe resulta ser la continuacion del trabajo presentando en [6]. En dicho informe se plantea el
disefio, la fabricacion y el ensayo de un prototipo de tobera de Laval adaptada a nivel del mar para un
sistema propulsor RCS. Se siguen las mismas pautas generales de disefio presentes en la referencia [6]
teniendo en cuenta que en este informe la tobera se adapta a una altitud de 100 km.

A lo largo de este trabajo se establece y justifica la condicion de operacion para la tobera, se determina
la geometria de esta para cumplir con el empuje e impulso especifico requerido, se realiza un analisis
isoentropico para estimar parametros fluidodinamicos de la tobera en la condicion de operacion, se
ensaya la tobera en las condiciones especificadas y se comparan los resultados experimentales con la
teoria.

2. METODOLOGIA

Los requisitos de performance estan definidos para una altitud de 100 km y en estos se basa el disefio.
Sin embargo, la condicion para la cual la tobera funcionara adaptada sera una altitud menor, y el motivo
se explica a continuacion.

A medida que un vehiculo aumenta su altitud, la presion atmosférica desciende hasta alcanzar niveles
de presion muy bajos considerados coloquialmente como “vacio”. Segin atmosfera estandar, la presion
toma valores desde 101300 Pa a nivel del mar hasta 0,032 Pa a 100 km.

Por lo tanto, si uno disefiara la tobera adaptada a 100 km, deberia elegir presion de salida de disefio P,
= 0,032 Pa y, teniendo una presion de entrada a la tobera de varios 6rdenes de magnitud mayores, se
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necesitaria un area de salida exageradamente grande para expandir completamente el gas dentro de la
tobera.

La consecuente longitud asociada hace inviable ese disefio. Debido a esto, la tobera a disefar estara
adaptada a una altitud de disefio, menor que 100 km. Por debajo de ella la tobera funcionara sobre-
expandida, y por encima de la misma la tobera lo hara sub-expandida. Esta situacion, que ocurre en
cualquier tobera de geometria fija que vuele en un vehiculo espacial, se muestra en la Figura 1.

2 ——— — evariable
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€=6.0
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- Plane de salida
L3 Flujo separado salida del gas a nivel

—_—— — — s del mar
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Figura 1. Coeficiente de empuje en funcion de la altitud para diferentes relaciones de expansion [1].

2.1.Marco teorico

La configuracion de la tobera con mejores prestaciones depende de una gran variedad de factores,
incluyendo el régimen de altitud en el que opera, las veces que se utiliza por unidad de tiempo y los
esfuerzos dedicados a su construccion, ademas de las propiedades del material, factores tales como la
materia de propulsion, la presion y temperatura que tienen los gases durante todo el proceso de expulsion
entre otras variables.

Podemos definir tres secciones en la tobera, seccidon convergente, seccion de garganta y seccion
divergente, la forma basica de toda tobera es la llamada tobera De Laval o tobera convergente
divergente.

El empuje generado por este tipo dispositivos, para una condicion de funcionamiento constante y en una
atmosfera homogénea, se obtiene con la siguiente ecuacion.

F = mUs + Ag(Ps — P,) (1)
En la ecuacién anterior:

- m representa el caudal masico en la tobera

- Ug la velocidad del flujo en el plano de salida de la tobera
- A el area en el plano de salida de la tobera

- P la presion de salida en la tobera

- P, lapresion en el entorno/ambiente.

Para el caso donde la tobera opera de forma adaptada, es decir Ps = Pa, el empuje solo sera funcion del
caudal masico que circula por la misma y la velocidad en el plano de salida.

De (1) se obtiene la expresion para determinar la velocidad de salida de una tobera, la cual se expresa
en la ecuacion (2). Esta expresion toma como subindice 1 a los pardmetros de entrada de la tobera y
subindice 2 a los parametros de salida. Segun la ecuacion (1) podemos despreciar v4 al asumir que el
area a la entrada de la tobera es mucho mayor al area de la garganta.
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k-1
_ |2k _(P2) *
vy = |=RT, [1 () ] 2)
Tenemos en la ecuacion (2) las siguientes propiedades:

- El exponente isentropico del gas, k = 1.4

- La constante particular del gas, R = 296 J/kgK
- La presion de entrada de la tobera, P;

- Latemperatura de entrada a la tobera, T;

- Lavelocidad del gas a la salida de la tobera, v,

Si consideramos un empuje dado y determinamos la velocidad de salida de los gases de escape, podemos
obtener con el flujo masico, y luego, utilizando las ecuaciones de flujo isoentrépico, la seccion de

garganta y salida.

2.2.Diseiio 2D

2.2.1. Requerimientos

Para el desarrollo de la geometria de la tobera se proponen como datos de entrada los siguientes

requerimientos:
Tabla 1. Requerimientos de la tobera disefiada.
Requerimientos
Presion de entrada, Py 1500000 Pa (abs)
Presion de salida, P, 2500 Pa (abs)
Propelente Nitrogeno gaseoso
Empuje, F 30N
Altitud de operacion 100 km
Impulso especifico, I, 70 seg

En la Tabla 1 se observa que la presion de salida propuesta es de 2500 Pa, la cual corresponde a una
altitud equivalente de 25 km aproximadamente. La altitud de disefio resulta menor a la de operacion ya
que una tobera disefiada a 100 km resultaria impractica, como se menciona anteriormente en la seccion
2. Se utilizara nitrégeno en estado gaseoso, el cual se selecciono por ser inerte, de bajo costo (comparado
con Helio) y de elevado peso molecular.

2.2.2. Geometria

Para el calculo de las secciones que conforman la tobera se definen los parametros geométricos referidos
a el angulo de divergencia y convergencia, radios de acuerdos, diametros fundamentales de salida,
entrada y garganta.

La superficie de la pared en toda la tobera debe ser lisa y brillante para minimizar la friccion, deben
evitarse los huecos, agujeros, bordes afilados o protuberancias. Se destacan 3 secciones que conforman
la tobera de Laval: Convergente, garganta y divergente (Figura 2).
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Figura 2. (a) Variables geométricas en la seccion convergente para una tobera conica [3]. (b) Radios de acuerdo
en garganta [1]. (c) Variables geométricas de una tobera convergente - divergente conica.

2.2.2.1. Seccion convergente

La seccion convergente (véase Figura 2 (a)), entre la entrada y la garganta de la tobera, nunca ha sido
critica para lograr un alto rendimiento. El flujo subsonico en esta seccion puede girar facilmente con
una caida de presion muy baja y cualquier radio, contorno de pared o forma de entrada de la tobera suele
ser satisfactoria.

Para el disefio de esta seccion se tendra en cuenta que la relacion de areas transversales entre la entrada
a la tobera y la garganta sea mayor a 4 para despreciar la velocidad de entrada, y que el angulo de
convergencia 3 se encuentre en un rango entre 30° y 45° para asegurar transiciones suaves y evitar toda
posibilidad de desprendimiento del flujo al atravesar la garganta.

2.2.2.2. Garganta

El contorno de la garganta tampoco es muy critico para el rendimiento, y cualquier radio u otra curva
suele ser aceptable. Los gradientes de presion son altos en estas dos regiones y el flujo se adhiere a las
paredes.

En esta zona se distinguen dos radios, uno de aproximacion en la zona convergente y otro de expansion
en la zona divergente (Figura 2 (b)). Se utiliza un radio de aproximacion a la garganta de 1,5r; y un
radio de expansion de la garganta de 0,4r¢. Si se utilizan radios algo diferentes, los resultados solo seran
ligeramente diferentes. Estos valores son los recomendados por la bibliografia de las referencias [1] y
[3].

La principal diferencia en las distintas configuraciones de toberas se encuentra en la seccion de flujo
supersonico divergente, como se describe a continuacion.

2.2.2.3. Seccion divergente

Se utiliza para esta seccion una tobera conica, ya que permiten facilidad de fabricacion y flexibilidad al
adaptar un disefio existente a una relacion de expansion mayor mediante el alargamiento de la seccion
sin un redisefio general.

Para el angulo divergente, se toma un semi-angulo de 15°, ya que es el mas utilizado por convencién ya
que si se utilizan valores bajos del angulo de divergencia, el flujo a la salida serd aproximadamente axial
y la performance de estas toberas se aproximara a la teérica. Las pequefias dimensiones con las que se
trabajan hacen que no sea necesario recurrir a una forma acampanada. La forma acampanada se utiliza
cuando se desea conseguir la expansion en una longitud menor, pero requiere un estudio detallado de la
forma para evitar pérdidas.

Existe un factor de correccion tedrico para estas geometrias, que depende del dngulo a (semi-angulo de
abertura del cono). El factor esta asociado a la pérdida de cantidad de movimiento a la salida y nos
permitird obtener el valor de empuje en una tobera real donde el flujo no es totalmente axial. Es decir
que A cuantifica la diferencia de velocidad que se logra a la salida cuando la expansion se da con un
angulo 2a respecto al calculo unidimensional.
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A:%(1+cosa) 3)

De esta forma, para tobera adaptada se determina el empuje.

F = m(dv,) “4)

Tipicamente, el semi-angulo de divergencia (o) toma valores entre 12° y 18°, region donde la pérdida
no es muy significativa y se pueden conseguir buenas longitudes. En este caso se define @ = 15°,
resultando en A = 0,983.

2.2.3. Calculo de la geometria

Para el disefio geométrico de la tobera se procede de la siguiente manera:

1.
2.

Se define una altitud donde la tobera estara adaptada, es decir, donde P, = P,.
Con la relacion % y T; y conociendo las propiedades del gas, podemos calcular la v, teérica
1

adaptada haciendo uso de la ecuacion (2).

Se aplica el factor de correccion A y a partir del empuje requerido, se calcula el flujo masico
requerido.

Se calcula el area de la garganta (Ag) que asegura el caudal masico calculado en el paso anterior
en la condicion de choqueo.

. (RT)?®
Ag = Mgy S 0 5(k+1)
“\k-1
Pe |k () ]

Se calcula el nimero de Mach a la salida (M) haciendo uso de la relacion de presiones.
k—1105

o = (2 05| P\ &
:=(=3) |5

Con M,, se calcula el area de salida (4,).
k+1

A [1 + 0.5(k — 1)M,2]2(-D

27 M, 0.5(k + 1)

Definidas A, y Ag tenemos definida la longitud de la seccion divergente, y todo lo necesario
para estimar la performance de esta tobera en otras condiciones.

Finalmente se calcula el empuje e impulso especifico de la tobera en funcion de la altura, al
agregar la componente de empuje por presiones usando la presion ambiente correspondiente.

F(h) = mv, + Az (P, — Fa(h))

F(h)
I = —
mgo
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Las Figura 3(a) y Figura 3(b) presentan la evolucion tanto del empuje como del impulso especifico a
medida que cambia la altura. Luego de un cuidadoso analisis se selecciond la presion de salida para
obtener los parametros de performance buscados.

35

30}

Empuje [N]
- o) [~
w o [+]

=]
T

Evolucion del Empuje con la altura

20 40 60 80 100

Altura [km]

Impulso Especifico [seg]

80

0+

60

50

40

301

20

Evolucion del Impulso especifico con la altura

20 40

&0 80 100
Altura [km]

Figura 3: (a) Variacion del empuje obtenido con el propulsor en funciéon de la altitud

(b) Evolucion del impulso especifico con la altura

En funcioén de los requerimientos exigidos se llega a una geometria con las siguientes caracteristicas y
performance a 100 km de altitud:

Tabla 2. Principales caracteristicas de la tobera.

Requerimientos
P, 2.500 Pa
m 0,0431 kg/s
Ay 11,5 mm?
A, 326,8 mm?
Diametro de garganta 3,82 mm
Diametro de salida 20,40 mm
a 15°
Longitud seccion divergente 30,94 mm
Empuje 30,8 N
Impulso especifico 73 seg

Esta tobera esta adaptada a una presidon equivalente a aproximadamente 25 km de altitud en atmdsfera

estandar.

2.3.Diseiio 3D

La tobera es modelada en 3D a través de un programa CAD con los valores obtenidos de la seccion

anterior.

A demas de la construccion de la tobera, se disefia en el mismo entorno el banco de ensayo, donde se
instrumenta el dispositivo. La finalidad de realizar en dos piezas, es decir la tobera por un lado y el
banco de instrumentacion, es que, de esta manera, se logra una intercambiabilidad de la tobera capaz de
adaptarla para distintos regimenes de funcionamiento sin necesidad de tener que reimprimir todo el
conjunto nuevamente (véase Figura 4 (b) y (¢)).
Debido al pequefio tamafio que presenta la tobera no se dimensiona un espesor minimo, ya que se debe
conformar la tobera de tal manera que esta pueda manipularse de una manera comoda y este no resulta
critico en los ensayos.
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(a) (b) il (©)

Figura 4: a) Impresora 3d de resina (SLA). (b) Vista lateral de la tobera montada en el ba:
bastidor montados sobre la celda.

tidor. (c) Toberay

2.4. Construccion

Para la construccion de la tobera y el banco de ensayo, se utilizé tecnologia de impresion 3D por
estereolitografia (SLA; Stereolithography), también conocida como impresion de resina.
En la Figura 4 (a) se encuentra la impresora habiendo finalizado el proceso de conformado de la tobera.

2.5. Ensayos

A la hora de disefar la tobera un enfoque tedrico proporciona un acercamiento a la geometria final del
dispositivo. Esta metodologia plantea hipdtesis en las que se idealiza el comportamiento del flujo. Por
este motivo es de suma importancia verificar mediante ensayos los resultados obtenidos. Se verifica
mediante una prueba de empuje los parametros de empuje, velocidad y comportamiento mecénico de la
tobera.

2.5.1. Procedimiento ensayo de empuje

Con este ensayo se busca medir el valor del empuje real, a partir del uso de celdas de carga, la presion
en la entrada de la tobera y el vacio parcial en el interior de un tanque donde opera la tobera.

2.6. Arreglo experimental

En esta seccion solo se describirda de forma general el arreglo experimental a implementar para cada
ensayo.

El ensayo consta de un acumulador de nitrogeno el cual se encuentra a una presion mayor a la presion
requerida a la entrada de la tobera para tener en cuenta las pérdidas, esta presion se determina
experimentalmente de forma previa al ensayo de empuje con la finalidad de que la presion en la entrada
de la tobera sea la solicitada.

El acumulador se encuentra equipado con una termocupla utilizada para relevar la temperatura en el
interior, se utiliza ademas un transductor de presion y un mandémetro analdgico. Del acumulador deriva
la tuberia flexible que suministra el flujo a la tobera, a través de una valvula globo con la que se acciona
el mecanismo de disparo. La tobera se encuentra sobre el banco de ensayo, como se observa en la Figura
5, instalada en la parte superior del tanque de vacio. El banco de ensayo se encuentra equipado con una
la celda de carga y un transductor de presion sobre el conducto de entrada de la tobera.
Se utiliza, también, un tanque esférico cuyo volumen nos permite establecer una condicion de vacio
parcial. Este tanque posee una capacidad de 500 litros y cuenta, en su parte inferior, con una brida en la
cual se montara un arreglo de bombas de vacio. El esquema del arreglo experimental se muestra en la
Figura 5.
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Figura 5: Esquema del arreglo experimental.

Del ensayo realizado se extrae el valor del empuje, proporcionado por la fuerza aplicada sobre la celda
de carga, de igual forma se obtiene los valores de presion en el tanque (acumulador de nitrogeno),
presion en la tobera (seccion de ingreso) y presion en el tanque de vacio.

Antes de la medicion del empuje se realizod una serie de ensayos para establecer la caida de presion que
se genera desde el acumulador de nitrogeno hasta el plano de entrada de la tobera. Una vez determinada
la caida de presion se ejecuta el ensayo. Los valores de presion en el acumulador de nitrogeno (P1),
presion en la entrada de la tobera (P2), nivel de vacio en el tanque esférico y el empuje registrado por la
celda de carga se muestran en la Figura 6.
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Figura 6. Curvas del ensayo en vacio.

El empuje inicialmente alcanz6é un maximo de 2916 gr (28.6N) y en el momento del cierre se registro
un valor de 2500 gr (24.52N). El valor medido en el instante inicial, al momento de la apertura de la
valvula de disparo, es el que se analiza. Los valores registrados en los instantes siguientes estan alejados
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de la condicion de ensayo pensada, dado que, ademds de que la presion en la entrada disminuye con el
tiempo, la presion en el interior del tanque de vacio se incrementa modificando la presion donde
descarga la tobera.

Para poder obtener una estimacion del caudal masico, se utiliza la medicion de la presion de vacio en el
tanque esférico. Siguiendo la ley de los gases ideales y despreciando los cambios de temperatura, tomado
el valor de temperatura exterior en el momento del ensayo se estima el caudal masico.

En el intervalo de tiempo que la valvula esférica permanece abierta se puede obtener el valor promedio
del empuje para estimar un valor de impulso especifico. Tomando un intervalo At = 0,25 s en los
primeros instantes del disparo, se obtuvieron los siguientes resultados.

Tabla 3. Resultados.

Tabla de resultados
F 274N
m 0,0442 kg/s
1 63,3 seg
Flhax 28,6 N
I nax 66 seg

Se encontrdé un caudal masico préximo al calculado tedricamente (0,0431 kg/s), y se aprecia una
disminucidn en los valores esperados del empuje e impulso especifico medios, mientras que los valores
pico presentan una diferencia que puede provenir de las pérdidas no contempladas en el disefio y de
algunas incertidumbres de la medicion.

5. CONCLUSIONES

Como se menciond con anterioridad el requerimiento de empuje de la tobera era 30 N, habiendo
alcanzado 28,6 N en el instante inicial del ensayo, se obtuvo un error del 4,7%. El error puede estar
asociado a un problema en la calibracion de los sensores tanto de presion como celdas de carga,
condiciones atmosféricas, condiciones mecanicas asociadas al banco de ensayo, etc. Ademas, se debe
tener en cuenta que las hipotesis fluidodinamicas simplificadas planteadas para el desarrollo también
introducen un cierto error.

En lo referido al ensayo con atmosfera controlada se logré alcanzar un vacio de 74 Cm Hg, valor
suficiente para el requerimiento del ensayo. Se pudo medir la presion en la entrada de la tobera,
verificando que sea la adecuada, y la variacion del vacio, permitiendo estimar la masa que inyecta la
tobera en un determinado tiempo.

Para caracterizar de manera mas eficiente la performance de la tobera deben realizarse nuevos ensayos
con la capacidad de medir el caudal masico suministrado. Para lograrlo se pretende sumar a los ensayos
un caudalimetro. El mismo debe ser adecuado para las condiciones impuestas siendo las mas criticas la
presion de trabajo y el alto caudal requerido.
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Resumen

El vuelo de cohetes a altas velocidades dentro de la atmdsfera terrestre conlleva un incremento
significativo de la temperatura en su estructura debido a efectos aerodinamicos. Este aumento térmico
puede no solo afectar a los equipos a bordo, sino que también puede comprometer la integridad estructural
del vehiculo. Para abordar el andlisis del calentamiento aerodinamico, es necesario considerar de manera
conjunta la aerodinamica y la transferencia de calor en la estructura, ya que ambos fendmenos estan
estrechamente vinculados. Ademas, se deben tener en cuenta la trayectoria del cohete y las variaciones de
las propiedades atmosféricas.

En este trabajo, se desarrolla una metodologia de calculo que consta de cinco etapas. En primer lugar, se
utiliza un simulador de 6 grados de libertad para calcular la trayectoria del cohete. A continuacién, se
realiza el célculo aerodinamico utilizando la teoria de caracteristicas (Second Order Shock Expansion).
Posteriormente, se evalta el flujo de calor a través de la capa limite mediante la aplicacion de la teoria de
Etker, y por tltimo, se calcula la transferencia de calor en el cohete utilizando un programa basado en el
método de los elementos finitos.

Esta metodologia propuesta permite llevar a cabo un andlisis rapido de la evolucién de la temperatura en

cualquier parte de la estructura durante todo el vuelo del vehiculo. Para corroborar la metodologia
propuesta se presentan comparaciones con resultados experimentales y finalmente se aplica a un caso real.
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Resumen

Utilizando un modelo de ala con flap simple y un conjunto motor/hélice impulsora, se realizaron ensayos
en tinel de viento para estudiar la respuesta de dicho modelo a una perturbacion en el flujo que modelaba
una rafaga.

RPM=3000, Re=100000, r+=0°

=

Figura 1 — Distribucion de presiones en el flap

La escasa cantidad de documentacion y reportes de como se comporta aerodindmicamente esta
configuracion motiva el interés de evaluarla para conocer la respuesta ante las condiciones entre las que se
considera el andlisis del efecto aerodinamico sobre un dispositivo hipersustentador de borde de fuga
expuesto a una perturbacion producida por una rafaga.

Para mostrar el efecto de una perturbacion en el flujo que representa una rafaga en el modelo de ala con
flap y hélice impulsora se analizaron los datos en funcion del tiempo de ensayo. La zona no estacionaria
muestra un fendmeno transitorio como respuesta a la perturbacion provocada por el dispositivo generador
de rafaga.

Referencias:

[1] Algozino, S., Marafiéon Di Leo, J., Delnero, J. S., Echapresto Garay, 1. (2016). “Aerodynamic Study of
a Pusher-Propeller effects on a simple flap”. 34th AIAA Applied Aerodynamics Conference.

[2] Deshpande, P. J., Singh, S., Narayanan, P., Balamurali, 2014. “Experimental Investigation of Periodic
Wind Gust Generated in a Low Speed Wind Tunnel”. 32th AIAA Applied Aerodynamics Conference.

[3] Ruchala, P., 2017. “Aerodynamic interference between pusher propeller slipstream and an airframe —
literature review”. Journal of KONES Powertrain and Transport, Vol. 24, No. 3.
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Resumen

En el desarrollo de pequefios vehiculos voladores autonomos (MAV, o Micro-Air Vehicles), la
aerodinamica de bajo niimero de Reynolds da origen a problemas y configuraciones que no son frecuentes
en escalas mayores. En ciertos casos el gradiente adverso de presiones en el extrados de un perfil produce
el desprendimiento de la capa limite y su readherencia posterior en un patréon no estacionario, que reduce la
performance del perfil y puede desencadenar la entrada en pérdida. Estos efectos causan, ademas, que el
coeficiente de sustentacion, CL, presente una dependencia no lineal al variar el angulo de ataque, incluso a
pequeios valores de este, presentando una meseta o “plateau” en el que el CL se mantiene constante. En
estudios experimentales sobre el perfil SD 7003 [1] se encuentra que la capa limite laminar produce trenes
de burbujas de separacion y readherencia periodicos, gobernados por inestabilidades del tipo Kelvin-
Helmbholz. Estas burbujas de recirculacion avanzan sobre el extrados hasta desprenderse finalmente como
vortices periddicos en la estela, produciendo cargas no estacionarias sobre el perfil que explican el
comportamiento atipico de la curva CL-alfa.

El objetivo de este trabajo es comparar los resultados obtenidos mediante simulaciones 2D para un perfil
SD 8020, de los modelos RANS de turbulencia (SST, SST+gamma transport eq., transition-SST y GECKO)
que, a priori, tienen la capacidad de capturar la burbuja de separacion laminar y/o la transicion laminar-
turbulenta sobre el extradds del perfil, con el modelo SRS-SAS que permite resolver las escalas mas
pequedas del flujo no estacionario.

Estos resultados se comparan, ademas, con visualizaciones realizadas en el tinel de viento. con un perfil
construido especialmente para intentar visualizar las estructuras del flujo muy cercano a la pared del perfil.
Finalmente, se compararan las cargas aerodindmicas obtenidas en estas simulaciones con los resultados
experimentales obtenidos por Selig et al [2].

Referencias:

[1] Burgman S., Schroder W. (2008). Investigation of the vortex induced unsteadiness of a separation
bubble via time-resolved and scanning PIV measurements. Experiments in Fluids, Volumen 45, 675-69.

[2] Selig, M., Guglielmo, J., Broeren, A. and Giguere P. (1996) Experiments on airfoils at low Reynolds

numbers. AIAA 96-0062, 34th Aerospace Sciences Meeting & Exhibit. January 15-18, 1996 I Reno, NV,
USA.
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Resumen

En este trabajo se presenta el estudio del comportamiento dindmico que posee una turbina de
impulso de simple etapa que tiene como finalidad ser utilizada en una turbobomba de uso aeroespacial.

En primer lugar, se presentara el modelo dinamico que represente el funcionamiento de la
turbomaquina introduciendo en él todas las variables del sistema que intervienen, tales como el caudal, la
presion, la temperatura, entre otras. En segundo lugar, buscamos introducir las perturbaciones dinamicas
expresadas como entradas al sistema para luego, estudiar a través de las funciones de transferencias, las
salidas o respuestas dinamicas que tendra la turbina de impulso.

Este analisis sera de importancia debido a que se podran estimar los tiempos de respuesta de la
turbina ante una perturbacion (o entrada), aparte de la respuesta (o salida) que tendra la misma, para luego
utilizar estos parametros y obtener una estimacion de la variacion de potencia o torque de salida ante una
perturbacion. También tenemos como objetivo analizar y encontrar las frecuencias de resonancia de la
turbina de impulso para considerar un rango alejado de trabajo de la misma que no sea cercano a las
frecuencias resonantes.

Dicho lo anterior, a partir del estudio dinamico de la misma se busca verificar los calculos que, en
un futuro, estaran acompafiados de resultados obtenidos de ensayos.

Referencias:

[1] Humble, Henry, Larson — 1995 — Space Propulsion Analysis and Desing.

[2] Huzel-Huang. Desing of liquid Propellant Rocket Engines. NASA SP-125 1971.
[3] Sp-,L — 1974 — SP — 8110 LIQUID ROCKET ENGINE TURBINES.

[4] Ogata Katsuhiko — Dinamica de Sistemas.
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Resumen

En este trabajo se presenta el disefio de una turbina supersonica de una etapa para impulsar un conjunto de
bombas, las cuales tienen como objetivo suministrar el caudal adecuado de propelentes al motor principal
del vehiculo lanzador.

El disefio esta basado en el dimensionamiento del conjunto alabe-disco en la parte estator y rotor, como
asi también el colector de gases y las diferentes partes que componen la turbina. Determinando el
triangulo de velocidades en cada etapa y considerando que la misma opera en régimen supersonico
durante su ciclo de funcionamiento. Conociendo los parametros tales como la presion, temperatura y
velocidad de los gases de entrada a la turbina se dimension6 en primer lugar la etapa estator, en base a la
teoria, la cantidad de alabes, diametro del estator, area de entrada, area de garganta y area de salida del
mismo, entre otros parametros. En segundo lugar se dimensiond la etapa rotor de manera analoga.

El presente trabajo tiene como objetivo lograr el disefio en detalle de la turbina, la cual sera la encargada
de impulsar al conjunto de bombas que alimenten al ciclo generador de gas. Por tltimo se realizara una
maqueta a escala de la turbina con todos sus componentes impresos en 3D, la cual nos brindara
informacion a tener en cuenta para el futuro maquinado de la misma. Se mostraran las soluciones
adoptadas con los componentes a los que se puede acceder en el mercado local.

Referencias:

[1] Humble, Henry, Larson — 1995 — Space Propulsion Analysis and Desing.

[2] Huzel-Huang. Desing of liquid Propellant Rocket Engines. NASA SP-125 1971.

[3] Sp-,L — 1974 — SP — 8110 LIQUID ROCKET ENGINE TURBINES.

[4] The Dynamics and Thermodynamics o Compressible Fluid Flow-Volume 1- Ascher H. Shapiro.
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RESUMEN

En este trabajo se presenta el desarrollo y verificacion de un modelo dinamico que describe el
evento de apertura de cofia de vehiculos lanzadores. En primer lugar, se presenta el modelo
matematico, desarrollado en funcion de distintos parametros de entrada asociados al vehiculo en
estudio, al sistema de apertura y a las condiciones de vuelo. Luego, se emplea el modelo matematico
con el fin de obtener resultados numéricos para casos de verificacion particulares, que se comparan
con resultados analiticos y con resultados provistos por un modelo de elementos finitos.

Palabras clave: DINAMICA, APERTURA, COFIA, VEHICULO, LANZADOR.
INTRODUCCION

La cofia del lanzador, elemento fundamental para la proteccion de la carga paga durante el vuelo
atmosférico, es usualmente liberada en condiciones exoatmosféricas para reducir el peso y optimizar el
uso de combustible y los costos de la mision [1]. Sin embargo, la apertura y liberacion de la cofia resulta
critica para el desarrollo de la mision. Se debe asegurar que el evento transcurra cumpliendo ciertos
requerimientos, para evitar posibles fallas en la apertura, colisiones entre la cofia y el resto del vehiculo,
o dafios estructurales y de equipamiento, que deriven en el fracaso de la mision.

En este contexto, resulta fundamental contar con una herramienta para estudiar la dindmica de apertura
de la cofia de forma tal de generar requerimientos para el sistema de apertura, o analizar el desarrollo
del evento para determinados disefios. Por este motivo se desarrollé un modelo matematico que describe
la dinamica de este evento, en funcion de las caracteristicas particulares del vehiculo, su sistema de
apertura de cofia y las condiciones bajo las cuales se desarrolla.

El objetivo del trabajo es presentar el desarrollo del modelo matematico, sus hipotesis y su campo de
aplicacion, junto con las verificaciones realizadas para casos particulares con solucion analitica y por
un modelo FEM. El desarrollo de dicho modelo permite generar una herramienta de estudio, que resulta
de utilidad para la evaluacion del evento de apertura y liberacion de cofia, y para la generacion de
requerimientos para el sistema de apertura.

METODOLOGIA

El trabajo comprende el desarrollo de un modelo tedrico para la dindmica de los cuerpos involucrados,
asi como también la resolucion numérica de las ecuaciones diferenciales del modelo para obtener datos
de interés del evento de apertura. Se desarrolla un modelo dindmico de seis grados de libertad (6-DOF)
por cuerpo, que considera al lanzador compuesto por un modulo (correspondiente a la etapa superior del
vehiculo) y dos semicofias. Dichos cuerpos interactiian a través de un sistema de apertura intermedio.
El modelado se realiza teniendo en cuenta las siguientes hipotesis simplificativas:

— Los cuerpos involucrados se consideran indeformables.

— Las cargas aerodinamicas se consideran despreciables (condiciones exoatmosféricas).

El sistema de apertura considerado esta conformado por un subsistema de impulso, compuesto por
actuadores encargados de inducir la apertura, y un subsistema de retencion, que incluye tuercas de
retencion y dos bisagras que vinculan al médulo con cada mitad de la cofia. Las ecuaciones diferenciales
del modelo se resuelven numéricamente para obtener las variables que describen la evolucion del evento
en el tiempo, como las velocidades, aceleraciones y orientacion de cada uno de los cuerpos. En
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particular, se emplea el algoritmo ODE45, basado en los métodos de Runge-Kutta 4 y 5 para la
resolucion del sistema de ecuaciones.

Descripcion del sistema

Se analiza un sistema de separacion ubicado en el plano que divide al modulo de las semicofias (plano
de separacion). La ubicacién de dicho plano relativa a los centros de masa del modulo (G,) y de ambas
semicofias (G; y G,) se muestra en la Figura 1. Dicho sistema esta conformado por dos subsistemas: el
de retencion-liberacion y el de impulso.

2 Cabeceo z Guifada
Plano de
separacién

7 Ternas Body “Bi”

Modulo
N -~
X

£ (S

Terna Inercial “N”

Figura 1. Cuerpos bajo andlisis, sistemas de referencia y pardmetros de orientacion

El subsistema de retencion-liberacion esta compuesto por una serie de tuercas que mantienen a las
semicofias unidas entre si, y sujetas al modulo, hasta el instante en que se liberan para dar inicio al del
evento de apertura. A su vez, este consta de dos bisagras, cada una vinculando una semicofia al moédulo,
que permiten la rotacion de las semicofias. El mecanismo de las bisagras, que se esquematiza en la
Figura 2, es tal que las semicofias permanecen vinculadas hasta alcanzar un angulo de apertura adecuado
para su liberacion. Este angulo debe ser tal que, una vez liberadas por completo las semicofias, estas se
alejen de forma segura sin correr riesgo de impacto con el médulo. En la Figura 2, ademas, se muestran
las bisagras (B;), ubicadas sobre la circunferencia de radio R que delimita el fuselaje del modulo.
Adicionalmente, se presenta un esquema del mecanismo empleado en las bisagras, donde se visibiliza
el angulo de apertura de la i-ésima semicofia (y;), junto con el angulo de liberacion (Vqx)-

},H!(M’

\ Solidario
B!. a semicofiai

Figura 2. Configuracion del sistema de apertura
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Por su parte, el subsistema de impulso estd compuesto por J actuadores solidarios al modulo, que tienen
la funcion de impulsar las semicofias, haciéndolas rotar en torno a las bisagras para que, finalmente,
estas sean liberadas con una velocidad relativa adecuada para evitar colisiones. El modelo se desarrolla
considerando dos tipos posibles de actuadores: actuadores elasto-disipativos, que ejerzan fuerzas
dependientes de su deformacion y de su tasa de deformacion, o actuadores de fuerza constante. En la
Figura 2 se muestran los actuadores (P;), junto con las variables que describen su posicion radial (p;) y
angular (a;). A su vez, se muestran en la Figura 2 los angulos de inclinacion radial (i) y tangencial
(i¢j) de los actuadores, que tiene como objetivo representar posibles desvios constructivos.

El proceso de apertura consta de dos fases: la primera en la que cada mitad de cofia rota respecto a las
bisagras ubicadas en su base; y la segunda fase en la que, luego de rotar un angulo ;4. la cofia deja
de estar en contacto con la bisagra y se roto-traslada como un rigido en el espacio con una velocidad
inicial que es funcion de la fuerza que proveen los actuadores, tal como muestra la Figura 3. A su vez,
existe la posibilidad de que ambas semicofias no se liberen de la bisagra en el mismo instante, por lo
cual podria existir una fase intermedia en la que solo una semicofia permanezca vinculada. De este
modo, se estableceran distintos modelos dinamicos para las semicofias seglin el angulo de apertura de
cada una de ellas.

Primera Fase Fase Intermedia Segunda Fase

Figura 3. Fases del evento de apertura

La caracterizacion del lanzador y de los subsistemas de retencion y liberacion se realiza con la siguiente

informacion:

— Las caracteristicas inerciales del modulo y de cada semicofia (masa m;, tensor de inercia respecto
al centro de masas I, posicion del centro de masas respecto al centro O del plano de separacion
G,—0).

— La cantidad (J), posicion radial (p;) y angular (a;) de los actuadores.

— Lainclinacion radial y tangencial de cada actuador (irj e itj).

— Larigidez (kj), viscosidad lineal (1), longitud natural (Lnj) y longitud sélida (L Sj) de cada actuador

elasto-disipativo.
— La magnitud de la fuerza (st) y el tiempo de accionamiento (t;) de los actuadores de fuerza

constante.
— El angulo de liberacion (¥4,,4,) de las semicofias.
— El radio del fuselaje del vehiculo (R), la longitud del modulo (1,,,) y la geometria de las semicofias.
A su vez, se definen las condiciones iniciales del evento de separacion, siendo estas:
— La orientacion inicial del vehiculo.
— La velocidad inicial del centro de masas del médulo.
— La velocidad angular inicial del vehiculo.
— Laaltitud a la cual se desarrolla del evento.

Modelo dinamico

Para el estudio del evento de apertura se introducen cuatro sistemas de referencia. El primero de ellos
(X,Y,Z) es un sistema fijo respecto a la Tierra, con su eje ¥ alineado con la vertical local al inicio de la
separacion y su origen ubicado en el centro del plano de separacion en ese mismo instante. Los sistemas
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restantes (Xp;, Ypi, Zp;) son solidarios a cada cuerpo, y su orientacion respecto a la terna inercial se
determina empleando angulos de Euler. Mas precisamente, introduciendo los angulos de guifiada (;),
cabeceo (6;) y rolido (¢;) se considera una secuencia de Euler 321 con angulos de rotacion 6;, Y; y ¢;
para cada cuerpo, tal como se presenta en la Figura 1.

A partir de estos angulos de orientacion se determinan las matrices de transformacion de coordenadas
desde la terna inercial a las ternas cuerpo, empleadas para el planteo de las ecuaciones del movimiento.
En base al esquema de Euler definido, se obtienen las matrices antes mencionadas [2] a partir de la
ecuacion (1):

c,ch; c;so; —sy,
[B;N] = |s¢;s¢,cO; — cp;sO; s¢syPsb; +cpch; sp.c, (1)
cpspc; +spsb; cpsysh; —sp.ccl; co.c,
Las ecuaciones diferenciales que modelan la dinamica de los cuerpos involucrados corresponden a la

primera y segunda ecuacion cardinal para cuerpos rigidos. Tal como se menciond anteriormente, las
ecuaciones se plantean en las ternas cuerpo, obteniéndose el siguiente sistema para cada cuerpo (2):

W)
( Bili] = | v = BilF; — @; A7)
:;Vii: @)
Bi[,] = ql = Bi[lg]™t - Bi[M; — @; A ([Ig] - @7)]
| 77

Aqui el subindice i hace referencia al i-ésimo cuerpo, ¥ a la velocidad de su centro de masas, @ a su
velocidad angular, I; a su tensor de inercia respecto a su centro de masas, m a sumasa, F y M a la
fuerza y momento resultante (respecto a su centro de masas), y el superindice B; indica que todas las
magnitudes tensoriales se expresan en las ternas cuerpo. La vinculacion entre las ecuaciones cardinales
y la orientacion del cuerpo se establece empleando la ecuacion diferencial cinemadtica [2], i.e. se plantea
la ecuacion (3):

¢i 1 cBi —SeiC(]bi s@isqbi

;| = pr 0 spictd; cpich;|- Bi[w] (3)
’ ‘Lo —co; s¢;

A su vez, se incluye en el modelo el calculo de la posicion G, — N de los centros de masas de cada
cuerpo respecto al origen de la terna inercial, a través de la integracion de la velocidad transformada a
la terna inercial (4):

N[G=N] = BN Bi[7] )

Respecto a las fuerzas activas intervinientes, se considera la fuerza gravitatoria, el empuje remanente
sobre el modulo y las fuerzas ejercidas por cada actuador del subsistema de separacion. La primera de
estas se determina empleando la ley de gravitacion universal de Newton, considerando una Tierra
esférica de masa my y radio 1y, junto con una altitud H del evento de separacion, y se asume alineada
con la vertical local (5):

I=1_ G-mr-m; 0
B [Egi] = [B;N] NCETS [—01] (5)

Por su parte, el empuje remanente se modela como una fuerza de magnitud constante (E') que actua
sobre el modulo, en direccion de su eje longitudinal, i.e. (6):

E
0
0

Bo[F] = (6)
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Las fuerzas de separacion se caracterizan a través de su magnitud st (t), que dependera de la naturaleza

de los actuadores considerados. En el caso de actuadores de fuerza constante, dicha magnitud puede
describirse mediante (7):
Fs, site [0, t]

7
0 sit>t¢, ™

@m={

Por su parte, la magnitud de la fuerza ejercida por los actuadores elastodisipativos se construye en
términos de su rigidez (k;), su viscosidad lineal (i), su longitud natural (Lnj), su longitud solida (LS].),

su extension instantanea L;(t) y su tasa de elongacion L]- (t) através de (8):

K (L — 1, = L))~ L@ si Li(®) < Ly, — Ly,

. (®)
0 si Li(t) > Ly, = L,

@m={

Notese que la extension de cada actuador se determina asumiendo que su extremo superior permanece
en contacto con la semicofia durante la totalidad de la primera fase de apertura, por lo cual es funcion
de su posicion y del angulo de apertura de la semicofia que impulsa. Dicho angulo de apertura surge del
analisis de la orientacion relativa entre cada semicofia y el modulo, y puede determinarse teniendo en
cuenta la expresion (9):

cosy; = Xp, - Xp, = [BiBol(1,1) )

Para definir por completo a las fuerzas de separacion, resta caracterizar su direccion. La orientacion de
los actuadores respecto al modulo se define a través de los angulos de inclinacion (itj e irj) y la posicion

angular del actuador (a;), mostrados en la Figura 2. En consecuencia, las coordenadas de la fuerza
ejercida por cada actuador en la terna cuerpo del modulo resultan (10):

CitjCirj
Bo[F. | = [,:Si..: S .
O[Fjo] = _st - |cigjsiyjca; — sijsa; (10)
Cithier(Zj + sitjcaj

Luego, las coordenadas de las fuerzas ejercidas sobre las semicofias en sus respectivas terna cuerpo se
determinan en virtud del principio de accion y reaccion (11):

Bi[F;,] = —[BiN] - [BoN]" - Bo[ 5 | (11)

A diferencia de la fuerza gravitatoria, que actia en los centros de masa de cada cuerpo, las fuerzas de
separacion generan momentos respecto a dichos puntos. Considerando la posicién de cada actuador
respecto al centro de masas del modulo, dada por el vector B, — G, los momentos sobre el modulo (12)
y sobre cada semicofia (13) se determinan mediante:

Po[Mj,] = Po[B=Go A F ] (12)

Bi[M;] =B[(Gob—N—-G —N+B—Gy)AF] i=12 (13)

Hasta este punto no se han considerado las restricciones de vinculo y, en consecuencia, las reacciones
dindmicas que generan las bisagras, que se describen seguidamente. En primer lugar, las bisagras
imponen que los puntos que vinculan deben tener misma velocidad durante toda la fase de apertura.
Empleando la ley de variacion de velocidades para cuerpos rigidos, se determina que, mientras la i-
¢sima semicofia permanezca vinculada, su campo de velocidades y el del moédulo se relacionan mediante
(14):

ﬁO+EOAB1_GOZﬁi+5i/\B1_Gl (14)
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En segundo lugar, mientras cada semicofia permanezca vinculada al modulo, las bisagras solo permiten
la rotacion relativa a lo largo del eje Z,o. Esto implica que, mientras la i-ésima semicofia permanezca
vinculada, su velocidad angular y del modulo solo puede diferir en su componente segun el eje Z,q (15):

Po
Bo[@] = [%] (15)
Ti

Cabe destacar que las bisagras ejercen fuerzas y momentos reactivos de manera tal que se cumplan las
condiciones de vinculacién anteriores. Estas fuerzas (F, ;) Y momentos (M B;) son incognitas adicionales
en el problema que se determinan resolviendo las ecuaciones diferenciales del movimiento junto con las
ecuaciones de vinculacion. Si bien las fuerzas reactivas pueden tomar cualquier direccion, por lo cual
cada una de ellas implica tres incognitas escalares, la vinculacion es tal que los momentos reactivos no
restringen la rotacion alrededor del eje Z,,, por lo cual debe cumplirse (16):

0

Bo[Mg,]-|0| =0 (16)
1

A su vez, se remarca que las fuerzas generan momentos respecto a los centros de masa de cada etapa,
que deben ser contemplados en la segunda ecuacion cardinal, y se determinan en funcion de la posicion
de cada bisagra respecto a los centros de masa, de manera analoga a lo presentado para los momentos
ejercidos por las fuerzas de separacion.

Para finalizar con la caracterizacion del modelo dinamico, se destaca que el modelo dinamico debe
adaptarse a las fases del evento de apertura que fueron presentadas con anterioridad, y se esquematizan
en la Figura 3. Durante la primera fase, mientras ambas semicofias permanecen vinculadas, se aplican
las ecuaciones del modelo sobre cada cuerpo tal como fueron descriptas anteriormente, teniendo en
cuenta todas las fuerzas activas, reactivas y condiciones de vinculo. La segunda fase inicia una vez que
ambas semicofias se liberan, por lo cual se eliminan del sistema las fuerzas de separacion, las
condiciones de vinculacion y las reacciones dindmicas. Adicionalmente, en caso de que exista la fase
intermedia, se mantienen las condiciones de vinculo y fuerzas activas que afectan a la semicofia
vinculada, y se eliminan las asociadas a la semicofia libre.

RESULTADOS Y DISCUSION

El modelo dinamico antes presentado comprende las ecuaciones diferenciales del movimiento para la

dinamica de seis grados de libertad de tres cuerpos rigidos, acopladas debido a la existencia de fuerzas

de separacion internas, condiciones de vinculo y, consecuentemente, reacciones dinamicas internas. Con

el objetivo de verificar el modelo desarrollado, junto con la resolucion numérica de las ecuaciones

diferenciales que comprende, se propone la comparacion de resultados con casos particulares de analisis,

donde se reducen los grados de libertad y para los cuales la resolucion puede lograrse mediante métodos

analiticos, a través del empleo de métodos numéricos sobre los sistemas de ecuaciones reducidos, o

empleando modelos FEM.

El primer caso de verificacion, esquematizado en la Figura 4, inicia con el lanzador alineado con la

vertical local, trasladandose sin rotar en direccion vertical, bajo las siguientes condiciones:

— El centro de masas del modulo se ubica sobre el eje longitudinal del lanzador, y su terna cuerpo es
principal de inercia.

— Se emplean cuatro actuadores de fuerza constante, uniformemente distribuidos sobre una
circunferencia cuyo centro pertenece al eje longitudinal del lanzador.

— Las semicofias son simétricas, y su masa es despreciable frente a la masa del modulo (por debajo
del 1% de la masa del modulo).

— El empuje remanente contrarresta el peso y las fuerzas activas de separacion que se ejercen sobre el
modulo.

Bajo estas condiciones, el evento de apertura posee una simetria tal que no se esperan variaciones en la

orientacion del modulo, y las semicofias desarrollan rotaciones de apertura en espejo. A su vez, dado

que la suma de fuerzas activas sobre el modulo es nula, se esperan bajas aceleraciones ocasionadas

unicamente por las fuerzas reactivas ejercidas por las bisagras.
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Figura 4. Primer caso de verificacion

En base a esta ultima observacion, y teniendo en cuenta que la inercia del modulo es ampliamente
superior a la de las semicofias, se propone un modelo simplificado en el que el mddulo se traslada sin
rotar a velocidad constante. Luego, la dinamica de cada semicofia queda desacoplada, pues se
corresponde con el movimiento rotatorio de un cuerpo rigido en torno a una articulacion que se desplaza
a velocidad constante. Este modelo simplificado permite caracterizar el evento de apertura por completo
a partir de la resolucion de una tnica ecuacion diferencial de segundo orden para el angulo de apertura
de una de las semicofias.

Los resultados numéricos obtenidos a partir del modelo simplificado, que desprecia las reacciones
dinamicas sobre el modulo, se comparan con los obtenidos para el modelo completo en la Figura 5. Tal
como fue mencionado anteriormente, no se observan variaciones en la orientacion del modulo, y el
comportamiento de las semicofias es simétrico. Los resultados obtenidos a partir de ambos métodos de
analisis son concordantes, y se determinan errores porcentuales relativos que no superan el 0.2%.
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Figura 5. Comparacion de resultados para el primer caso de verificacion

Habiendo verificado un caso con simetria, se propone un segundo caso de verificacion en que la

magnitud de la fuerza de separacion ejercida sobre cada semicofia difiere, tal como se esquematiza en

la Figura 6. En particular, se propone un caso en el que:

— El centro de masas del modulo se ubica sobre el eje longitudinal del lanzador, y su terna cuerpo es
principal de inercia.

— Las semicofias son simétricas.

—  El lanzador inicia el evento de apertura sobre el plano XY de la terna inercial, con una inclinacion
de 30° respecto a la horizontal.

— Se emplean cuatro actuadores de fuerza constante, distribuidos de forma simétrica respecto al plano
XY de la terna inercial. La fuerza ejercida por los dos actuadores que inciden sobre la semicofia
superior dobla en magnitud a la fuerza ejercida por los actuadores restantes.
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Figura 6. Segundo caso de verificacion

Dada la diferencia en la fuerza de separacion ejercida sobre cada semicofia, se espera que el proceso de
apertura de cada una de estas difiera, conservando la simetria respecto al plano XY. De este modo, las
magnitudes cinematicas que representan movimientos fuera del plano de simetria deberan resultar nulas.
A su vez, este caso es util para verificar las tres fases de apertura, pues el evento inicia con las dos
semicofias vinculadas, pero su liberacion se realiza en forma escalonada debido a la diferencia en el
impulso recibido por cada una. Teniendo en cuenta que la dindmica de los tres cuerpos se ve acoplada
en este caso, se comparan los resultados de la simulacion con los obtenidos a partir de un modelo FEM.
Dicha comparacion se muestra en la Figura 7, donde se observa que ambos métodos predicen variaciones
en la orientacion de los tres cuerpos, con errores porcentuales relativos que no superan el 0.3%.
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Figura 7. Comparacion de resultados para el segundo caso de verificacion
CONCLUSIONES

El evento de apertura de cofia es una instancia critica de cualquier mision espacial que busque la
inyeccion orbital de cargas pagas, debido a que su falla podria ocasionar dafios en la integridad del
vehiculo y de la carga paga que transporta. En este trabajo se ha presentado el modelado tedrico de la
dindmica del evento y la verificacién de los resultados obtenidos a partir del estudio de casos
particulares. Se concluye que el modelo responde de forma adecuada en los casos analizados,
constituyendo asi una herramienta util para el disefio preliminar del vehiculo y, en particular, del sistema
de apertura que emplea.
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RESUMEN

En este trabajo se presenta el andlisis estructural del estabilizador horizontal de la aeronave 14-100
B/C. El objetivo del andlisis es evaluar la capacidad de la estructura primaria del estabilizador para
soportar diferentes condiciones de carga, de acuerdo con las especificaciones estandar ASTM F3116
y ASTM F3114. Para ello se utiliza un proceso de modelado mecanico con herramientas de
simulacion numeérica, y para contrastar los resultados de cdlculo, se realizan ensayos experimentales.
Los resultados de las pruebas fisicas indican que el estabilizador responde de manera lineal, eldstica
y repetitiva, y que las curvas carga-desplazamiento se ajustan a las estimaciones realizadas por
calculo, hasta un nivel de carga correspondiente a Carga Limite. Ademadas, el conjunto mantiene su
integridad estructural hasta un nivel de carga correspondiente a Carga Ultima, fallando por encima
de este nivel de carga. Asi, el trabajo proporciona informacion que permite retroalimentar el diserio,
los métodos de andlisis y los procesos de fabricacion y armado de la estructura de la aeronave.
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INTRODUCCION

En el proceso de disefio de aeronaves se suele dividir a ésta en distintos conjuntos (ala, fuselaje,
empenaje horizontal, emenaje vertical, superficies de control, etc.) para organizar de manera mas
eficiente las tareas intrinsecas del proceso de disefio. Todos estos grupos tienen algunas
particularidades, pero a grandes rasgos el proceso de disefio implica:

e Conceptualizacion de la estructura entendiendo como se quiere que esta funcione (que
componente va a tomar cada una de las cargas que actlian sobre la estructura).

e Validacién pensando en el proceso de fabricacion, armado y mantenimiento

e Analisis de la estructura para corroborar que esta sea capaz de soportar las cargas a las que va
a ser sometida durante su vida 1til. Con esta informacion se retroalimenta el disefio hasta que
converja a una solucion que cumpla con los criterios de falla (Ver Ref. 1), se pueda fabricar y
mantener.

e Fabricar el componente analizado previamente y ensayarlo para corroborar que la respuesta de
este se asemeje a lo que fue conceptualizado en un inicio. El tltimo paso necesario para cerrar
el disefio y muchas veces cumplir con la normativa que regula el disefio de aeronaves.

Para el caso particular del empenaje horizontal de la Aeronave [A-100 B/C se partié de un concepto de
estabilizador partido, en el que un tubo metalico de seccion circular atraviesa el fuselaje (a la altura del
larguero posterior del estabilizador) empotrando cada semi-empenaje a los lados del mismo. Un “pin”
en la costilla raiz, posicionado en la vecindad del larguero anterior y orientado transversalmente
(direccion Y), impide la rotacion de cada semi-empenaje (alrededor del eje Y).

Las cargas por corte son transferidas al fuselaje principalmente por el tubo de seccion circular,
mientras que la flexion es absorbida por el propio tubo, sin transferir momentos al fuselaje. El
momento torsor es resistido por el recubrimiento del estabilizador y equilibrado por el sistema de
fuerzas de reaccion que se producen en el tubo y en los pines anteriores (ver. Ref. 2).
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Esta arquitectura conduce a semi-empenajes muy ligeros, faciles de manipular y ensamblar, ademas de
practicamente no afectar la integridad estructural del fuselaje.

Lafguero Anter]Or/ (

FIGURA 1 — COQUIS DESCRIPTIVO DE LA PROPUESTA DE UNION

Para el analisis estructural se siguen los lineamientos establecidos en el informe técnico de la Ref. 1 en
donde se establecen criterios de resistencia estatica, rigidez y se mencionan algunas buenas practicas
que deben ser utilizadas para evitar problemas de durabilidad en un futuro. Para corroborar el
cumplimiento de los puntos establecidos en este documento se realizé un modelo de elementos finitos
mediante la utilizacién de un Software comercial ANSYS 2020 R2 utilizando para la verificacion los
casos de carga establecidos en el IT de la Ref. 3.

Para cerrar el disefio y validar todo el proceso de disefio y calculo se realizé un ensayo del empenaje
horizontal replicando durante este las condiciones de carga dimensionantes a flexion y corte (Caso
HO07) y a torsion (Caso HO3) y se corrobord la correspondencia de resultados entre el ensayo y el
modelo de elementos finitos.

METODOLOGIA

Este trabajo se centra en explicar el proceso de modelado y analisis estructural del empenaje
horizontal de la aeronave IA-100 B/C y en el disefio del ensayo que se realizO para conocer la
respuesta de la estructura.

Cabe aclarar que para el disefio de este componente estructural se utilizd un modelo de elementos
finitos distinto al utilizado para comparar los resultados con el ensayo experimental. La principal
diferencia entre estos modelos es la forma en la que se aplicaron las cargas ya que durante la prueba
fisica las cargas se aplican sobre “cunas” posicionadas en coordenadas previamente definidas para
tratar de asemejar las condiciones de carga durante el vuelo. Esta forma de cargar la estructura es mas
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exigente para la misma ya que se trata de cargas puntuales y no una distribucion de presiones (Ver
informe técnico Ref. 4). En la FIGURA 2 se comparan las posiciones donde son relevadas las cargas
aerodinamicas, los puntos donde se aplicarian estas en el modelo utilizado para verificar la estructura y
la posicion de las cunas para los dos casos de carga ensayados.
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FIGURA 2 - CARGAS PARA ENSAYO ESTRUCTURAL DE ALA' Y EMPENAJE HORIZONTAL.

Para acotar el alcance del trabajo se trabaja inicamente el modelo que tiene correspondencia con el
ensayo para que la comparacion de resultados tenga validez.

Modelo de elementos finitos

Para armar el modelo de elementos finitos se parte de la geometria del empenaje horizontal la cual ya
tuvo varios de los loops que se mencionaron anteriormente donde se corroboraba la factibilidad
estructural, de fabricacion y armado.

Este modelo debe ser simplificado y preparado especificamente para el analisis estructural, este
proceso implica el cortar la geometria para a posterior crear contactos entre piezas aledafias, se quitan
detalles que no aportan al modelo, etc. En la FIGURA 3 se muestra la geometria de detalle del
estabilizador horizontal completo.

FIGURA 3 — GEOMETIA DETALLADA DEL EMPENAJE HORIZONTAL.
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Dado que solo se ensaya el semi-estabilizador izquierdo el modelo simplificado solo lo incluye a este.
Ademas, se agregan las cunas en las posiciones previamente establecidas durante el analisis de carga,
estas coordenadas se muestran en el IT de la Ref. 4.

Se puede observar que cada una de estas cunas se apoya sobre una “parte fuerte” de la estructura, es
decir en zonas donde hay una costilla. Como en el modelo hay solo 4 costillas estructurales se agrega
una quinta costilla de espuma para distribuir la carga de manera mas suave y para evitar que el
recubrimiento colapse, se elige espuma ya que no se considera estructural.

Cunas donde se aplica la carga

Costilla de espuma
solo para ensayo

FIGURA 4 — GEOMETIA SIMPLIFICADA DEL EMPENAJE HORIZONTAL.

Una vez simplificada la geometria se generan los contactos respectivos entre piezas de la estructura,
para ello se utilizan contactos lineales del tipo “bonded” con una formulacion de penalidad pura y
comportamiento asimétrico. En la FIGURA 5 se muestra a modo de ejemplo la zona que se considera
en contacto entre la estructura interna y el recubrimiento superior del empenaje horizontal.

FIGURA 5 - ZONA DE CONTACTOS ENTRE ESTRUCURA INTERNA Y RECUBRIMIENTO SUPERIOR.
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La malla del modelo esta conformada principalmente por elementos del tipo “Shell” lineales de 3 y 4
nodos ya que el modelo en su mayoria se realizé a partir de superficies (recubrimientos, costillas,
largueros, cazoletas, etc.). Para las cunas y algunos elementos como herrajes y pines del modelo se
usaron elementos so6lidos de 10 y 20 nodos (Tet10 y Hex20). Esto da como resultado una malla de
38K de elementos y 59K nodos.

FIGURA 6 - MALLA DEL MODELO DE EMPENAJE HORIZONTAL PARA ENSAYO.

Las cargas se aplican sobre las cunas y la magnitud de estas depende del caso de carga que se esté
analizando. En la FIGURA 7 se muestra la numeracion de las cunas que luego, en la TABLA 1, se va
a utilizar para entender cuales son las fuerzas aplicadas en cada una de estas para replicar las
condiciones de ensayo.

Cuna N°1

FIGURA 7 - NUMERACION DE CUNAS PARA ENSAYO.

Caso de Carga Fuerza Fz [N] - Carga Limite
Cuna N° 1 Cuna N° 2 Cuna N° 3 Cuna N° 4
HO03 | -1039 -703 -690 -476
HO7 | -1158 -1280 -1227 -857

TABLA 1 - CARGAS APLICADAS EN LAS CUNAS
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Para ser consistentes con lo que sucede verdaderamente en el ensayo las condiciones de borde
impuestas en el modelo impide que el pin frontal se mueva en direcciones XY local (se deja libre el
desplazamiento en Z). Ademas, se restringe el desplazamiento del tubo en direcciones XYZ usando
contactos lineales inicamente en la zona donde el tubo se apoyaria contra el respectivo buje cuando se
solicita la estructura (Ver FIGURA 8).

FIGURA 8 — CONDICIONES DE BORDE DEL MODELO

Una gran parte de la estructura del empenaje se fabrica a partir de laminas de fibra de vidrio pre-
impregnada con resina epoxi. Las Uinicas partes que no son de material compuesto son los herrajes y
pines los cuales son de Aluminio 2024 y el tubo posterior que vincula ambos semi-elevadores que es
de Acero AISI 4130.

En la FIGURA 9 se muestra de manera cualitativa la distribucion de espesores en un recubrimiento del
semi-elevador izquierdo. Se puede notar que los paneles mas grandes son mas gruesos, esto es por la
presencia de nucleos de Honeycom necesarios para estabilizar dichos paneles.

Las cunas se modelaron utilizando propiedades mecanicas de una madera genérica cargada en la
libreria de materiales de ANSYS (comportamiento isétropo E=3,16 GPa y p=0,35) ya que el analisis
no esta centrado en la respuesta de las mismas.

Espesores

FIGURA 9 — DISTRIBUCION CUALITATIVA DE ESPESORES DEL EMPENAJE HORIZONTAL
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Ensayo experimental

El dispositivo de ensayo del empenaje horizontal, es a grandes rasgos un arreglo de puntos de sujecion
sobre cunas y barras que permite aplicar las fuerzas de los dos casos de carga HO3 y HO7 con un
mismo montaje experimental; requiriendo solamente cambio de configuracion simple para pasar de
uno a otro.

Los elementos del montaje de ensayo estructural del Estabilizador se dimensionaron considerando el
empleo de tubos redondos de acero AISI-SAE 1020. Dependiendo del nivel en el arbol se pueden
emplear tubos con dimensiones 1 3/8 — 0,065” a2 1/4-0,12".

En la FIGURA 10 se muestran las dimensiones aproximadas del dispositivo encargado de distribuir las
cargas, ademas en esta imagen se pueden ver posiciones de los puntos de conexidn, materiales y
dimensiones preliminares de los elementos que conforman el arbol de carga.

1570.0
12000
810.0 ;
475.0 1039 N 703 N 690 N 476 N
3957 % 2.2 % 2371 %X 16.4 %
1158 N l 1280 N 1227 N 857 N
. CUNA 1 256 % CUNA 2 1263 % CoNA 3 1 271 % CwNA & | 769 %
o o e e F————— F————— J—————= T1  NVEL CUNAS
: [} fom ] fm
-524.4 mm -428.7 mm | -317.3 mm =216 mm | X [HL)
| 2744 mm -178.7 mm 673 mm +384 mm | X (HL)
- 3350 L 3900 3100
SIMETRIA 388.4 4248
13/8 - 0.065° F— -ﬁ- =4 13/8 - 0.065" o= - — NIVEL 1
T4z N _$1_1ss
1604 | 59.9 % 1520 {401 % "
2438 N 2083 N L APROX.
183.0 539 % 158.1 L61 % COINCIDENTES
ARBOL D&‘ 348.4 384.8
DISTRIBUC M2
DE CARGAS s
1 POSICION PROMEDIO
/" (1576 mm)
VISTA FRONTAL = & & = .
MEDIDAS EN: mm 7908 N
MATERIAL: AISI-SAE 1020 42,6 L;gg 9:
COLOR AZUL: CASO HO3 =
COLOR ROJO: CASO HOT & H26 3913 -
NOTA: Las cargas indicadas son solo
de referen PI!I" al nivel 830.2
de CARGA LIMITE.

FIGURA 10 — DIMENSIONES APROXIMADAS DEL DISPOSITIVO DISTRIBUIDOR DE CARGAS.

A los esquemas de ensayo también afiaden arbolados secundarios (en la parte superior), con el
proposito de compensar las masas afiadidas desde los arreglos de barras distribuidoras de cargas. Los
mismos se plantean en forma conceptual y no se realiza ningun tipo de analisis sobre ellos. En la
FIGURA 11 se muestran las demisiones aproximadas del arbolado de compensacion de masas.
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FIGURA 11 — DIMENSIONES APROXIMADAS DEL ARBOLADO DE COMPENSACION DE MASAS.
RESULTADOS Y DISCUSION

Del modelo de elementos finitos fue posible obtener el campo de desplazamientos en direccion Z
global para los distintos casos de carga. En la FIGURA 12 se muestran algunos resultados particulares
tomados en la zona de unidn de las cunas para el caso de carga HO3 a carga limite (J=1), estos puntos
corresponden con las zonas donde se colocaron los sensores para relevar desplazamientos durante el
ensayo de laboratorio.

D: Static Structural

Directional Deformation

Type: Directional Deformation(Z Axis)
Unit: mm

?i:zaiCooldinate System | Cuna 2 l |Cuna 1 |

Max: 23176
Min: -29,112

23176

-1,1745
-4,6667
-8,1589
-11,651
-15,143
-18,635
-22,128
-25,62

-29,112

FIGURA 12 - DESPLAZAMIENTOS EN DIRECCION Z EN CASO DE CARGA H03 A CARGA LIMITE —
SENSORES EN ELEMENTOS DE UNION.
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En el grafico de la FIGURA 13 se comparan los resultados obtenidos para diferentes factores de
seguridad (j) durante el ensayo y se contrastan contra los obtenidos del modelo de elementos finitos.
En este se puede ver que existe un buen ajuste con las estimaciones realizadas por calculo. Las
deformaciones que se muestran en la imagen corresponden con las que se midieron en cada cuna a la
altura del larguero posterior.
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FIGURA 13 - CASO H03: DESPLAZAMIENTOS A LO LARGO DE LA SEMI-ENVERGADURA DEL
ESTABILIZADOR HORIZONTAL.

De manera similar en la FIGURA 14 se muestra el campo de desplazamiento en direccion Z para el
caso de carga HO7 a j=1 (Carga Limite). Se marcan algunos resultados particulares en la zona donde
van a estar dispuestos los sensores durante el ensayo.

D: Static Structural
Directional Deformation
Type: Directional Deformation(Z Axis)
Unit: mm
qlobal Coordinate System | Cuna 4 | ICuna 3 | |C|.|na 2 | | Cuna 1 I
Time: 1

Custom
Max: 4,9836
Min: -52,769

49836

-14333
-7,8502
-14.267
-20,684
-27101
-33,518
-39,935
-46,352
-52,769

FIGURA 14 - DESPLAZAMIENTOS EN DIRECCION Z EN CASO DE CARGA HO7 A CARGA LIMITE —
SENSORES EN ELEMENTOS DE UNION.

Otra vez, en la FIGURA 15 se puede observar en un grafico la correspondencia entre los valores
obtenidos durante el ensayo y los obtenidos mediante la utilizacion del modelo de elementos finitos.
Los puntos representados en el grafico son los desplazamientos obtenidos en la zona del larguero
posterior.
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FIGURA 15 - CASO HO7: DESPLAZAMIENTOS A LO LARGO DE LA SEMI-ENVERGADURA DEL
ESTABILIZADOR HORIZONTAL.

CONCLUSIONES

Para ambas condiciones de carga, los resultados del ensayo muestran repetitividad en las curvas carga-
desplazamiento, linealidad en la respuesta y ajuste con las estimaciones realizadas mediante calculo
estructural.

En ambos casos se alcanzan los niveles de Carga Limite (j = 1.0) sin desplazamientos excesivos,
comportamientos indeseados ni fallas o defectos, atendiendo a los requerimientos a Carga Limite de
ASTM F3114.

Para el caso de carga HO7, la estructura resistié y mantuvo la condiciéon de carga, a nivel de Carga
Ultima (j = 1.5), durante mas de 3 segundos, atendiendo a los requerimientos a Carga Ultima de
ASTM F3114. La falla se inici6 a un nivel de carga j=1,8 con el despegue de uno de los
recubrimientos y culmino con el colapso de la estructura a un valor de j=2,3.
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1. RESUMEN

En fase atmosférica la trayectoria de un lanzador espacial se programa para minimizar la
resistencia atmosférica, lo cual implica mantener dngulos de incidencia nulos respecto del aire.
Para adquirir una trayectoria de este tipo se requiere al menos una maniobra de cabeceo luego
del despegue. En algunos casos se requieren ademéas maniobras especiales (de tipo “dogleg”) en
funcién de la inclinacién orbital a alcanzar y la ubicacion del sitio de lanzamiento. Todos estos
requerimientos plantean la necesidad de contar con un control de actitud.

El problema es altamente desafiante por cuanto la dindmica de un lanzador cambia signifi-
cativamente a lo largo de la fase atmosférica, la cual se desarrolla en tiempos del orden de dos
minutos. Debe considerarse que se parte de una condicién con baja velocidad y gran masa, y en
un periodo relativamente breve se pasa a un vuelo supersénico consumiendo buena parte de la
masa inicial.

Histéricamente esto ha sido abordado mediante controles lineales con ganancias variables
(gain scheduling), dado que no es viable sintetizar un control lineal de ganancias fijas lo suficien-
temente robusto para manejar estas variaciones. Pero los efectos aerodindmicos durante el vuelo
son dificiles de estimar, con lo cual dicho ajuste no podra ser muy preciso.

En este trabajo se propone un control super-twisting de tercer orden para la actitud, ajustado
unicamente con las estimaciones de pardmetros masicos, asumiendo la aerodinamica como un
término de incertidumbre dindmica. Luego se plantea la implementacion de dicho control y se
muestra su efectividad mediante una simulacion de vuelo.

Palabras clave: lanzador espacial, control de actitud, control super-twisting generalizado

2. INTRODUCCION

2.1. Requerimientos del control de trayectoria

En fase atmosférica, la trayectoria que optimiza la energia cinética final de un lanzador
espacial es aquella que mantiene un angulo de ataque nulo durante todo el vuelo. Esto implica
que no se desarrollan fuerzas laterales, y por lo tanto la curvatura de la trayectoria queda definida
por la aceleraciéon gravitatoria y el angulo de elevacién del vector velocidad. Este segmento del
vuelo se denomina “giro gravitatorio”.

Esto también tiene ventajas desde el punto de vista estructural, dado que se minimizan las
cargas laterales, y con ello minimizar la masa seca del vehiculo. A modo de ejemplo, el Soyuz
posee una carga 1util de 2.7Tn, con una masa total de 44.5tn; de las cuales 39.2tn corresponden a
combustible y tan solo 3.78tn para su peso vacio. Esto implica un disefio estructural optimizado
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para las cargas longitudinales, con minima resistencia a cargas laterales como las producidas por
sustentacion aerodinédmica.

Pero en general el “giro gravitatorio” no permite adaptar la trayectoria a otros requerimientos
de la misién. Es habitual que luego de los primeros segundos desde el lanzamiento se realice una
maniobra de rolido para orientar el vehiculo segtin el plano orbital buscado. Esto no implica
una variacién de angulo de ataque, pero luego seré necesario establecer un angulo de elevacion
algo apartado de la vertical para iniciar la maniobra de insercion. Ademés podria ser necesario
realizar variaciones de rumbo para evitar zonas pobladas o corregir el plano orbital.

En la ejecucion de estas maniobras los dngulos de incidencia ya no seran nulos. Dado que
resulta critico mantener el parametro Qa (producto de la presion dinamica @ por el angulo de
ataque «) dentro de los limites de seguridad en todo el vuelo, tales maniobras deben realizarse
tempranamente cuando la velocidad es baja, o luego de alcanzar alturas estratosféricas donde la
densidad es baja.

2.2. Funciones de control

Podriamos pensar el vuelo atmosférico en varias fases:

1. despegue: ascenso vertical hasta una altura minima de seguridad

2. maniobra de rolido: de ser necesario para ajustar la orientacién geogréafica de la terna de
navegacion

3. maniobra de cabeceo: adquisicion del &ngulo de elevacion requerido para el giro gravitatorio

4. giro gravitatorio: vuelo con angulos de incidencia nulos

5. correcciones de trayectoria: maniobra de tipo “dog leg” si fueran requeridas

Para ejecutar estas maniobras se requiere de un control de actitud. El control de los angulos
de incidencia podria lograrse usando como actuador el lazo de actitud, o bien de forma directa
pero solo para la fase de giro gravitatorio.

Aunque por una cuestion de alcance existen aspectos que no seran considerados en este
trabajo, no podemos dejar de mencionar la influencia de la dindmica estructural y el movimiento
de propelentes en los tanques (“sloshing”) sobre un lazo de actitud. Por un lado, es importante
evitar que este estimule los modos de flexion del fuselaje. Al mismo tiempo, es necesario considerar
que las estimaciones de actitud y de fuerza lateral que podrian servir para determinar el angulo
de ataque pueden verse fuertemente influenciadas por estos modos mecénicos, dependiendo de la
ubicacion del arreglo de sensores inerciales (ISA) utilizados por la unidad de mediciones inerciales
(IMU).

3. MODELO DINAMICO

Para plantear el problema de control necesitamos contar con un modelo dinamico del proceso
a controlar, que en este caso es la actitud del vehiculo lanzador.

Asumiendo que las deformaciones elésticas poseen baja influencia sobre los efectos aerodina-
micos (lo cual no implica la relacion inversa), podemos analizar la dindmica del vuelo mediante
un modelo de cuerpo rigido, para el cual se plantean las siguientes ecuaciones cardinales:

db

TZ +w’ xpt=F"
dhb b b b
a +w’ xh’> =M

donde p = muw es el vector cantidad de movimiento (el superindice b indica que son proyecciones
en la terna del cuerpo, que no es inercial), siendo m la masa total; h = Jw + h es el momento
cinético, donde J el tensor de inercia y h el momento cinético neto de las masas rotantes si las
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Figura 1

hay (por ejemplo, las turbobombas si no son contra-rotantes); F' = {X,Y, Z} es la resultante de
las fuerzas aplicadas mientras que M = {L, M, N} corresponden a los momentos respecto del
centro de gravedad del cuerpo rigido.

Este modelo no puede asumirse como invariante en el tiempo debido a los marcados cambios
de las propiedades masicas m(t) y J(¢) en el lado izquierdo del modelo, y de presion dindmica y
numero de Mach que afectan a los términos del lazo derecho.

Adoptamos el sistema de coordenadas propuesto por la ISO 1151 como se muestra en la
figura 1. De acuerdo al mismo estandar se adopta una secuencia intrinseca z/y’/z” respecto de
una terna geografica local NED (“North-East-Down”) para definir angulos de Euler {¢,6,v} de
rolido (z"), cabeceo (y') y rumbo (z).

Debe notarse que:

b
ddlt:mwrmrb
dhb .

El término v queda absorbido en el empuje del motor, mientras que asumiremos despreciable el
término Jw por las bajas velocidades angulares y velocidad de cambio de los momentos de inercia.
Despreciando asimetrias en la distribucién de masas respecto de los planos xy y zz, sin momento

neto de masas rotantes, y definiendo para los momentos de inercia I = I, I = Iy, = I..,
IaA = (I -1 ) /I

p L/T Ts

G+ Iaprp = M/T =41y (1)

7 — IApq N/I Ty
U+ qw — v X/m fu
V+ru—pwpy=<Y/mp=1f, (2)
W+ pv — qu Z/m I

donde hemos adoptado la notacion v = {u,v,w} y w = {p,q,r} para velocidades lineales y
angulares.

Para completar el lado derecho incluimos la fuerza gravitatoria y un modelo cuasi-estacionario
para los efectos aerodindmicos. Esto ultimo consiste en expresar las fuerzas y momentos resul-
tantes en funcion de coeficientes aerodindmicos que solo dependen del ntamero de Mach M, de
los dngulos de incidencia @ = {«, 5}, de sus derivadas y de la velocidad angular; multiplicados
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por la presion dindmica Q = 1/2pV2:

F=QSc;(M,a, év,w)

(3)
M = QSlepy(M, a, ér, w)

siendo [ y S una longitud y una superficie de referencia respectivamente, mientras que los coefi-
cientes cy y ¢, son cantidades adimensionales.

4. CONTROL DEL ACTITUD

4.1. Coémputo de errores

Asumimos que el navegador inercial computa un cuaternion unitario q., para la actitud de
la aeronave, que surge de integrar apropiadamente la velocidad angular w®, y que representa la
rotaciéon para llevar un vector desde la terna rotada b a la terna de referencia e, q., : b — e (un
subindice ab indica que la rotacion es desde la terna b hasta la terna a). Dada una referencia de
actitud en forma de cuaternion q,,, podemos calcular el cuaternion de error g,; como:

dry = dre " Gep

donde q,, = g., = es el conjugado del cuaternion de referencia q,... El mapeo de este cuaterniéon
de error en angulos de Euler {¢., 8¢, %.} (rolido, cabeceo, guinada) da los errores de actitud en
términos de rotaciones respecto de los ejes {x%,4?, 2°} respectivamente. Sin dudas, se trata de
una secuencia de rotaciones, pero si sus magnitudes son pequenas, las podemos considerar de
forma independiente y simultanea sin introducir grandes errores.

4.2. Modelo para cabeceo/guinada

Por simetria, con baja velocidad de rolido es posible desacoplar inercialmente la dindmica
entre el eje x y los planos zy y xz, por lo cual analizaremos solo la dindmica en uno de ellos.

Tomando la dindmica en el plano xz asumiendo una velocidad de rolido despreciable p = 0, la
actitud en este plano se reduce a un angulo de cabeceo 6 y la velocidad angular g = 6 alrededor
del eje y.

Tomando la segunda ecuacion de (1), la tercera de (2) (aproximando a ~ w/V) y tomando
del modelo aerodinamico (3) para el momento en el eje y:

Q T

Q= Egcf(./\/l,a,d,w)+gcos&9+fgsin5 , ngE (4)
J— TdUC
qg= QSZCf(M,a,d,w) + T5sind L Ty = (5)
I, I,

donde ¢ es el angulo de deflexion del vector de empuje T en el plano zy (rotacion alrededor del
eje y). Completamos el modelo con la relacion cinemética:

ée =q—7y (6)
donde 7y representa una referencia equivalente para el cabeceo.

4.3. Control super-twisting

Ya hemos recurrido al control super-twisting en trabajos previos de aplicacién aero-espacial
[7, 8, 6]. Este algoritmo fue propuesto por Levant en su trabajo seminal en 1993 [3], y ha sido
utilizando en diversos campos demostrando sus altas cualidades de robustez.
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Podemos expresar esta ley de control como:

v=-M[o]"?+v (7)
= —Xo|9]°
donde ¢ es una “variable de conmutacién” adecuadamente disenada para cumplir con los objetivos

del lazo y resultar de grado relativo 1 respecto del control.
Si su derivada puede expresarse de la forma:

o=v+A (8)

siendo v una accion de control virtual (funciéon del control real) y A un término que engloba la
incertidumbre dinamica y perturbaciones, de acuerdo con [5] el algoritmo es estable y se alcanza
el modo deslizante de segundo orden (¢ = ¢ = 0) en tiempo finito si se cumple que:

Ao > L , A > VA + L 9)

donde L es la constante de Lipschitz de la incertidumbre: |A| < L.
Para sistematizar el ajuste podemos elegir un valor de L y computar las ganancias con:

M=aVL , X=pL (10)

donde «a y § son valores de ajuste prescriptos que cumplan con (9). En particular, en este trabajo
se eligi6 a = 1,7 y = 1 para minimizar la potencia media de la senal de control [4].

En este caso, el objetivo del control es anular 6., que resulta de grado relativo 2. Podemos
elegir como variable de conmutacion un error de velocidad angular: ¢ = g — r, definiendo la
referencia de velocidad r, como:

rq = —wgbe (11)

Pero con esto la convergencia del error de actitud seré exponencial.

Como alternativa, en [2] se presenta una generalizacion del algoritmo supertwisting para
obtener modos deslizantes de orden superior. En este caso podemos considerar el 3-STC, para el
cual:

¢ = ka|21]7% + 2 (12)

Z1 =03 , 22:731:(5'

en donde o es una variable de deslizamiento de grado relativo 2 respecto del control. Esto produce
un modo deslizante de tercer orden en tiempo finito (¢ = ¢ = § = 0). Para este problema
podemos plantear o = 6,.

Para ajustar las ganancias necesitamos estimar L. Derivando (12) :

¢ =2/3ks|0c]7/30. + 6. (13)
Derivando (6): )
b, = ¢ — i (14)
y sustituyendo en (13): .
¢=[A3+Ag+Ar+7g]+v (15)
donde:
V= Tssind
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siendo 75 una aproximacion del término 75 en (5), mientras que el término entre corchetes es la
incertidumbre A, siendo:

_@
a Iy
A; = [158ind — V]

A Slef(M, a, év,w)

Az =2/3ks|0:]17Y2 (g — 7o)

Si mantenemos acotada la aceleracion de la referencia angular 7y (diseiando apropiadamente el
plan de vuelo), con errores pequenos de actitud la constante de Lipschitz L sera equivalente basi-
camente a la maxima velocidad de cambio que pueda experimentarse en el término aerodinamico
A,. Este resulta en una aceleracién angular, por lo cual su derivada es el jerk inducido por el
momento aerodinamico.

De simulaciones con un control lineal observamos en condiciones normales valores |&| <
0,5%/s. Con esto encontramos una cota |A,| < 0,0355~2. Elegimos Ay = 0,05, A\; = 0,04.

5. VALIDACION

El control debe funcionar en tiempo discreto. Debido a los condicionamientos en la tasa de
actualizacion que podemos obtener del navegador inercial y de transmisién de comandos para
los actuadores del TVC, consideramos una frecuencia de muestreo de 100hz.

Implementamos este algoritmo en tiempo discreto mediante una integraciéon implicita para
el término 1 de la (7), de acuerdo a lo propuesto en [1].

5.1. Simulacion

Evaluamos el desempeno del 3-STC mediante una simulacion, en el cual modelamos la dina-
mica del vehiculo como un cuerpo rigido, pero incluyendo un modelo dindmico de primer orden
con ancho de banda de 10 s~! para los actuadores del TVC, lo cual impacta como dinamica no
modelada en el diseno.

Usamos un modelo aerodindmico basado en tablas de coeficientes en funcién del namero de
Mach y de los dngulos de incidencia. Para la posicién del centro de gravedad y el tensor de inercia
usamos datos tabulados en funcién de la masa instantanea.

Para el empuje consideramos un modelo simple de la forma:

T = mve + (pe — Po) Ae (16)

donde ve, pe v Ae con la velocidad, presiéon y area en el escape de la tobera. Tomamos como
caso de estudio el de un vehiculo suborbital de 11m de longitud y 2,2tn de masa, marginalmente
estable desde el punto de vista aerodinamico en la fase final del vuelo.

Para plantear un caso con exigencia elevada sobre el lazo de control, se simula una trayectoria
no-6ptima compuesta por un segmento de ascenso vertical seguido de una maniobra de cabeceo
y luego un vuelo con actitud constante. Esto induce &ngulos de ataque no-nulos, lo cual se
traduce en un momento aerodindmico particularmente significativo en el segmento de alta presion
dinamica. Se agrega ademés una cortante de viento de 10m/s a 10m de altura con variacion
potencial con la altura hasta los 500m, a la cual se superpone una rafaga discreta de forma “uno
menos coseno” entre los 100m y los 200m.

Como caso de comparacién se realiza una simulacién con un control lineal ajustado para
mantener el ancho de banda del lazo cerrado préximo pero menor al del actuador. Las ganancias
se ajustan en funcién de la variaciéon de momento de inercia y posicion del CG.
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Figura 2: parametros del vuelo con control lineal y 3-STC

5.2. Resultados

En las graficas de la figura 2 se muestran a la izquierda los parametros del vuelo entre el
despegue y el MECO (Main Engine Cutt Off). A la derecha se comparan los aspectos asociados
al control.

En la tercer grafica de la derecha se muestran los errores de actitud. Se observa que el
control 3-STC es muy superior al lineal. Sin embargo, se debe mencionar que se observa un
nivel de “chattering” caracteristico del control por modos deslizantes, inducido principalmente
por la dindmica no modelada del actuador; y que no se han considerado los ruidos de medicién
de la velocidad angular que podrian afectar negativamente la sefial de comando. Estos aspectos
deberan ser abordados para obtener una implementacién practica de este algoritmo de control.
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6. CONCLUSIONES Y TRABAJO FUTURO

De los resultados obtenidos consideramos que un control super-twisting de tercer orden seria
viable para el control de actitud de un lanzador espacial. Sus excelentes caracteristicas de robustez
permiten un control muy preciso de la actitud, con la condicién de disenar un plan de vuelo con
derivadas segundas lo suficientemente acotadas para evitar una salida auto-inducida del modo
deslizante.

Pero para su implementaciéon préactica deben abordarse al menos dos cuestiones. Por un lado,
debe notarse que el algoritmo de control requiere computar ¢ en tiempo real de acuerdo con
la (12), lo cual involucra no solo al error de actitud sino también a su derivada en (zo = 6,).
Este tltimo puede obtenerse restando la derivada de la referencia a la medicién de velocidad
angular. Aunque dicha derivada puede calcularse off-line, debe tenerse en cuenta como posible
inconveniente practico que los ruidos de medicién para la velocidad angular pueden ser elevados
si no se utilizan gir6scopos de grado tactico o de navegacion (FOG o RLG).

Por otra parte, es necesario considerar esquemas para mitigar los efectos del “chattering” en
la accién de control.
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1. RESUMEN

La envolvente de vuelo de un lanzador satelital para la inyeccién orbital involucra distintas
etapas. La primera de ellas se desarrolla en las capas atmosféricas méas densas; donde la interaccion
entre efectos aerodinamicos, gravitatorios e inerciales determinan el comportamiento dinamico
del vehiculo. En esta fase, las condiciones de vuelo cambian significativamente, comenzando con
velocidad nula a nivel del mar hasta alcanzar velocidad supersonica y alturas estratosféricas; al
tiempo que varian fuertemente las propiedades masicas (masa total, tensor de inercia y posicion
del centro de gravedad) por consumo de los propelentes. Todo esto se refleja en cambios profundos
en la dindmica de la aeronave, lo cual condiciona fuertemente el diseno de los lazos de control
del vehiculo.

En este trabajo se analizan estos cambios dindamicos. Para ello se recurre a un modelo de
cuerpo rigido para el vehiculo, modelos cuasi-estacionarios para las cargas aerodindmicas, y un
modelo predeterminado de variaciéon temporal de parametros maésicos.

En principio, un modelo de 6 grados de libertad describe completamente la dindmica de cuerpo
rigido de un lanzador. Pero teniendo en cuenta las propiedades de simetria, este problema puede
reducirse a 3 grados de libertad, desacoplando la dindmica lateral de la longitudinal. En funcion
de esto, se plantea un modelo dindmico que, linealizado alrededor de una trayectoria nominal,
permite obtener un modelo en espacio de estados lineal variante en el tiempo.

A partir de este modelo se analiza la influencia de los parametros masicos y las condiciones
aerodindmicas en la dinamica del lanzador para la fase atmosférica, que se asume hasta los 70
km. de altura. se estudia el comportamiento de los modos naturales de respuesta para definir de
forma cualitativa y cuantitativa los cambios significativos en esta dinédmica.

Palabras claves: lanzador satelital, dindmica, fase atmosférica, modelo lineal variante en el
tiempo.

2. INTRODUCCION

El control de trayectoria de un lanzador satelital es un desafio que requiere precisién en
tanto las tolerancias admisibles se encuentran extremadamente acotadas. Para esto, el estudio
del desempeno dindamico en la etapa atmosférica es un elemento clave para obtener modelos lo
suficientemente representativos que permitan encarar las tareas de diseno del sistema de con-
trol. El objetivo del sistema de control es orientar la trayectoria con relacién a un sistema de
referencia inercial en funcién de los requisitos de la misién. En este contexto, el vehiculo puede
asumirse como una masa puntual en la que los cambios significativos ocurren en intervalos de
tiempo prolongados. A su vez, la orientacién de la velocidad como mecanismo de control de la
trayectoria no se da de manera instanténea, sino que se producen oscilaciones respecto al centro
de masas que deben ser mitigadas para garantizar el seguimiento de la referencia. Estas osci-
laciones ocurren en intervalos de tiempo comparativamente menores a las que ocurren para la
trayectoria, por lo que pueden ser tratados de manera independiente(Zipfel, & Schiehlen, 2001).
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y

Figura 1: Sistema de referencia T y b

El abordaje integral del estudio dindmico de un lanzador involucra el anélisis del mismo como
un cuerpo rigido de masa variable en el tiempo, combinado con los aspectos elasticos, de sloshing
e inercia del motor. Ademas, las interacciones aerodinamicas presentan efectos fuertemente no
lineales que anaden complejidad en el estudio. Para atender a estas complejidades, se realiza una
aproximacion por medio del método de pequenas perturbaciones, de modo que el analisis se rea-
liza sobre un modelo lineal variante en el tiempo. Ademas, debido a la simetria asumida para la
geometria del vehiculo, se suponen desacopladas las ecuaciones que modelan el comportamiento
del cuerpo rigido y se desarrollan solamente en un plano longitudinal. De este analisis se pue-
den destacar aspectos especificos del comportamiento del lanzador. De manera directa se puede
obtener informacion respecto a las caracteristicas de estabilidad, amortiguamiento, frecuencias
naturales y otras caracteristicas dinamicas.

3. MODELO DINAMICO

Asumiendo la dindmica longitudinal de un lanzador satelital como cuerpo rigido [1], puede
modelarse respecto a un sistema ligado al cuerpo b (figura 1) segin el conjunto de ecuaciones 1.

d
fb:%{mvb}+mwbva+wa+wxwa (1&)
M = i{Jwb}er” x Jwb (1b)
Cdt

Siendo m(t) y J(t) la masa y el tensor de inercia del vehiculo, y v y w las velocidades
del centro de masas y angular respectivamente. Todos los vectores se encuentran referidos a la
terna-b, por lo que de aqui en adelante se omite el superindice.

El conjunto de ecuaciones 1 puede simplificarse asumiendo un estado de operaciéon nominal
sobre el que se producen pequenas perturbaciones. Ademas, si el orden de magnitud de las mismas
es considerablemente menor que el de la velocidad u y el producto entre la variacién temporal
de la masa y la velocidad del vehiculo se considera dentro del vector de empuje, puede reducirse
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v

Figura 2: Matriz de rotaciéon

al conjunto de ecuaciones 2.

Jo = m(u - ycgf + chd) (2)
fz = m(?j} - U()q - xcgq + ycgp)
My = yyq - I:cyp - Iyzfa - ml'cg(ﬂ} — qu) + mzcgu

la hipotesis de que en la condicién nominal la velocidad U es constante y que el vector de empuje
pasa por el centro de gravedad del lanzador permite descartar la primera ecuacion del analisis.
La masa y el momento de inercia se evaltian en cada instante atento a que ambas magnitudes
son modificadas rapidamente [4]. Ademas, asumiendo que las perturbaciones son pequenas se
desacopla la dindamica longitudinal de la lateral [3], y la dinamica longitudinal queda descrita
por dos ecuaciones dindmicas y una relacion cinematica entre ¢ y 6. La representacion del sistema
en espacio de estados resulta como se muestra en la ecuacion 3.

fz=m( — Upq — Tcgq) (3)
My = I,yG — maeg(w — Upq)

Modelos de fuerzas y momentos Para estimar las perturbaciones que provocan cambios
en el estado de operacion nominal del lanzador se modelan las fuerzas y momentos. En estado
estacionario, la configuracién espacial del lanzador puede referenciarse respecto a un sistema
inercial, denominado 7', ubicando una terna solidaria al cuerpo del mismo denominada -b, definida
bajo el estdndar ISO 1151. En la figura 1 se esquematiza esta denominacion.

Para proyectar la fuerza de gravedad en la terna solidaria al cuerpo (terna -b), se descompone
la aceleracion gravitatoria mediante la matriz de transformacion 4

cos —sinb
sinf cosf

Ty = [ (4)

Donde el angulo 6 queda definido en la figura 4
De este modo, la fuerza de gravedad en la terna cuerpo se define en la ecuaciéon 5.

fo=Tmfg (5)

Para las fuerzas aerodinamicas se utilizan las ecuaciones 6

fa=0S8rerCi(a) (6)
M, = USreflremei(av Q)
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en donde o es la presion dindmica, Sycr y lref la superficie y longitud de referencia respecti-
vamente, y C; y Cp,; coeficientes adimensionales cuasi estacionarios. Las ecuaciones (6) pueden
linealizarse derivando parcialmente respecto a cada una de las variables de estado alrededor de
un punto de operaciéon y definiendo las derivativas aerodinamicas. Para este caso en particular,
serd necesario contar con las que se muestran en (7).

OF, OF, .
oM, | OM,. . OM,.
Cmyp, = 8aa+ 34 q-+ aaa

siendo § y & la velocidad angular y la velocidad del dngulo de ataque adimensionalizadas.

Por dltimo, se considera el que el vector de empuje es orientable mediante una senal de
comando que define el dngulo de apartamiento respecto al eje del vehiculo. De este modo, las
fuerzas y momentos asociados al empuje resultan ser las que se muestran en 8.

fr, =T¢ (8)
My, = Tdlc

En donde 4§ es el angulo entre el eje del vehiculo y la tobera y ¢ la distancia entre la articulacion
de la tobera y el centro de gravedad.
La suma vectorial de las fuerzas y momentos se condensa en la ecuacion 9:

f="Ffo+ I+ frh 9)
M = M, + Mz,j,

y se escribe el sistema (3) linealizado en la ecuacion (10), incorporando la relaciéon cinemaética:

q My M, 0 q M;s
Mx=M |d| = |14+ 2, Zoa —9F2| |a|+|%Z |0 (10)
0 1 0 0 0 0

Siendo My, My, Z;, Ms y Zs las derivativas dimensionales [5] y M la matriz de inercia que
contiene los coeficientes que afectan la derivada temporal del vector de estado. Es necesario
indicar que las derivativas evolucionan en el tiempo conforme el lanzador gana altura. La altura
para la cual la presién dindmica resulta despreciable, el modelo dindmico se reformula atento a
esta nueva situacién de operacion.

4. ANALISIS

Como caso de estudio se considerara un vehiculo experimental suborbital de una sola etapa
diseniado para un apogeo en vuelo libre de 150km. Sus parametros mésicos se presentan en la
tabla 1.

Para la obtencién de los valores asignados a los términos aerodinamicos se realiza una simu-
lacién de trayectoria, a partir de donde se obtienen los valores de Mach y presiéon dindmica a lo
largo del vuelo.

En la figura 3 se muestran los coeficientes M, y M, en funciéon del nimero de Mach . El
coeficiente M, es un coeficiente de amortiguamiento asociado al efecto aerodindmico que se
introduce por la velocidad angular ¢, mientras que el coeficiente M, es indicador de la ‘“rigidez”
aerodinamica. La magnitud del coeficiente My resulta 10 6rdenes de magnitud menor al de M,
y dado que ¢ y & son de magnitudes similares, dicho término se omite del analisis.
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Cuadro 1: parametros del modelo

longitud (m) | diametro (m)
15 0.7

masa inicial (kg)
2400

momento de inercia (kgm?)
16416

En tanto el coeficiente M, tome valores negativos se garantiza la estabilidad estatica del
sistema. Si se analiza el signo que toma el coeficiente de momentos Cmyo definido en 7, en donde
toman participaciéon también los efectos producidos por la velocidad angular, puede predecirse
el comportamiento del sistema en toda la envolvente de vuelo analizada. Puede observarse que
este coeficiente toma valores positivos en la fase inicial de vuelo, indicando la posibilidad de
inestabilidad que sera cuantificada para evaluar su repercusion.

%10

-1000
-2000
-3000

| | - -4000
-10 - Vo 1

A2t S
\ [ -5000

16 I I 1 I 1

-6000

Figura 3: Coeficientes dimensionales

La figura 5 la evolucién de la posicion del centro de presiones y del centro de gravedad. Alli
se observa que para Mach < 1,8 el centro de presiones se encuentra por delante del centro de
gravedad. A partir de este punto, que se da después de los 90 segundos de vuelo, el sistema
se inestabiliza nuevamente debido a la configuracién relativa entre el cp y el cg. Revisitando la
figura 3, se observa que coincide con el cambio de signo del coeficiente M.

En la matriz de estado de la ecuaciéon 3 se encuentran sintetizadas las principales caracte-
risticas dinamicas del vehiculo lanzador. La figura 4 muestra la evolucién de los autovalores de
la matriz 3 en funcién del tiempo , con la variacién de parametros del sistema asociada. Alli
puede verse que este sistema particular tiene un polo real contenido en el semiplano izquierdo y
otro en el semiplano derecho para bajo ntmero de Mach, dando cuenta de un comportamiento
inestable en este régimen. Este fenémeno ocurre nuevamente después de los 90 segundos (Mach
> 1.8), tal como se analiz6 anteriormente. Si se profundiza sobre este aspecto, esta inestabi-
lidad puede cuantificarse en términos del tiempo necesario para duplicar la amplitud. En una
respuesta inestable, la amplitud viene dada en términos de una funcién exponencial y(t) = e
siendo a la componente real del polo inestable. Cuantificando resulta ser ¢t;= 4 segundos para el
primer rango de tiempo y to= 0,6 segundos para el segundo. Puede decirse que el primer caso se
trata de una dindmica lenta en tanto que para el segundo serdn necesarias acciones de control
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Figura 4: Evolucién de los autovalores

mas rigurosas [3] [2]. Los autovalores se aproximan al origen de coordenadas donde el modelo
dinadmico cambia cualitativamente (modelo exoatmosférico). A este conjunto de autovalores se le
asocian los respectivos autovectores cuya evolucién temporal en cada componente se muestra en
la figura 6. Este analisis proporciona informaciéon adicional sobre el comportamiento dinamico
del vehiculo.

Dada una condicién de vuelo especifica puede observarse como se combinan los estados e
interpretar su peso relativo en cada uno de los modos naturales del sistema en funcién del
tiempo de vuelo (figura 6). El polo intestable que se manifiesta en la fase inicial del vuelo se
encuentra asociado al tercer modo natural. Alli se observa que la componente dominante es el
angulo de ataque, lo que permite asociarlo a la dindmica traslacional (asumiendo que el angulo
de ataque se define como la relacion entre la velocidad w y la velocidad de avance ). Por otro
lado, el fenémeno inestable que comienza en régimen supersonico tiene impacto también en la
dinamica de rotacién, ya que las tres variables de estado son significativas. En la etapa inicial
del vuelo, el angulo de ataque es dominante en los 3 modos naturales, en tanto las variables q y
0 tienen poca influencia. Conforme se avanza en el desarrollo del vuelo, las variables de estado
tienen distinto peso en el comportamiento de los modos naturales. Tanto para el primer como el
segundo modo, los 3 estados tienen componentes significativas en el resto de las etapas de vuelo.
Para el tercer modo, se observa que el angulo de cabeceo es dominante respecto a los otros dos
y puede interpretarse como un modo relacionado a la cineméatica de rotacién.

5. CONCLUSIONES

Para controlar y guiar la trayectoria de un lanzador satelital es fundamental conocer de
manera acabada el comportamiento dinamico a través de las distintas fases que atraviesa. La
estimacion de los coeficientes aerodinamicos y su utilizaciéon en el calculo de las derivativas, tiene
un rol preponderante en la descripciéon cualitativa de la dindAmica de un lanzador satelital ya que
de ellos depende en gran medida el comportamiento y las caracteristicas dinamicas propias de
cada vehiculo lanzador. Como principal caracteristica, puede indicarse la dependencia temporal
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Figura 6: Evolucién de las componentes de los autovectores
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de estos parametros, debido a que a medida que el vehiculo atraviesa la fase atmosférica, las
condiciones de masa se ven alteradas. También incide en los coeficientes la naturaleza del régimen
aerodinamico que se atraviesa.

Segin la evolucion de las derivativas, pueden inferirse caracteristicas del comportamiento
dindmico del sistema. Este analisis se realiz6 sobre un modelo de cuerpo rigido, asumiendo en
principio que los efectos elésticos pueden ser despreciados y que la dindmica lateral y longitudinal
se encuentra desacoplada. Bajo estos supuestos, se obtuvo un modelo de cuerpo rigido linealizado
que permitio establecer las siguientes conclusiones:

= Fl sistema presenta un comportamiento inestable en la fase inicial del vuelo, condicionado
por el signo del coeficiente de momentos en esta primera parte. Luego se estabiliza hasta
Mach = 1,8 en donde vuelve a ser inestable. Al incorporar en el andlisis las caracteristicas
dindamicas del sistema, se identifica que existen autovalores con parte real positiva en gran
parte de la envolvente de vuelo, aunque el tiempo necesario para convertir esas inestabili-
dades en situaciones relevantes depende del estado aerodindmico que se esté analizando.

= Los polos inestables se asocian con determinados modos naturales. El primero de ellos,
relativamente lento en comparacion con el segundo, es un polo que se manifiesta en la
dindamica de traslacién. En cambio el segundo polo inestable, de dinamica répida, tiene
impacto en la dindmica rotacional.

= También se explica la inestabilidad analizando la posicién relativa del centro aerodindmico
(ca) respecto al centro de gravedad (cg). El sistema es estable en tanto el cg se encuentra
por detras del ca. Este cambio cualitativo ocurre para M =~ 1, 8.

= En base al estudio de los autovectores asociados puede anadirse informacion respecto a
como se acoplan los distintos modos naturales del sistema. Se observa que tanto el a&ngulo de
ataque a como la velocidad de cabeceo g se encuentran acopladas dinAmicamente, mientras
que el dngulo de cabeceo 0 se vincula con el resto de los estados a través de la relaciéon
cinematica establecida con g¢.

De esta manera se obtuvo una descripcién cualitativa de la dindmica longitudinal de un
lanzador satelital con las caracteristicas establecidas. Es importante mencionar que segtin la
configuracion o el tipo de vehiculo seleccionado los resultados pueden verse alterados cualitati-
vamente, por lo que es necesario especificar el modelo sobre el que se trabaja.
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Resumen

A principios del afio 2019 se finalizaba la campafia de ensayos de certificacion del nuevo sistema de control
de frenos con Antiskid, desarrollado para reemplazar el sistema original de la acronave IA-63 “Pampa”.
En el siguiente trabajo, se presenta un resumen de las actividades llevadas a cabo en FAdeA entre los afos
2016 y 2019 para el desarrollo, integracion, validacion y certificacion del nuevo sistema.

Se incluye una descripcion de los requerimientos y funciones basicas a cubrir, una breve descripcion de las
implicancias técnicas a nivel avidn, la arquitectura propuesta para la implementacion en la aeronave y
finalmente los ensayos realizados para la puesta a punto, validacion y certificacion del sistema; incluyendo
las novedades y fallas que debieron solucionarse durante la campafia de ensayos.

La certificacion del nuevo sistema de control de frenos fue un hito fundamental para la continuidad del
programa [A-63 “Pampa”. Actualmente este sistema se encuentra operando en la mayor parte de la flota de
aeronaves prestando servicio en la FAA, acumulando miles de horas de operacion sin novedades.

Referencias:

[1] Design and Testing of Antiskid Brake Control Systems for Total Aircraft Compatibility, SAE
ARP1070E.
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RESUMEN

El presente trabajo aborda el desarrollo de una aeronave eléctricamente propulsada a partir de la
modificacion del disefio de la aeronave Aviem AV 100 propulsada con motor alternativo ROTAX 912
ULS de 100 hp, denominada AV 100. La aeronave se pretende certificar bajo norma ASTM 2245 ¢ 16.

El cambio de tecnologia de propulsion implico el rediserio estructural y aerodinamico para lograr
una aeronave con mayor peso maximo de despegue y mayor rango de excursion del centro de
gravedad, conservando la misma carga alar que la aeronave AV 100.

El rediserio aerodindamico significo.:
El andlisis de la estabilidad estatica y dinamica de la aeronave a los
efectos de obtener los nuevos rangos del centro de gravedad, dimensiones de superficies de cola y
superficie alar.
El cdlculo de las performances de la aeronave para la nueva
configuracion aeronave-planta motriz.

El rediserio estructural significo:
Modificacion de la estructura del fuselaje de la aeronave a los efectos
de aumentar el volumen cola y la cuerda alar.

Modificacion de estructura del vano motor y compartimiento de

equipajes con el objetivo de almacenar las baterias lon Li necesarias para la propulsion eléctrica,
controlador y motor eléctrico.
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Palabras clave: (Aeronave liviana, certificacion avion eléctrico)
INTRODUCCION

El cambio de consciencia ambiental y social se estd impactando fuertemente en el uso fuentes de
energias alternativas para transporte de personas y bienes. Estos cambios impulsan el uso fuentes de
propulsion eléctrica las cuales reducen las emisiones nocivas.

La propulsion eléctrica, con la tecnologia actual, presenta un escenario de disefio diferente al
transformar la energia almacenada en potencia util. Desde hace tiempo los motores de eléctricos y sus
controladores de velocidad, se aplican en diferentes transportes a rueda. Sin embargo, poco se ha
desarrollado en la propulsion aeronautica. Uno de los desafios de disefiar una aeronave eléctricamente
propulsada es la cantidad de energia almacenable y el incremento de peso maximo de despegue
(MTOW) por el peso de las baterias.

No obstante, el incremento del peso, ya existen empresas que construyen aviones livianos
eléctricamente propulsados y las normas actuales de certificacion aeronauticas incluyen
especificaciones de certificacion de aeronaves eléctricamente propulsadas. En pocas palabras, las
sociedades, los organismos regulatorios y las empresas estdn adaptandose a los cambios de tecnologia
de propulsion limpia.

En AVIEM se estudia y analiza este desafio y se plantea una solucion acorde con la tecnologia actual
y futuras normativas para resolver la instruccion primaria de pilotos. El disefio de la aeronave
propulsada eléctricamente se realiza a partir de la modificacion de otra propulsada por motor
alternativo.

Estos cambios se implementan con el disefio de un nuevo fuselaje para permitir el alojamiento de
parcial de paquetes de las baterias, en el cual se extiende la cabina y se incorpora nuevas estructuras.

AERONAVE CON MOTOR ALTERNATIVO.

La aeronave que se toma como referencia es un avion de ala alta biplaza con motor Rotax 912 de 100
hp con asiento en tandem. Este avion tiene un peso maximo de despegue 650 kg y una capacidad de
combustible de 75 litros (53 kg), lo que le resulta en una autonomia aproximada de 750 km.

AEROANVE CON MOTOR ELECTRICO.
En el avion eléctricamente propulsado se disefia un nuevo fuselaje a partir del AVIEM 100 para alojar
el motor y pack de baterias por delante del parallamas y otro pack, por detras de los asientos. El

cambio de los componentes conlleva a un cambio de peso y de la posicion del centro de gravedad los
cuales se muestran en el siguiente concepto:
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Figura 1. Pesos y distancias respecto del parallamas.

Comparando pesos y distancias de los componentes a reemplazar de la aeronave con motor alternativo
se estiman las distancias de la eléctricamente propulsada desde el parallamas del motor, controlador de
motor, cableado y los packs de baterias. Un pack de baterias se posiciona delante del parallamas y otro
detrés de los asientos de los tripulantes. El objetivo es mantener el mismo balanceo del conjunto de
propulsion de ambas aeronaves respecto del parallamas, resultando en las siguientes tablas:

Tabla 1. Peso y balanceo AVIEM 100, Datum parallamas.

item Pesos
AVIEM 100
Sistema de la , Masa Brazo Mom.
aeronave ftem
kg mm Kg.mm
Radiador de Agua 1.40| 140.00 196.00
Refrigeracion Mangueras 0.50| 110.00 55.00
Depasito liquido 150 9500 142.50
refrigerante
Radiador de Aceite 1.00| 290.00 290.00
Lubricacion | Mangueras 1.801 200.00 360.00
Eeposno de Aceite con 2,5 350] 105.00 367.50

Departamento de Ingenieria Aeroespacial - Facultad de Ingenieria - UNLP

CAIA7



CAIA7

Ernesto B. Acerbo y Diego D. Igareta - 7mo Congreso Argentino de Ingenieria Aeronautica

Hélice con bulones 2.80| 815.00] 2282.00
Propulsor - -
Cono de hélice (Spiner) 0.751 815.00 611.25
) ECU (Montado en cabina) 1.13| -40.00 -45.20
Eléctrico
Caja de fusibles 2.02 40.00 80.80
Motor Motor 912i + Cableados 75.50| 465.00| 35107.50
ROTAX 912 | pancada 5.00| 345.00| 1725.00
Carenado de | Cap6 Superior 2.00] 400.00 800.00
motor Cap0 Inferior 3.20| 420.00| 1344.00
Baterias seccion motor 0.00] -203.00 0.00
Baterias seccion trasera 0.001 1701.80 0.00
Semiala derecha 21.50| 988.00]21242.00
Semiala izquierda 21.50] 988.00( 21242.00
Fuselaje, Est, Hor y Vert,,
tren de aterr, y otros 101.40 | 1550.00| 157170.0
componentes.
Peso en vacio (kg) 246.50 | 985.68| 242970.4
Reaccion tren derecho 110.75] 542.00| 60026.5
Reaccion tren izquierdo 110.75| 542.00| 60026.5
Reaccion tren de cola 25.00 | 4900.00 | 122500.0
Xcg de reacciones de tren 246.50 983.99 242553.0
Posicion XCG en Vacio 38.74 in

Pesos de pasajeros

Masa Brazo | Momento

tem
kg mm kg,mm
Piloto 80 939 75120
Pasajero 80 939 75120

MTOW-=Peso en vacio + 406.5| 966.28| 392793
peso 2 ocupantes i 38.04

En el AVIEM 100 ePower la ubicacion se descartan los item de combustible, lubricacién y
refrigeracion y se agregan los componentes eléctricos propulsivos resumidos en la siguiente planilla:

Tabla 2. Peso y balanceo AVIEM 100 ePower, Datum parallamas.

Pesos
AVIEM 100 ePower
, Masa  Brazo Mom.
Item
kg mm kg,mm

Radiador de Agua 0.00 0.00 0.00
Mangueras 0.00 0.00 0.00
Deposno liquido 0.00 0.00 0.00
refrigerante
Radiador de Aceite 0.00 0.00 0.00
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Mangueras 0.00 0.00 0.00
]Z(;pl(t),sno de Aceite con 0.00 0.00 0.00
Hélice con bulones 2.80] -863.00 -2416.40
Cono de hélice( Spiner) 0.75| -815.00 -611.25
Control motor 5.80| -450.00| -2610.00
Cableado 1.60| 500.00 800.00
Motor RBE 90 22.00 | -685.00 | -15070.00
Controlador de motor 5.00] -228.60( -1143.00
Capot Superior 2.00 | -400.00 -800.00
Capot Inferior 3.20| -420.00| -1344.00

Baterias seccién motor 130.00 | -203.00 | -26390.00
Baterias seccion trasera 150.00 | 1680.00 | 252000.00

Semiala derecha 21.50 1 988.00| 21242.00
Semiala izquierda 21.50 1 988.00| 21242.00
Fuselaje, Est, Hor y Vert,,

tren de aterr, y otros 101.4 2072 209997.2
componentes.

Peso en vacio (kg) 467.5] 973.04 | 454896.55

Reaccion tren derecho 211.37| 542.00( 114362.0
Reaccion tren izquierdo 211.37| 542.00| 114362.0

Reaccion tren de cola 4476 | 5044.00 | 225771.7
Xcg de reacciones de tren | 467.5  972.18 454495.71
Posicion XCG en Vacio 38.27 in

Pesos de pasajeros

, Masa | Brazo | Momento
Item
kg mm Kg.mm
Piloto 80 939.8 75184
Pasajero 80 939.8 75184
MTOW=Peso en vacio + | 627-.5]| 963.93)604863.71
peso 2 ocupantes i 37.95

Con esta distribucion de la bateria, motor y controlador de motor se mantiene el mismo momento
desde el parallamas, tal como se disefié para el motor alternativo.

La distancia del Xcg desde el parallamas queda ubicada segun el siguiente boceto:
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Max. Xcg

AVIEM 100 ePower
trasero 20, camps /- Max- Xeg
- delantero
li_ |
I V !:l"“l:>
i v 3
963.93 |

Figura 2. Posicion del centro de gravedad y del centro aerodinamico.
MODIFICACION DE LA SUPERFICIE ALAR.
El peso de las baterias incrementa el peso maximo de despegue, de manera que, para mantener
caracteristicas similares de vuelo, se modifica la superficie del ala con el de fin de mantener una carga

alar y velocidad de pérdida también similar. Se decide incrementar la superficie alar incrementando la
cuerda del ala (CAM) de manera aumentar el recorrido posible del centro de gravedad.

En este caso se propone una cuerda de 1524 mm, resultando la siguiente superficie alar:

Peso maximo de despegue w:=650-kgf
Densidad del aire a nivel del mar p=1225. @;

m
Coeficiente de sustentacion maximo (GA 30415) Cl i =1.622
Cuerda /CAM CAM:=1440-mm

Envergadura b:=9272 «mm

— — 2
Superficie alar Swi=CAM.b=13352 m

La velocidad de pérdida exigida por la CS VLA 33 45« knot=>51.785 mph

Velocidad de pérdida de disefio ~ Fsi= 2w Vs=49.037 mph
peSw-Cl

Se propone una CAM = 1524mm y una la superficie para cumplir con la velocidad de pérdida
permitido por la norma (CS VLA 33). La ASTM 2245 ¢16 no exige una velocidad de pérdida pero
una aeronave con carga alar similar tendra cualidades de vuelo similares.

. . =750
Peso estimado a certificar We kef

CAM propuesta para el eAVIEM ~ CAM, =5+t CAM,=1524 mm
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Longitud de los largueros

lar =4200 « mm
Ancho del fuselaje A =1030 = mm
Envergadura del AVIEM ePower ]
g b, :=9272 mm

Superficie alar del AVIEM ePower 3
Sw,i=CAM, -5, =14.131 m

Calculo de la velocidad de Ve = 2w,
pérdida del ePower ¢ peSw,-Cl Vs, =51.202 mph

MODIFICACION DEL VOLUMEN DE COLA.

Con el incremento de la superficie alar y la distancia de la cola al cg del avion el volumen de cola se
modifica de manera de mantener el coeficiente de volumen de cola del estabilizador horizontal y
vertical, segtn la nueva envergadura y cuerda.

Dimensiones de superficies y distancia de palanca a los estabilizadores del AVIEM 100

Horizontal Vertical
Superficie Sh:=1.889.m’ Svi=1435.m"
Distancia Th:==3304«mm ft:=3550«mm

Volumen de estabilizadores Fh:=8h-lh=6241 m’ Ft=Sv-ii=5.094 m’

Coeficiente de volumen Fh It
= =0325 Cp= =0.041
AVIEM 100 W M " Sweb

Para dimensionar las superficies de los estabilizadores en la acronave eléctrica con un peso maximo de
750 kg, se proponen los siguientes brazos de palanca lhe y lve:

Horizontal Vertical

th, =3389 «mm v, :=3600 « mm

La magnitud de las superficies horizontal y vertical resulta

Sh,=C, -%—C‘Lw=2_063 m’ .Stps==cw.M=1_493 m’

g [

Comparativamente entre el AVIEM 100 las imagenes son las siguientes:
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AVIEM 100

b= 9272

1440

2
Sw=13.252m —

Sh=1 .889m2

AVIEM 100 ePower

be= 9430

1524

[ ]

2
—Sw=14.371m

2
Sh=2.089m

Figura 3. Incremento de la superficie del estabilizador horizontal.

1440 |
C—1

lv=_3304

Sv=1.435m

11524

Sv=1.523m’

Figura 4. Incremento de la superficie del estabilizador vertical.
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ESTIMACION DE PERFORMANCES.
Las curvas de performances del motor alternativo y eléctrico son las siguientes :

ROTAX 912 1S -100 hp

Potencia Ratax 100 hp Torgue en funcidn de las RPM

20,
75
70/
63
60|
35 01
T 2 E oo
= E £
2 o 63
g 33 3
T 30 2 52
20
13 26
10 13
3
0] 0]
3000 3300 3600 3900 4200 4500 4300 5100 5400 3700 6000 3000 3300 3600 3000 4200 4500 4300 5100 5400 3700 6000
rpm motorrpm) i=2.73 rpm motor{rpm) i=2.73
Potencia en funcion de la rpm Torque en funcidn de las rpm del motor 100 HP
< o o Datos de potencia del fabricante 3 7 Datos de la curva del motor de100 HP

Las performances del motor eléctrico presentan las siguientes caracteristicas:

RBE 90
Potencia RBEJ0 (KWW) Torque RBEY0 (kW)
B0y -
300
72 170 S,
5 2401
s g
= 48 E
= = 180
g 4 150
5 3y z
[ 2 1201
2
B o0
167 5ol
f 3
300 600 900 1200 1500 18300 2100 2400 2700 3000 y ' ! ' ' X i !

300 600 900 1200 1500 1800 2100 2400 2700 3000

pm pm
< o o Datos de potencia

Funcidn de potencia © & o Datos de Torque

Funcidn de torque

Figura 5. Comparacion de curvas de performances de motores
La funcién de potencia es similar en ambos motores, pero el eléctrico presenta altos valores de torque
desde muy bajos valores de velocidad. Esto tiene la ventaja de vitar una caja reductora de velocidad
como tiene el Rotax 912 iS.
Se considera que se emplea la misma hélice para los analisis de performances.

PERFORMANCES DE LAS AERONAVES

Evaluando las caracteristicas geométricas y maésicas particulares de cada aeronave se tienen los
siguientes diagramas de potencias disponible / necesaria en funcion de la velocidad
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AVIEM 100 - AVIEM ePower

Patencias vs Velocidad AVIEM 100 Potencias vs Velocidad ePower
30y L 30)
7| Patencia necesaria 7
'1) —— Potencia disponible i
4 Beta max 2
68 63
644 644
60| 60|
36 36
32 32
48 — 43
m m
= 40 = 40
£ 34 2 36
o !
28 28
24 24
20 20
16| 14
12]
L Patencia necesaria
§ § —— Potencia disponible
4 4 Beta max
L]
USD 35 40 45 30 33 60 63 70 75 80 85 90 935 100105110115120125130 U30 33 40 45 30 33 60 65 70 73 20 85 90 93 100103110115120123130

Velocidad (mph) Welocidad (mph)

Ambos aviones presentan las siguientes caracteristicas de ascenso:

Velocidades de ascenso y_desn:ensu_ AVIEM 100 Velocidades de ascenso y descenso. - AVIEM ePower

T -
z 5
7 45
] @ 4
o 3-; E 3.;
E ] POEEE
2 o c X
oz 1.5 @ 13
: :
g 0.5 o - ' . ' 1 | |
E _p4 10130 E —_D.?u 3 G0 30— 50—1—11 120—1B0
o Il’ T -l
(=] —_ [=] _
o b 2 -15
= 17 i -3
N |l o =35
= -3y 1'!" /-—é%\
! -4
—45]
-5
Vh, Velocidad horizontal (mph)
Vh, Velocidad herizontal (mph) Curva de régimen de ascenso a nivel del mar
Curva de régimen de ascenso a nivel del mar Curva de régimen de planeo a nivel del mar
Curva de régimen de planeo a nivel del mar g\&@w
Hvz@wy Menarvelocidad de descenso
% Menorvelocidad de descenso~ eeees Mejor E:IHQL”U de ascenso
“““ Mejor angulo de ascenso Mejor angulo de planeo
Mejor Angulo de planeo V@ Vx
D Vz @ Vx

Figura 6. Comparacion de curvas de performances de aeronaves.

En el rango medio de las rpm, el motor alternativo presenta mejor caracteristicas de vuelo, ya que la
potencia disponible es mayor en el alternativo que en el eléctrico, en donde se predice la mayor
velocidad de ascenso. Ademads, en la curva de potencia necesaria la misma es mayor en el eléctrico ya
que el peso de las baterias implica volar con un 4ngulo de ataque mayor.
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PERFORMANCES EN CONDICION DE CRUCERO DEL AVION ELECTRICO.

La perfil de vuelo de la aeronave queda muy limitado a la capacidad energética instalada en las
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baterias y define como un despegue, vuelo en condicion de crucero y aterrizaje.

Tiempo de despegue

Tiempo en vuelo

Tiempo de descenso

Figura 7. Perfil de vuelo de instruccion.

Se considera una reserva de energia del 5% del total de la instalada.

Se estiman los alcances y tiempos de vuelo para la condicion de minima potencia, alcance maximo y

crucero a partir del grafico de potencia disponible y necesaria:

Potencias vs Velocidad

y ascenso de crucero y aterrizaje
= —
re————=-
/ \
/ \
-— — — S s —
Tiempo total de instruccion
- .

100
95 ¥ Limite inferior Vstall
—— Potencia necesaria
9[_' — - Beta max
83 Potencia disponible
80| |k Minima potencia
75/ MMM Alcance maximo
70| [#e® Maxima vel. horizontal
63
L
T 60 1
I 33 =
m - i
=] 30
& .
E 43
40 DA
33 -
ot
30 =T
25 ——=1
=~
20 P -
13
-~
10 =
; T
B

0
0 5 10 15 20 25 30 33 40 45 50 33 60 65 70 73 80 83 90 95 100105110115120125 130

Velocidad (mph)

Figura 8. Potencia disponible y necesaria.

Departamento de Ingenieria Aeroespacial - Facultad de Ingenieria - UNLP

CAIA7



CAIA7

Ernesto B. Acerbo y Diego D. Igareta - 7mo Congreso Argentino de Ingenieria Aeronautica

En estas tres condiciones de vuelo, el avidon presenta las siguientes performances:

Tabla 3. Performances estimadas en tres condiciones de vuelo.

Velocidad Tiempo de Al.cance Potencia necesaria
vuelo estimado
Unidad mph min hs kW HP

Minima g 5 41,5
potencia 88,3 1,472 30,9
Alcance 84,9 46,4
maximo 79,6 1,327 34,6
Crucero 111,2 53,1 0,885 51,9 69,7

Con esta hipoétesis se asume que el consumo total de energia en el vuelo de instruccidon se completa el
despegue y aterrizaje en el siguiente cuadro:

e Tabla 4. Consumos energéticos.

Tiempo | Tiempo
de de
potencia | potencia
aplicada [ aplicada

Potencia | Capacidad
eléctrica | energética
aplicada | consumida

Unidad min hs kW [ HP kW.h
Despegue y asc. 2 0,033 70 (94,0 2,33
Crucero 53,06 0,884 |51,82169,6 45,83
Descenso y ater. 3 0,050 40 53,7 2,00
Total 58,06 Energia consumida 50,16

Por lo tanto la energia a instalar para la realizacion del vuelo de instruccion seré la necesaria mas una
reserva de energia del 5% del total.

e Tabla S. Energia total a instalar.

5% reserva 2,51 kW.h
Ene-rgla total a 52,67 kW.h
instalar
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RESULTADOS Y DISCUSION

La aeronave eléctricamente propulsada basada en una propulsada por motor alternativo presenta
cambios, los cuales para comparar la eficiencia de una respecto de la otra se toman el cambio de
motor, el cambio de fuente de energia y sistema de operacion, por lo tanto, se evalian las relaciones de
de potencias y energias de los pesos instalados.

PLANTA DE PODER
e FEl reemplazo del motor ROTAX 912 iS por el eléctrico RBE 90 tiene las siguientes
caracteristicas comparativas:

e Tabla 6. Peso y balanceo AVIEM 100 ePower.

Caracteristica ROTAX912iS| RBE 90
Potencia (kW) 74.6 80
Peso (kg) 75.5 22
Pot/Peso(kW/kg) 0.988 3.636
Relacion RBE 90 3.68
/ROTAX 912 iS
ENERGIA ALMACENADA

e El reemplazo del tanque de combustible y el combustible respecto del peso de los packs de
baterias y su componentes necesarios da a lugar al concepto de la densidad de energia
almacenada para el vuelo del avion, es decir la cantidad de Kw/hr por kilo de peso.

Tabla 7. Peso y balanceo AVIEM 100 ePower.

Caracteristica Nafta 100 ron | Baterias
Energia x kg de comb.
(Kcal/kg) 9600
Energia de
combustible 11.62
(kW.h/kg)
Densidad de 680
combustible (kg/m3)
Volumen tanque (m3) 0.076
Peso de la energia en 51.68 288
la aeronave (kg)
Energia almacenada
(KW.h) 600.52 54.7
Energia/Peso
(KW.h/kg) 11.620 0.190
Relacion energia -peso 0.016
comb. / eléctrica
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PESOS DE CERTIFICACION DE LA AERONAVE

La aeronave eléctricamente propulsada presenta desafios de ingenieria para ubicar las baterias en el
fuselaje y de certificacion ya que el incremento de pesos implica el aumento de pesos adicionales ya
que se deben colocar estructuras afines y la norma presenta un limite de certificacion para esta
categoria de y el incremento de la robustés del tren de aterrizaje.

Tabla 8. Peso y balanceo AVIEM 100 ePower.

Caracteristica AVIEM 100 ePower
MTOW 650 750
Carga qtil 150 150
Energia almacenada
(KW.h) 600.52 54.7
Energia/Peso (KW/kg) 0.924 0.073
Relacion energia
Combustible / 0.079
eléctrica

Figura 8. AVEIM 100, acronave similar al AVIEM ePower.

CONCLUSIONES

La relacion potencia / peso de los motores para producir energia mecanicamente disponible es superior
en 3.6 veces la del motor eléctrico respecto del alternativo. Es decir que le motor eléctrico tiene un
desarrollo muy ventajoso respecto del alternativo. Sin embargo, el almacenaje de energia eléctrica en
baterias de Li-lon se reduce a una densidad de 0.016 respecto de la f6sil, por lo que la ventaja de la
relacion de potencia / peo del motor eléctrico se reduce ampliamente.

Al considerar el peso de la aeronave, la composicion estructural de la aeronave tiene equiparar los

valores, sin embargo, la aeronave eléctricamente propulsada sigue presentando una muy baja densidad
de energia.
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Esto implica que se debe investigar y desarrollar las baterias de modo de equiparar la densidad de
energia que posee el combustible fosil en prioridad respecto de otros factores estructurales,
aerodinamicos o propulsivos

El uso de propulsion eléctrica en aeronaves presenta una alternativa a los vuelos de instruccion
primaria, los cuales tienen un tiempo de duraciéon que en general que no supera la hora.

Sin embargo, y hasta tanto no se confirmen los vuelos de prueba y de certificacion, se estima que esta
alternativa presenta una viabilidad para la instruccién primaria en los aeroclubes por las siguientes
caracteristicas:

Como ventajas se presenta:

El motor eléctrico tiene menos partes moviles.

No necesita sistemas de lubricacion ni refrigeracion complejos.

No requiere técnicas de mantenimiento para evitar fugas de liquidos.

Evita el transporte de combustible a aerodromos remotos.

Su performance no es afectada por la altura de vuelo.

Energia eléctrica disponible desde la red eléctrica, segun capacidad instalada en el
aerodromo.

o Tiempo de vuelo minimo compatible con la instruccion primaria.

Es decir, que la propulsion eléctrica para los vuelos de instruccion presenta ventajas con respecto al
mantenimiento, a la operaciéon y mantenimiento de la aeronave.

Como desventajas:

Aumento de peso de la aeronave.

Disminucion de performances.

Tiempo de recarga de las baterias.

Riesgos de carga en las baterias aun no determinados.

Las desventajas iniciales son menores performances respecto de una aeronave similar con propulsion
alternativa y la operacion de recarga de energia. Se estima que las desventajas se iran solucionando
con el avance de las investigaciones de la energia almacenada y peso de baterias.

Sin embargo, la consideracion aplicada la instruccion béasica de una aeronave eléctricamente
propulsada, con autonomia de una hora de vuelo y un mantenimiento simplificado, puede permitir un
mejor funcionamiento de las escuelas de vuelo.

REFERENCIAS

1. Snorri-Gudmundsson: General Aviation Aircraft Design: Applied Methods and Procedures;
2021, Butterworth-Heinemann is an imprint of Elsevier.
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Disefio de un banco de ensayos para caracterizacion de sistemas moto
propulsores eléctricos de uso aeronautico
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PROPULSOR

Resumen

Este documento presenta el disefio preliminar de un banco de ensayos para caracterizar un sistema moto
propulsor conformado por un motor eléctrico, tipo brushless de flujo axial, y una hélice. El proyecto se
enmarca dentro del convenio firmado entre la empresa AVIEM - UNLP y cuenta con la financiacion de la
Secretaria de Industria, Economia del Conocimiento y Gestion Comercial Externa del Ministerio de
Desarrollo  Productivo, Convocatoria Especifica “POTENCIAR INDUSTRIA SATELITAL Y
AEROESPACIAL”.

El desarrollo del banco esta en una etapa inicial el cual consiste en el disefio conceptual asistido por
computadora (realizado con un software de CAD), definicion de los materiales que lo conforman,
equipamiento de medicion de cargas, entre otros; por otra parte se cuenta con un motor brushless de tipo
flujo axial y sus elementos electronicos asociados. Se expondra lo relacionado con el objetivo, disefio
conceptual y caracteristicas del banco de ensayos. El motor y equipo adquirido son los que se utilizaran en
la etapa de pruebas para la puesta a punto del banco.
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Resumen

Este documento resume las actividades realizadas en el CTA durante el proceso de conversion de un avion
AVIEM 100, propulsado por un clasico motor alternativo, a uno de propulsion eléctrica. El proyecto se
enmarca dentro del convenio firmado entre la empresa AVIEM - UNLP y cuenta con la financiacion de la
Secretaria de Industria, Economia del Conocimiento y Gestion Comercial Externa del Ministerio de
Desarrollo  Productivo, Convocatoria Especifica “POTENCIAR INDUSTRIA SATELITAL Y
AEROESPACIAL”.

El proyecto alin estd en proceso de desarrollo, se expondra lo relacionado con la seleccion del motor,
baterias, modificaciones estructurales que fueron necesarias realizar para portar las baterias y el sistema
electronico asociado para el control del motor eléctrico, asi como el analisis de la distribucion de masas,
entre otras actividades.

Las baterias seran construidas en base a pilas de litio de tecnologia NMC (niquel-Manganeso-Cobalto), de
formato 18650, que permiten drenajes de altas corrientes continuas para suministrar los picos en los
momentos del despegue o maniobras extremas. Esto minimiza la cantidad de celdas dejando a la bateria con
solo 4700 pilas. Si bien este parece un gran numero, de utilizar otra tecnologia, por ejemplo NCA (Niquel-
Cobalto-Aluminio) deberiamos multiplicar ese nimero por 5.

El litio es un elemento quimico abundante en la Argentina por lo que este tipo de desarrollo permite
potenciarlo, realimentando al estado la necesidad de construccion nacional de pilas de alta calidad.

Referencias:
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Resumen

La empresa FAdeA SA se encuentra actualmente trabajando en el desarrollo del disefio tipo de la acronave
TA-100B.

La aeronave tiene como proposito servir para el desarrollo de instruccioén de vuelo primaria. Es un avidén
monomotor, ala baja con tres puestos en cabina, construida integramente en material compuesto, con tren
de aterrizaje retractil.

El avién [A-100B pretende ser una aeronave certificada bajo FAR 23 Enmienda 23-64, de categoria Normal,
obteniendo en una primera instancia el Certificado Tipo (CT) de la misma mediante ANAC. Este proceso
de Certificacion Inicial se lleva a cabo desde el comienzo del proyecto y esta integramente relacionado con
el desarrollo del disefio de la aeronave.

La presentacion pretende describir cuestiones generales y basicas que hacen al proceso de Certificacion
Inicial de esta aeronave; Lista de Control de Cumplimiento, Medios de cumplimiento, Documentos de
sustanciacion, Plan de Certificacion, Participacion de la Autoridad Aeronautica, entre otras cuestiones que
hacen al proceso.

Asimismo, explicar y relacionar de qué manera trabajan los ingenieros para disefiar y construir la estructura,
los sistemas e integracion de los mismos con la finalidad de cumplir con los requisitos de la regulacion.
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RESUMEN

En este trabajo se analiza la interaccion entre las cargas aerodinamicas y las caracteristicas
estructurales de una pala de turbina edlica. A partir de tener un modelo aerodinamico de la misma, se
analizara el efecto que se produce al modificar sus caracteristicas estructurales, con el fin de evaluar
si es posible aprovechar la deformacion que producen las cargas en la pala, para optimizar su
comportamiento y aumentar la potencia generada o disminuir los esfuerzos estructurales, aumentando
su vida util. Este estudio se llevarda a cabo mediante simulaciones realizadas en el sofiware Qblade,
integrando sus modulos aerodinamicos (basado en el modelo de cantidad de movimiento — elementos
de pala, “Blade Element — Momentum”) y estructural (basado en elementos finitos estructurales).
Ademas, se analiza la respuesta de la turbina frente a vientos con turbulencia correspondiente a
distintos tipos de terreno.

Palabras clave: GENERADOR EOLICO, INTERACION FLUIDO-ESTRUCTURA, BEM (BLADE
ELEMENT MOMENTUM)

INTRODUCCION

Las fuentes de energia renovable, tales como la solar, la edlica y aquellas derivadas de los recursos
energéticos de la biomasa, forman una destacada y viable alternativa en comparacion con los
combustibles fosiles. En el ambito de los dispositivos orientados a la captura de la energia cinética del
viento, merecen particular atencion los aerogeneradores de eje horizontal, los cuales constituyen el
objeto de estudio en el presente trabajo. La Academia Europea de Energia Eolica identifica entre los
varios desafios actuales que enfrenta la industria de energia edlica, a dos altamente pertinentes a este
trabajo: la caracterizacion del flujo turbulento en el que trabajan las turbinas eodlicas, y la
determinacion y mitigacion de los efectos de la turbulencia sobre la estructura y generacion de energia
de las turbinas [1].

Se observa en la industria una tendencia hacia la reduccion de las masas de los componentes
estructurales, en especial las palas, lo cual conlleva una disminuciéon en la rigidez estructural,
favoreciendo el fendmeno de la aeroelasticidad. Por otro lado, las turbinas de baja potencia destinadas
al uso doméstico se instalan a altitudes inferiores, donde la topografia del terreno provoca niveles de
turbulencia mas notorios. Estas turbinas también son susceptibles a vibraciones que inducen fatiga,
fallas y dafios en los equipos.

La aeroelasticidad constituye un fenomeno caracterizado por la interaccion de fuerzas aerodinamicas,
fuerzas elasticas e inerciales. A lo largo de numerosos afios, ha sido objeto de estudio en diversos
ambitos de la ingenieria, no solo en la aerondutica, sino también en la mecanica y la ingenieria civil
[2], destacandose su especial relevancia en el contexto de las turbinas e6licas [3].

En el marco de esta investigacion, se procede a analizar mediante el empleo del software QBlade [4] la
influencia ejercida por diferentes campos de vientos turbulentos en un aerogenerador tripala de baja
potencia (1587 Watt nominales). Adicionalmente, se examinan los efectos de estos campos turbulentos
en tres variantes de materiales de construccion: fibra de vidrio, polimero reforzado con fibra de
carbono y un material de mayor flexibilidad que los mencionados anteriormente. Ademas, se realiza
una evaluacion temporal de como dichos parametros inciden en el coeficiente de potencia (Cp), la
maxima deflexion y los momentos en la base de las palas, tanto en el plano como fuera del mismo.
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METODOLOGIA

Para llevar a cabo el andlisis, se parte de una pala que ha sido previamente disefiada mediante la
aplicacion del Método del Elemento de Pala (BEM), en el contexto de una condicion de operacion
especifica. Los parametros del disefio se detallan en la Tabla 1. En este proceso, se consideran
diversos factores de correccion destinados a abordar los efectos tridimensionales y las implicancias de
la cantidad de palas, entre otros aspectos relevantes.

Una vez obtenidos los parametros geométricos pertinentes, estos se introducen en el software QBlade
con el propoésito de ejecutar las simulaciones correspondientes. En las Figuras 1 y 2 se presentan la
configuracion geométrica y estructural de las palas.

Tabla 1. Condiciones de operacion para el disefio de la pala

Parametro Valor Unidad

Velocidad de la corriente 9 [m/seg]

Radio r 1.7 [m]

Tip Speed Ratio A 7

N° palas 3

r.p.m 353.9 [1/min]

Velocidad de punta de pala 63 [m/s]

Angulo de ataque optimo 9 [°]

Viscosidad cinematica 0.00001505 [m?%/seg]

Densidad del aire 1.225 [Kg/m?]
Y

—— ——

Figura 1. Geometria de la turbina edlica
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Figura 2. Geometria de la pala

Como se observa en la Figura 2, la estructura de la pala consiste en un larguero rectangular de seccion
variable hacia la punta, y una piel con espesor en funcion del porcentaje de cuerda, su valor es 0.02%.
Debido a las limitaciones del programa, los materiales se consideraron con propiedades isotrdpicas.

En lo que respecta a la discretizacion de la pala, la misma se encuentra discretizada en 34 elementos
estructurales tipo viga.

El desarrollo tedrico del software QFEM, correspondiente al modulo utilizado para el disefio y andlisis
estructural en QBlade, se encuentra detallado en la tesis titulada “Development of the QFEM Solver”
[6].

En la Tabla 2, se muestran algunos valores de disefio tedricos estimados en el desarrollo y disefio de la
pala por el método BEM para condiciones nominales de operacion.

Tabla 2. Parametros de performance del acrogenerador

Valor Unidad
Fuerza de rotacion 51.96 [N]
Fuerza de empuje 354.07 [N]
Potencia 1587.58 [W]
Cupla 46.9 [N.m]
Cp 0.39

Una vez establecida la configuracion geométrica de la pala y habiendo realizado una evaluacion
estimativa del rendimiento del aerogenerador en su disposicion de tres palas, se procedi6 a llevar a
cabo el proceso de modelado de las condiciones del viento incidente sobre el objeto de estudio.

La interaccion entre la superficie terrestre y el aire en movimiento conlleva la manifestacion de una
fuerza de friccion que impone una desaceleracion al flujo de aire, dando lugar a la formacién de la
capa limite atmosférica y contribuyendo al surgimiento de fendmenos turbulentos. Esta variacion en la
velocidad del aire esta intrinsecamente vinculada a la rugosidad del terreno circundante. De ahi la
importancia de seleccionar de manera criteriosa la ubicacion donde se tiene la intencion de instalar la
turbina eolica.

Existen diversos enfoques matematicos para caracterizar el campo del viento en términos de sus
propiedades. En el presente informe, se optd por emplear la teoria presentada en el libro "Wind
Loading of Structures" [2] para llevar a cabo esta definicion y delinear las caracteristicas del campo
del viento.

En la Tabla 3, se presentan las caracteristicas de los campos de viento modelados en QBlade, donde el
mismo es generado utilizando el método Sandia [5].
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Tabla 3. Caracteristicas de los campos de viento

Campo de viento | Parametro Valor Dimension
Altura de medicion 20 [m]

Zona rural Altura de rugosidad zy 0.03 [m]
Intensidad de turbulencia 15.38 %
Altura de medicion 20 [m]

Zona semiurbana | Altura de rugosidad zo 0.4 [m]
Intensidad de turbulencia 25.56 %
Altura de medicion 20 [m]

Zona urbana Altura de rugosidad zo 1 [m]
Intensidad de turbulencia 33.38 %

Se procedio a analizar los efectos de cada campo de viento sobre la estructura del aerogenerador,
tomando en consideracion tres materiales distintos en su composicion: Material Flexible, Fibra de
Vidrio y CFRP (Polimero Reforzado con Fibra de Carbono). Las propiedades de los materiales
sometidos a andlisis se detallan en la Tabla 4. Se puede apreciar que el "Material Flexible" se
caracteriza por un modulo de elasticidad (£) concebido con el proposito de reducir la rigidez de las
palas, buscando generar amplias deformaciones elasticas en condiciones de funcionamiento nominal.
En contraste, el CFRP exhibe cualidades de prestaciones altas, 1o que nos permite modelar una pala de
considerable rigidez, lo cual en principio induciria una disminucién de las deformaciones elésticas.
Finalmente, la Fibra de Vidrio se distingue por sus atributos intermedios.

Tabla 4. Propiedades de los materiales

Material Propiedad Valor Unidad
: 3
Material Flexible De’n81dad — 1800 [kg/m’]

Modulo de elasticidad |70 [MPa]
, oy Densidad 2740 [kg/m?]

Fibra de Vidr

1ora de VidHo Modulo de elasticidad | 70 [GPa]
TR De’nsidad _ 1800 [kg/m’]

Modulo de elasticidad |210 [GPa]

RESULTADOS Y DISCUSION

Los resultados correspondientes a los tres materiales sometidos a una operacion con campo de viento
propio de un area rural son presentados en la Figura 3. Los pardmetros analizados abarcan el
coeficiente de potencia (CP), que representa la potencia captada por el generador en relacion con la
maxima energia disponible del viento, la maxima deflexion en la punta de la pala, y los momentos en
la raiz de la pala, tanto en el plano de rotacion (momento "edgewise") como fuera de dicho plano
(momento "flapwise"). Se puede notar como, después de un breve periodo transitorio de alrededor de 5
segundos, las graficas se estabilizan.
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Tanto en la Figura 4 y Figura 5, se evidencia un comportamiento analogo al observado en el escenario
de viento de zona rural, el cual se ilustra en la Figura 3. Sin embargo, se destaca una diferencia
significativa: en los contextos de viento en zonas urbanas y semiurbanas, se aprecia un marcado
incremento en las amplitudes de las fluctuaciones. Esta variacion se atribuye al notable aumento en la

Figura 3. Resultados con campo de viento de zona rural.

intensidad de turbulencia caracteristica de dichos entornos.
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Figura 4. Resultados con campo de viento de zona semiurbana.
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Figura 5. Resultados con campo de viento de zona urbana

Como es previsible, se puede observar que con materiales mas flexibles (con un menor modulo de
elasticidad E), los desplazamientos en la punta de la pala aumentan. No obstante, el coeficiente de
potencia se mantiene practicamente constante. Esta situacion se explica por el hecho de que, aunque
los desplazamientos son notables, el brazo de palanca de la suma de las fuerzas aerodinamicas en la
pala se mantiene casi constante. Esto a su vez resulta en un momento impulsor en el eje que
permanece aproximadamente invariable, ya que la potencia se calcula a partir de la multiplicacion de
este momento por la velocidad de rotacion de las palas.
Cabe resaltar, sin embargo, que los momentos en la raiz fuera del plano de rotacion, disminuyen
significativamente al emplear un material mas flexible. En consecuencia, en teoria seria posible
reducir los espesores de los materiales utilizados en la confeccion de las palas.
En la Tabla 5 se presentan los datos de desvio estdndar y promedios de las distintas variables

calculadas.
Tabla 5. Resumen de los valores correspondientes al desvio estandar y el promedio de las variables calculadas.
CFRP FIBRA DE VIDRIO | MATERIAL FLEXIBLE
desvio romedio desyio romedio desvio romedio
estandar p estandar | P estandar P
zona rural 0.0673 0.3571 0.0674 0.3559 0.0602 0.3373
Cp[] |[7onasemi 0.0852 0.3853 | 0.086 0384 | 0.1619 0.362
urbana
zona urbana 0.1241 0.3539 0.1248 0.3526 0.1092 0.3322
Momento |zona rural 16.40 195.06 15.01 173.26 6.91 83.20
fuera del | zona semi- 17.70 19456 | 1642 | 172.76 7.98 82.80
plano en la | urbana
iz de 1
;ZE [Ifm?] zona urbana 23.44 19391 | 2157 | 17222 | 10.40 82.69
Momento |zona rural 11.24 15.54 14.71 15.45 15.00 12.17
en el plano | zona semi-
SNl urbana 11.47 15.71 14.79 15.61 16.55 12.23
de la pal
e[h?rﬁ? % | zona urbana 12.95 16.81 15.81 16.70 15.24 13.13
Deflexion | zona rural 0.0013 0.0179 0.0068 0.0996 0.0304 0.3934
| Z0n2 semi- 0.0014 00179 | 0.008 | 0.0997 | 0.0345 0.3938
de pala [urbana
[m] zona urbana 0.0019 0.0178 0.0103 0.0992 0.0456 0.3926
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CONCLUSIONES
A partir de los resultados obtenidos, se pueden extraer las siguientes conclusiones:

* En términos generales, al emplear materiales mas flexibles para un determinado campo de viento, se
logra una reduccioén en los esfuerzos de momento en la base de las palas, incluso manteniendo
constante el coeficiente de potencia.

* En un sentido general, se evidencia que aumentar los niveles de turbulencia se traduce en un
incremento de la amplitud de las fluctuaciones tanto en el coeficiente de potencia como en los
momentos en la base de la pala.

* Respecto a los diferentes tipos de rugosidad superficial, no se identifican variaciones en el valor
promedio del coeficiente de potencia, que se mantiene alrededor de un valor aproximado de 0,36.
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RESUMEN

En los ultimos anios ha surgido un creciente interés en los dispositivos de cosecha de energia edlica
que aprovechan el movimiento inducido por vortices. Estos dispositivos representan una posible
alternativa a las pequerias baterias para alimentar dispositivos electronicos de baja potencia, como
sensores inalambricos y transceptores de radiofrecuencia. En este trabajo, se lleva a cabo un andlisis
numeérico de las vibraciones inducidas por vortices en un arreglo de dos cuerpos cilindricos con
diferentes restricciones de movimiento inmersos en una corriente de aire. De esta manera, se busca
cuantificar el potencial de estas configuraciones para la generacion de energia edlica. Se emplea el
software OpenF OAM para realizar las simulaciones de dinamica de fluidos computacional (CFD). Se
observa que la separacion entre los cilindros y el comportamiento del fluido en el espacio entre ellos
puede tener un gran impacto sobre la potencia total generada por el sistema, lo que puede resultar en
la completa anulacion o en un incremento sustancial de dicha potencia. Si bien se requieren pruebas
numeéricas y experimentales mas detalladas, los resultados encontrados en este trabajo pueden ser de
gran utilidad para mejorar las posibilidades de generacion eléctrica mediante estos mecanismos.

Palabras clave: COSECHA DE ENERGIA, VIBRACIONES INDUCIDAS POR VORTICES,
RANS, INTERACCION FLUIDO-ESTRUCTURA

INTRODUCCION

Actualmente, existen numerosas investigaciones enfocadas en el desarrollo de tecnologias para la
generacion y aprovechamiento energético a pequefia escala [7,3]. Dentro de aquellas orientadas al
aprovechamiento de la energia eolica, los dispositivos de recoleccion de energia edlica mediante el
fenémeno de VIM (movimiento inducido por vortices, por sus siglas en inglés) han ganado relevancia.
Estos dispositivos aprovechan los fendmenos aeroelasticos y convierten en electricidad al movimiento
oscilatorio que suelen inducir en determinados cuerpos. Gracias a su baja necesidad de mantenimiento
y facilidad de miniaturizacion, los cosechadores tipo VIM representan una alternativa mas sostenible a
las baterias, especialmente en ubicaciones remotas o de dificil acceso. Sin embargo, la cantidad de
energia eléctrica que estos dispositivos pueden generar sigue siendo limitada (del orden de miliWatts),
lo que impide considerarlos como una tecnologia madura y limita sus posibles aplicaciones [2,5].

Dentro de los movimientos inducidos por flujo, se encuentran las vibraciones inducidas por vortices
(VIV), en las cuales la oscilacion de las fuerzas sobre el cuerpo se origina, como su nombre sugiere,
debido a la formacion y desprendimiento de vortices generados por la interaccion entre el fluido y la
estructura [4]. Un ejemplo de estos es el cosechador cilindrico de tipo VIV, que generalmente consta
de una viga en voladizo portando un parche de material piezoeléctrico en su superficie, junto a un
cilindro fijo en uno de los extremos. Al exponer esta configuracion a un flujo de aire constante, se
producen de manera periddica vortices en la superficie del cilindro, dando lugar a oscilaciones en todo
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el sistema. Estas oscilaciones generan flexiones alternas en la viga y, por lo tanto, en el parche
piezoeléctrico adherido a la misma. Aprovechando las propiedades intrinsecas de los materiales
piezoeléctricos, la deformacion del parche resulta en una diferencia de potencial eléctrico que puede
ser aprovechada como fuente de energia.

En el presente trabajo, se emplean simulaciones de Dindmica de Fluidos Computacional (CFD) con el
proposito de analizar una serie de dispositivos cilindricos recolectores de energia eolica. Se consideran
multiples configuraciones, variando la distancia entre los cilindros y la restriccion del movimiento del
cuerpo a barlovento. En un estudio previo se identificé que la potencia generada por el movimiento
horizontal es marginal en comparacion con la potencia debida al movimiento vertical, una observacion
valida para todas las distancias analizadas entre los cilindros [1]. Estos hallazgos han permitido
concluir que, computacionalmente, resulta mas eficiente limitar la oscilacion de los cuerpos a la
direccion vertical. Ademads, esta restriccion supone mayores facilidades constructivas, sin
comprometer la capacidad de generacion de potencia de los cosechadores.

DESCRIPCION DEL DOMINIO COMPUTACIONAL

El problema de estudio puede ser simplificado mediante la disposicion de dos cilindros en el interior
de un dominio fluido rectangular. Se decidi6 analizar exclusivamente la situacion en dos dimensiones,
de modo que la profundidad del dominio no tiene relevancia.

La Figura 1 muestra la disposicion de los cilindros y esquematiza el dominio, el cual tiene una
longitud de 30 D y un ancho de 15 D. Para este andlisis, se utilizaron dos cilindros (A y B) con un
diametro idéntico, D = 0,02 m. Al inicio de cada simulacion, los cilindros estan alineados
horizontalmente y separados por una distancia L (entre los centros).

U, slip ¢

L == . Lift

Iil

Drag,

/C)/ O . 15D
cil A cil B

5D L—

30D

slip

Figura 1. Izquierda - Representacion esquematica del dominio computacional y de la geometria del sistema
de cilindros para cosecha de energia. Derecha - Modelo estructural de los soportes del cilindro movil.

. . . . . . . . , e 2
El fluido considerado es aire, un fluido newtoniano con una viscosidad cinematicade v =1 x 1075 mT

En todas las simulaciones realizadas, se optd por una intensidad de turbulencia del 1%. El flujo
turbulento incompresible se simulé mediante la estrategia RAS (Reynolds-Averaged Simulation),
haciendo uso del modelo de turbulencia k—@ SST (Shear Stress Transport). Para cada cilindro se
adopta una masa m = 5 gr y los mismos valores de rigidez (k = 180 N/m) y amortiguamiento (¢ =
0,095 Ns/m, {=0,05) en la direccion vertical (y). Esto implica una frecuencia natural f,, = 30,2 Hz para
los modos de traslacion en dicha direccion. Dichos parametros fueron seleccionados de modo que la
traslacion del centro de gravedad no superase nunca el 0,6 % del valor del diametro. Esta decision esta
asociada a la deformacién de la malla, la cual puede producir que la soluciéon no converja.
Las condiciones del contorno empleadas para la simulacion son las que se describen a continuacion:
e Entrada del dominio (inlet): se impone una corriente uniforme con velocidad U, = 2,5 m/s en la
direccion horizontal, junto con una condicion de gradiente nulo (zeroGradient) para la presion. Las
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distribuciones de energia cinética turbulenta k = 9,37 x 107> m?/s? y de la disipacion especifica
de turbulencia @ = 2,79 s! se adoptan como uniformes. Esto corresponde a una intensidad de
turbulencia I, = 1% y un Reynolds Re = 5000.

e Salida del dominio (outlet): se impone una presion uniforme constante de 0 m?/s?, junto con una
condicion de velocidad tipo inletoutlet con valor 0 de inlet. La condicion inletoutlet se emplea para
evitar que el flujo en la salida se dirija hacia el interior del dominio.

o Superficies superior e inferior del dominio: se impone la condicién de deslizamiento (s/ip) para
la velocidad, estableciendo que la componente de la velocidad normal a la superficie es nula. En
cuanto a la presion, se aplica una condicion de gradiente nulo (zeroGradient).

¢ Superficies de los cilindros: se impone la condicion de no deslizamiento (#oSlip), que hace que la
velocidad relativa entre el fluido y el sélido sea nula en todos los puntos de la superficie. Para la
presion en estas superficies, se aplica la condicion de gradiente nulo (zeroGradient). En relacion a
las variables de turbulencia k£ y w se emplean las funciones de pared kqWallFunction y
omegaWallFunction respectivamente.

GENERACION DE MALLA DE VOLUMENES FINITOS EN OPENFOAM

Para la generacion de la malla se empleo la utilidad snappyHexMesh de OpenFOAM. Esta herramineta
permite generar mallas hexaédricas que representan adecuadamente los contornos de los cuerpos
inmersos en el flujo. La implementacion de esta herramienta requiere definir una malla de fondo
hexaédrica la cual es sometida a procedimientos de refinamiento, corte y eliminacién de celdas
superpuestas al volumen de los cuerpos (castellation), asi como la ajustada colocacion de los nodos a
las superficies de los cuerpos (snap). Finalmente, se afiaden capas adicionales de celdas adyacentes a
los contornos solidos para asegurar una adecuada resolucion de las capas limites. La Figura 2 muestra
una de las mallas empleadas para una separacion especifica de los cuerpos.
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Figura 2: Malla de volimenes finitos utilizada.

A través de diferentes ensayos de validacion y convergencia se determiné la malla mas adecuada para
cada uno de los 9 valores de separacion entre cilindros analizados. En todos los casos la malla de
fondo cuenta con 64 celdas de largo y 32 celdas de alto. Esto implica un tamafo de celda uniforme de
Ax = Ay = 0,46875D. En la region donde se encuentran los cilindros se generd una caja de
refinamiento de nivel 3; es decir, con celdas 1/64 veces mas pequefias que las celdas de base. Dicha
caja de refinamiento es rectangular y se extiende desde 2D corriente arriba del primer cilindro hasta
4D corriente abajo del segundo. La cantidad total de celdas de las mallas obtenidas fue 17267 para la
configuracion de un cuerpo y entre 25522 y 30454 para dos cilindros, segtin la separacion entre ellos.
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METODOLOGIA DE SIMULACION

Se analizaron en total 9 valores de separacion L/D entre los cilindros: 1,25, 1,17, 2,25, 2,50, 2,75,
3,25, 3,75, 5,0 e infinito (equivalente a un Unico cilindro) para determinar la influencia de esta
separacion sobre la potencia neta disponible en el sistema. En todos los escenarios examinados, los
cuerpos moéviles solo pueden oscilar en la direccion vertical.

El anélisis se realiz6 en dos escenarios:

¢ Escenario 1: El cilindro 4 actua como obstaculo fijo generador de vortices; es decir, estd impedido

de rotar o trasladarse en cualquier sentido, y el cilindro B es libre de trasladarse en el eje vertical.

e Escenario 2: Ambos cilindros con un grado de libertad, correspondiente a la traslacion en el eje y.
Dado el movimiento de los cilindros, fue necesario adoptar una estrategia de malla dinamica que
permita ajustar la malla a las deformaciones inducidas por esta dindmica. En este contexto, se
seleccioné la técnica morphing mesh. Para agilizar la convergencia de las simulaciones hacia un
estado estacionario periddico (si este existe), se inicializaron los campos de velocidad, presion y
turbulencia utilizando los resultados de simulaciones RAS previas, las cuales se realizaron con mallas
mas gruesas. Inicialmente, se empled el solver simpleFoam, disefiado para resolver flujos
incompresibles y turbulentos en estado estacionario. Se realizaron 3000 iteraciones para obtener
condiciones iniciales adecuadas para las simulaciones no estacionarias. Luego, se utilizo el solver
pimpleFoam, que combina elementos de los algoritmos SIMPLE y PISO para el anélisis de flujos
transitorios. Esto permitio incorporar el movimiento de los cilindros debido a las cargas
aerodinamicas, lo que requirio un solver adicional para calcular la deformacion de la estructura que
sostiene al cilindro (ver Figura 1). Las simulaciones se llevaron a cabo con un paso de tiempo de At =
10 X 107>, pero se utilizo la opcién maxCo para limitar el nimero CFL maximo a 0,9, lo que result6
en pasos de tiempo variables durante la simulacion, oscilando entre 4 X 107> y 5 X 107> una vez que
el sistema alcanzo una solucion periddica estacionaria.

RESULTADOS Y DISCUSION

El campo de velocidad plenamente desarrollado (magnitud de la velocidad en un instante de tiempo)
para diferentes valores de la distancia adimensional entre los centros de los cilindros (L/D) se presenta
en la Figura 3. Se observa que las simulaciones capturaron correctamente las calles de vortices
generadas por los cilindros, asi como la dinamica del flujo en el espacio intermedio que se forma entre
ellos. La distribucion y tamafio de las celdas en las mallas empleadas se determind mediante un
estudio de convergencia y validacion, garantizando su adecuacion al problema en estudio.

En lo que respecta a los dispositivos cosechadores de energia edlica tipo VIV, es habitual emplear
transductores piezoeléctricos para convertir la deformacion inducida por el viento en la estructura en
energia eléctrica aprovechable. La generacion de potencial eléctrico y la potencia subsiguiente estan
directamente relacionadas con la magnitud de la deformacion experimentada por el material
piezoeléctrico. No obstante, es pertinente sefialar que en este estudio no se incorporaron modelos de
los componentes piezoeléctricos. En su lugar, se procedié a estimar la potencia mecanica transferida
por el fluido a cada cilindro mévil.

La potencia mecanica disponible, es decir, la potencia desarrollada por las fuerzas del fluido al mover
un cilindro, se calcula mediante la Ecuacién 1. Para el caso de dos cilindros moéviles, la potencia total
resultante se configura como la suma de las contribuciones individuales de cada cilindro, tal y como se
expone en la Ecuacion 2.

P=F, x+F,-y (1)
Prot =Py +Pg=(Fx % +Fy-3) +(Fe k+Fyy), (2)

Para estudiar la potencia mecanica disponible, se empled el dominio de la frecuencia mediante la
aplicacion de la Transformada Rapida de Fourier (FFT). Con el proposito de facilitar la comparativa,
se procedio a adimensionalizar la amplitud de la potencia, tomando como punto de referencia la
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potencia maxima lograda en la configuracion con un solo cilindro (L/D = «). Este enfoque permite
evaluar de manera precisa las proporciones de aumento o disminucion en la potencia generada, en
relacion con la situacion de un unico cosechador. La frecuencia, por su parte, se adimensionaliza
utilizando la frecuencia natural del modo de vibracion vertical del sistema masa-resorte-amortiguador.
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e <
—_~ ~
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Figura 3: Campo de velocidad con flujo desarrollado - Caso: Cilindros A y B moéviles

Escenario 1. Un cilindro fijo y un cilindro cosechador movil

En esta seccion se analizan los resultados obtenidos para las simulaciones realizadas en el escenario 1.
En la Figura 4 se observan los resultados obtenidos al aplicar la FFT a la potencia desarrollada por el
movimiento del Cilindro B. Los graficos expuestos abarcan seis de los nueve valores de L/D
estudiados. Cabe sefialar que la escala vertical, correspondiente a la potencia adimensional, difiere en
cada uno de los sub-graficos presentados. En el eje horizontal se presenta la frecuencia adimensional
en escala logaritmica; los limites de este eje se mantienen constantes para todos los sub-graficos.
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Figura 4: FFT de la Potencia para diferentes valores de L/D- Caso: Cilindro B movil.

En la mayoria de los casos, se constata la presencia de una unica frecuencia predominante, con
algunos picos de amplitud considerablemente menor, los cuales es plausible que sean resultado del
ruido propio de la simulacion. No obstante, en el caso particular de L/D = 2,50, se advierte una mayor
incidencia de ruido en comparacion con las demas instancias, ademas de la aparicion de tres picos de
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amplitudes equiparables, dos de los cuales son practicamente coincidentes. Se conjetura que el
comportamiento observado se corresponde con la transicion entre dos regimenes de flujo identificados
por Zdravkovich [6]: régimen de revinculacion completa y régimen bi-estable.

En el grafico superior de la Figura 5 se presenta la frecuencia (f/fn) en la cual se localiza el maximo
pico de Potencia (en naranja) y del coeficiente de sustentacion (en lima). Para todos los valores de L/D
analizados, la frecuencia principal de oscilacion de la potencia fue aproximadamente igual a dos veces
la frecuencia principal de oscilacion del coeficiente de sustentacion. Esta ultima frecuencia (la del Cl)
fue la misma para ambos cuerpos. Por ende, el régimen de desprendimiento/revinculacion de vortices
generd diferencias en la amplitud de la fuerza desarrollada en cada cilindro, pero en los dos fluctua
con la misma periodicidad. En la Figura 5 se presenta también la variacion de la amplitud maxima de
potencia en funcion de la separacion entre los cilindros. La mayor potencia se obtuvo para L/D = 3,25;
no obstante, este pico fue apenas 1% superior al alcanzado en el caso de un solo cilindro.
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Figura 5: Amplitud y frecuencia del maximo pico de potencia para L/D - Cilindro B movil
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Escenario 2. Dos cilindros moviles

En este apartado se presentan los resultados correspondientes al escenario 2. Se analiz6 la influencia
que tiene la separacion entre dichos cuerpos sobre la potencia disponible para ser transformada en
electricidad. Ademas, se realizaron comparaciones con los resultados obtenidos en la seccion anterior.
En la Figura 6 se presentan los espectros de frecuencia de la Potencia para diferentes separaciones. Se
diferencio la potencia generada por el movimiento del Cilindro A (en azul), del Cilindro B (en rojo) y
la potencia total del sistema (en amarillo). Los niveles de ruido fueron mucho menores que los
observados en el apartado anterior. Todos los espectros de frecuencia de la potencia tienen un pico
principal perfectamente diferenciado. Los mayores niveles de ruido se observan para L/D=2,50.

107 L/D = 1.75 L/D = 2.50 10°} L/D = 2.75
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Figura 6: FFT de Potencia para diferentes valores de L/D - Cilindros A y B méviles
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En la Figura 7 se presentan graficos resumen con la variacion respecto a L/D de los resultados
obtenidos para la FFT de la potencia; el grafico superior presenta la frecuencia principal (f/fn) de
oscilacion de potencia y Cl; el grafico inferior, la amplitud adimensional del pico maximo de potencia.
En todos los casos analizados, la frecuencia principal de oscilacion de las variables medidas fue la
misma para ambos cuerpos. En general, se observa que la potencia producida por el cilindro corriente
abajo (Cilindro B) es mayor que la obtenida para el cilindro delantero (Cilindro A); excepto para L/D
< 2,25 en donde la potencia disponible es nula. Es evidente, ademas, que conforme se incrementa la
distancia entre los cilindros, la potencia engendrada por ambos tiende a igualarse con la
correspondiente al caso de un tnico cilindro. Esto se atribuye a la gradual disminucion del efecto de
acoplamiento aerodinamico entre los cuerpos. En consecuencia, los valores maximos de potencia total
se alcanzan para la maxima separacion entre cilindros (L/D = 5). En este punto, la potencia individual
(adimensional) se aproxima a 1 Watt/Watt, resultando en una potencia total de alrededor de 2
Watt/Watt; es decir, el doble de la potencia generada en el caso L/D = oo,
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La Figura 3 presenta los campos de velocidad correspondientes a diversos intervalos de separacion
entre los cuerpos en estudio. Estas instantaneas fueron capturadas en un momento arbitrario cuando el
flujo alcanza su desarrollo total. En la primera columna (A y C), se aprecia la ausencia de vortices en
el espacio intermedio entre los cilindros. En su lugar, se forma una estela que rodea ambos cilindros y
la velocidad de la corriente decrece hasta aproximarse a cero en su interior. Este escenario se
correlaciona con la virtual anulacion de la potencia aprovechable del sistema (ver Figura 7). Esta
dinamica, reconocida como revinculacion de la capa limite [6], se manifiesta en todas las instancias en
las que la potencia disponible se aproxima a cero (L/D = 1,25, 1,75, 2,25, 2,75), incluso en las
configuraciones en las cuales solo el cilindro B es capaz de oscilar en sentido vertical.

En contraste, en la segunda columna (B y D) de la Figura 3, se distingue una pequeiia calle de
vortices en el espacio entre cilindros. Ademas, para L/D=2.5 se observa un patrén de vortices mucho
mas definido corriente abajo del Cilindro B.

Al comparar los resultados obtenidos en ambos escenarios (con uno y dos cilindros mdviles) no se
observan diferencias sustanciales. De hecho, las curvas que representan la potencia generada por el
movimiento del cilindro B se superponen o presentan una magnitud similar. Esta falta de disparidades
notorias probablemente se debe a la restriccion en el desplazamiento vertical de los cilindros, lograda
mediante la imposicion de una elevada rigidez eléstica en la estructura. Es plausible, entonces, que una
constante elastica menor, y en consecuencia una mayor amplitud en el movimiento de los cuerpos,
dificulte la revinculacion de la capa limite, propicie la generacion de vortices en el espacio intermedio
entre los cilindros y repercuta en los parametros aerodinamicos del sistema, incrementando asi la
potencia disponible.
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CONCLUSIONES

Este estudio exploro el potencial para la generacion de energia eléctrica de un arreglo conformado por
dos cuerpos cilindricos dispuestos en tdndem y sumergidos en un flujo de aire. Se introdujeron
variaciones en las limitaciones relativas al movimiento y la separacion de estos cuerpos. Los analisis
de casos especificos examinaron, a un nimero de Reynolds Re=5000, las implicancias de modificar la
distancia entre los cilindros dentro del intervalo 1,25 < L/D < 4. Se investigaron dos situaciones de
movimiento distintas: permitiendo solo el desplazamiento vertical del cilindro a sotavento y
habilitando el movimiento vertical de ambos cilindros.

En los escenarios con un cuerpo fijo y otro movil, el cilindro ubicado a barlovento desempefi6 el papel
de un generador de vortices, y se procur6 evaluar el impacto de su presencia en la potencia mecanica
disponible en el cosechador situado en posicion sotavento. En los casos que involucraban dos cuerpos
moviles, ambos cilindros capturaban energia del flujo, y se llevé a cabo un analisis con el proposito de
identificar los efectos del acoplamiento aerodinamico entre ellos. Se buscoé determinar las
configuraciones mas convenientes para la optimizacion de la generacion de energia eléctrica.

Los resultados obtenidos respaldan la nocién de que el acoplamiento aerodindmico y las vibraciones
inducidas por los vortices generados por ambos cuerpos influyen significativamente en la potencia
generada por el sistema. Se observo que estos fendmenos de interaccion muestran un potencial
beneficioso en situaciones caracterizadas por valores especificos en la separacion entre los cuerpos.

Se constatd que la formacion de una unica corriente de vortices y una zona de estancamiento del fluido
en la brecha entre los cilindros tiene correlacion con la anulacidon de la potencia mecanica disponible.
Asimismo, para valores de L/D > 3,25, los efectos del acoplamiento aerodinamico entre los cilindros,
y la potencia generada por cada uno de ellos tendid a asemejarse a la de un cilindro individual.

La restriccion en la rigidez estructural, que limitd la oscilacion a menos del 0.6% del radio en un
cosechador VIV, posibilita la extrapolacion de resultados dentro del régimen lineal, asumiendo la
linealidad del modelo estructural. Sin embargo, este estudio permitio evaluar la capacidad del
mecanismo de deformacion de la malla, y se anticipa que investigaciones futuras se enfocaran en
acercarse a la rigidez esperada en un cosechador real y explorar en mayor profundidad la influencia de
los parametros estructurales en la potencia disponible. Ademas, la incorporacion de mas cuerpos
moviles con distribuciones diversas permitiria adentrarse en la posibilidad de construir "campos de
cosechadores VIV". Tanto los resultados obtenidos como la literatura consultada sugieren que, bajo las
condiciones adecuadas, la interaccion entre cosechadores podria conducir a un aumento sustancial de
la potencia disponible.
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RESUMEN

En este trabajo se presenta un entorno de co-simulacion desarrollado en lenguaje de programacion
FORTRAN para la simulacion, en el dominio del tiempo, de problemas de interaccion fluido-estructura.
La filosofia de desarrollo del entorno es particionada, es decir, este esta compuesto de dos software
que se ejecutan de manera independiente y cuya comunicacion es coordinada mediante una libreria de
acoplamiento durante el tiempo real de ejecucion de los mismos. Los software que conforman el entono
de co-simulacion resuelven independientemente en cada paso de calculo la dinamica del fluido y la
dinamica de solidos rigidos. El flujo del fluido se modela como levemente viscoso y dominado por
vorticidad (incompresible e irrotacional en la region exterior a las capas limites y a las estelas
vorticosas) y es resuelto numéricamente con el método de red de vortices (VLM). Para los solidos se
emplea el paradigma de la dinamica de multiples cuerpos rigidos. Las capacidades del entorno
desarrollado se demuestran mediante la simulacion de un problema de aeroelasticidad de una seccion
tipica.

Palabras clave: AERODINAMICA INESTACIONARIA, RED DE VORTICES, INTERACCION
FLUIDO-ESTRUCTURA

INTRODUCCION

Tradicionalmente, la captacion de la energia cinética del viento para convertirla en energia mecanica o
eléctrica se ha realizado casi exclusivamente mediante turbinas e6licas cuyas potencias nominales van
desde algunos kilowatts hasta la decena de megawatts. Una relativamente nueva linea de investigacion,
llamada “cosecha de energia”, plantea la captacion de la energia cinética del viento transformando en
energia eléctrica las oscilaciones que dicha corriente de aire genera sobre estructuras o sistemas flexibles
inmersos en ella (flow induced vibrations). En la practica, estos sistemas son de muy pequefia escala,
pensados como reemplazo o complemento de las baterias para la alimentacién de dispositivos de bajo
consumo tales como sensores inalambricos e instrumentos de monitoreo [1,2,3]. Entre los mecanismos
de transduccidon de la energia mecénica de las oscilaciones a energia eléctrica ha tomado especial
impulso el piezoeléctrico. Menos difundidos son los de transduccion electromagnética, electroestatica,
triboeléctrica, e hibridos.

A pesar de que la investigacion en esta area ha avanzado significativamente en los ultimos afios, la
tecnologia de cosecha de energia esta lejos de ser completamente confiable y madura. Uno de los
principales desafios que esta enfrenta es la baja la potencia eléctrica generada (del orden de los
miliWatts). Por este motivo, los investigadores han buscado distintas alternativas para maximizar la
produccion eléctrica de estos dispositivos. Entre ellas, se incluyen: el aprovechamiento de fendmenos
acroelasticos no lineales y el aprovechamiento de la interferencia aecrodinamica constructiva.
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Ciertos fenomenos de origen aeroelastico como el flutter, el galloping y las vibraciones inducidas por
vortices pueden producir vibraciones de niveles excesivos y peligrosos en estructuras civiles y
aeronauticas. Las inestabilidades de flutter y galloping se producen cuando la velocidad de la corriente
de aire es tal que el amortiguamiento efectivo de la estructura se vuelve nulo. El flutter involucra a dos
0 mas modos de vibracion (torsion y flexion) acoplados y el galloping solo a un modo de vibracion, ya
sea torsional o flexional. Cuando la corriente en si es fluctuante (debido a la turbulencia, por ejemplo),
la inestabilidad producida por la resonancia de la estructura se conoce como buffeting. Cuando estas
fluctuaciones son producidas por estelas o vortices generados por otros objetos, la inestabilidad se
conoce como vibraciones inducidas por vortices.

Desde otra perspectiva completamente opuesta, la de la cosecha de energia, las inestabilidades
aeroelasticas, asociados con no-linealidades estructurales y aerodinamicas, son una alternativa mas que
atractiva para maximizar las vibraciones de un sistema y por lo tanto, maximizar la energia eléctrica
producida[4]. También, la disposiciéon de cosechadores de energia en arreglos espaciales con una
configuracion que maximice el efecto multiplicativo de la interaccion aerodinamica es otra alternativa
para aumentar la potencia eléctrica producida por los cosechadores [5].

Para el estudio del complejo problema de interaccion entre un fluido y una o varias estructura flexibles
se requiere de programas especializados que sean capaces de: simular la dindmica de la estructura como
resultado de las cargas producidas por la corriente fluida, simular el flujo de aire y estimar con precision
las cargas aerodinamicas sobre la estructura, y hacer interactuar ambas fisicas (estructura y fluido) de
manera robusta. Para el desarrollo de codigos de simulacion multifisicos son posibles dos alternativas:
i) un codigo monolitico que integra todas las fisicas y modelos intervinientes, y i7) distintos codigos
independientes, cada uno encargado de resolver una sola fisica, pero que interactiian (intercambian
informacion) durante el tiempo de ejecucion. Esta ultima estrategia se conoce como “co-simulacion”.
Cada una de estas alternativas tiene sus ventajas y desventajas. La primera producird un codigo cuya
ejecucion sera, en general, mas eficiente, pero que es mas complejo y con dependencias internas entre
sus diferentes componentes. Esto hacen al software mas dificil de mantener y actualizar. La segunda
opcidn ofrece mayor flexibilidad, ya que al ser implementados en codigos independientes, los solvers
pueden ser optimizados y actualizados sin afectar al resto de los componentes. En general, la co-
simulacion es menos eficiente que la alternativa monolitica y puede sufrir problemas de inestabilidad.

En este trabajo se presenta un entorno de co-simulacion desarrollado en lenguaje FORTRAN. Esta
herramienta se compone de tres software, un solver aerodinamico y un solver de dindmica de so6lidos
cuyos desarrollos son independientes, y una libreria de acoplamiento que permite a ambos software
intercambiar informacion la ejecucion. Si bien la libreria de acoplamiento no se encuentra
completamente desarrollada, en este trabajo se ilustran algunas de sus capacidades mediante la
simulacion de un problema de aeroelasticidad de una seccién alar tipica con perfil van de Vooren.

EL MODELO AERODINAMICO

En el limite tedrico cuando el numero de Reynolds tiende a infinito, los espesores de las estelas
generadas por los cuerpos y de las capas limite adyacentes a las superficies solidas (regiones que
concentran toda la vorticidad del flujo) tienden a cero. En este limite, dichas regiones fluidas pueden
idealizarse matematicamente como sabanas vorticosas: superficies de discontinuidad a través de las
cuales la velocidad tangencial del fluido experimenta un salto finito. En la region del flujo exterior a
dichas sabanas vorticosas, el flujo es irrotacional. Las ecuaciones que describen la evolucion de los
campos de velocidad ©(¢, 1)y de presion p(¢, t) para un flujo irrotacional e incompresible se resumen
a continuacion [6]:

VZo(r,t) =0 Vr € Q,t €[0,00)

u(r,t) = V.0 (r,t)

p_poo:g(uoo'uoo_u'u)_p%(@_(pm) (1)
[u(¢,t) —v((,t)]-n(C,t)=0 V¢ € 0B, t€0,00)

Illlin lu(r,t) — uo| =0 Vtel0,00)
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donde: ®(r,t) es el potencial de velocidad, Q) es el dominio fluido, OB denota las superficies de los
cuerpos B, v(¢,t)y n(¢,t) son la velocidad de la superficie y el vector unitario normal a la superficie
del cuerpo, respectivamente, en el punto con vector posicion ¢ y | - | denota norma Euclidiana. El
subindice o denota las condiciones de la corriente libre, no perturbada por la presencia de los cuerpos.
Las tultimas dos ecuaciones expresan la condicion de no penetracion en las superficies solidas y la
condicion de regularidad del flujo.

En un punto S sobre la superficie de un cuerpo donde se produce separacion de flujo, por ejemplo el
borde de fuga de un ala, se impone la condicion de continuidad de la presion (condicion de Kutta). Para
flujo no estacionario, esto implica, segiin la ecuacion de Bernoulli, que debe emitirse vorticidad desde
ese punto a razon de:

ar| ) — ()’

dt B 2 2)

r=Cs
donde u ™y u ™ son las magnitudes de las velocidades relativas del flujo con respecto a la superficie del
cuerpo justo por encima de las sabanas vorticosas que convergen en el punto de separacion. Desde los
puntos de separacion emanan sabanas vorticosas libres que evolucionan y se deforman de acuerdo al
campo de velocidad del flujo.

Para resolver las ecuaciones (1) y (2), se emplea el método de red de vortices (VLM) no estacionario
que permite, ademas de estimar las cargas aerodinamicas, describir la evolucion temporal de las estelas
generadas por los cuerpos inmersos en un fluido. Este método, que consiste en la discretizacion de las
sabanas vorticosas mediante vortices puntuales, es muy difundido en la disciplina Aerodinamica; por lo
tanto, se omite su descripcion y se refiere al lector interesado al libro de Katz y Plotkin [6]. El método
fue implementado en un cédigo computacional que ya fue verificado y validado en trabajos anteriores

[7].
EL MODELO DE DINAMICA DE SOLIDOS

Los solidos se modelan como un sistema de cuerpos rigidos, es decir, como una coleccion de cuerpos
rigidos que pueden estar o no conectados por articulaciones (Figura 1). Una articulacion se define como
un vinculo cinematico (restriccion) entre dos cuerpos. Esta puede imponer desde cero (cuerpo libre)
hasta seis (cuerpo totalmente restringido) restricciones sobre la velocidad relativa v; de un par de
cuerpos. Las articulaciones pueden ser de tipo esféricas (restringe desplazamientos, 3 grados de
libertad), de revolucion (restringe desplazamientos y dos rotaciones, 1 grado de libertad), prismaticas
(restringe rotaciones y desplazamientos en dos direcciones, 1 grado de libertad), de 6 grados de libertad
(equivale a un cuerpo libre, sin restricciones), entre otras. Ademas de las articulaciones, los cuerpos
pueden estar conectados entre si o con el entorno por medio de elementos de rigidez y de
amortiguamiento con comportamiento lineal o no lineal. En general, todo sistema de cuerpos rigidos
debe poseer un cuerpo o base fija que se denota con J3,.

Figura 1: Representacion esquematica de un sistema de cuerpos rigidos. J; denota la articulacion i, Fi y Fij
denotan sistemas de coordenadas del cuerpo i, y de la articulacion j en el cuerpo i, respectivamente, y k indican
rigideces. El sistema debe contener una base fija (cuerpo By).
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La ecuacion de movimiento general para un sistema de cuerpos rigidos tiene la siguiente forma candnica

[8]:

H(q)j+C(q.q) =T 3)
donde: g, ¢ y ¢ son vectores de coordenadas generalizadas de posicion, velocidad y aceleracion,
respectivamente, y T es el vector de fuerzas generalizadas. H es la matriz generalizada de inerciay C
es la fuerza bias generalizada (el valor de T que produce cero aceleracion).

El problema de dinamica directa (forward dynamics) consiste en el calculo de ¢ dado 7. Por el contrario,
el problema de dinamica inversa (inverse dynamics) consiste en el calculo de 7 dado ¢. El problema
mixto, se conoce como dindmica hibrida (hybrid dynamics). Las ecuaciones de movimiento (3) son el
resultado de dos pasos principales: ensamble de las ecuaciones de movimiento individuales de cada uno
de los cuerpos y la aplicacion de las restricciones de mo- vimiento adicionales. Dicho procedimiento no
se realiza simbolicamente (manualmente) sino numéricamente mediante un algoritmo. El orden en que
se realizan los pasos determina el procedimiento particular que se emplea y por lo tanto, el algoritmo
computacional empleado para determinar el valor numérico de dichas ecuaciones.

En el codigo computacional desarrollado en lenguaje FORTRAN se implementaron el algoritmo
recursivo de Euler-Newton para la dindmica inversa y los algoritmos de cuerpo rigido compuesto y del
cuerpo rigido articulado para la dindmica directa. Estos algoritmos son descriptos por Featherstone [8].
Ademas, el codigo posee una libreria con distintos modelos de articulaciones y de elementos de rigidez
y amortiguamiento que puede ser facilmente actualizada incorporando nuevos modelos.

LIBRERIA DE ACOPLAMIENTO

Los codigos computacionales de dinamica de solidos y de dindmica de fluidos, descriptos en las
secciones anteriores fueron desarrollados y verificados de manera independiente. Para el acoplamiento
entre ambos, se optd por el desarrollo de un entorno de co-simulacion (simulacion particionada). Para
la comunicacion entre ambos codigos durante el tiempo de ejecucion se desarrolld, en lenguaje
FORTRAN, una libreria cuyos métodos deben ser invocados por ambos codigos. Todas las llamadas a
dichos métodos en los codigos a acoplar se realizan en mddulo especial, llamado adaptador. Por lo tanto,
para cada uno de los cédigos desarrollados se desarrolld un adaptador que debe ser compilado con los
mismos. La filosofia de disefio de la libreria de acoplamiento es similar a la del entorno preCICE [9].

La comunicacion entre los procesos se establece mediante sockets IPC o TCP/IP. Estos protocolos
permiten la comunicacion entre procesos ejecutindose en una misma computadora, o en computadoras
distintas conectadas a una red, respectivamente. Un socket es un recurso provisto por el sistema
operativo que permite a los software acceder al hardware de red, por ejemplo, wifi o adaptadores
ethernet, para enviar y recibir datos a través de la red [10]. Por simplicidad, en esta primera version de
la libreria de acoplamiento, en lugar de interactuar con los sockets del sistema operativo directamente,
se emplea lenguaje de programacion de alto nivel invocando a los métodos de la libreria libdilll. Libdill
fue desarrollada en lenguaje C, por lo que es necesario desarrollar una interface (bindings) de Fortran a
libdill recurriendo a la interoperabilidad entre ambos lenguajes. La interface de Fortran a libdill, que
permite llamar a sus funciones en lenguaje C, se desarroll6 de manera similar a la descripta en el capitulo
11 de [10].

La libreria de acoplamiento desarrollada se configura mediante un archivo de configuracion. En este
archivo se definen los (co6digos) participantes, los datos que se intercambian (posicion, velocidad, fuerza,
etc.) y los puntos o mallas sobre las cuales se intercambian dichos datos, entre otros aspectos. En el
estado actual de desarrollo, el esquema de acoplamiento es paralelo, es decir, los codigos resuelven su
problema simultdneamente e intercambian informacion al final de cada paso de tiempo (Figura 2). El
primer codigo que se ejecuta, por lo general asume el rol de servidor en la conexion. El servidor realiza
las siguientes tareas: i) inicializa la estructura de datos IP, ii) abre un socket en una determinada
direccion IP y puerto TCP, iii) “escucha” las conexiones entrantes de los clientes, iv) una vez establecida
una conexion, recibe y envia datos al cliente segliin corresponda, y v) cierra la conexion una vez
finalizado el intercambio. El cliente, por el otro lado solicita la conexion al servidor y realiza la tarea iv
anterior.
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Figura 2: Esquema de acoplamiento paralelo.
AEROELASTICIDAD DE UNA SECCION ALAR TiPICA

Para ilustrar las capacidades de la herramienta de co-simulacion desarrollada se estudiara el problema
de aeroelasticidad de una seccion alar tipica mostrado en la Figura 3. Las ecuaciones de movimiento
del sistema son las siguientes [11]:

m (z + bl‘gé) +k,z+cz2=L(0, 0,z t) 4)

I06 + mbxg? + keb + cob = Mq(0,0,2,t) + L(0,0, 2,t) (1 + a) — xq(0,1)) b (5)
donde: z es la coordenada en la direccion vertical del punto pivote O, 6 es el angulo de cabeceo, L es la
fuerza de sustentacion aplicada en el punto O, My es el momento de cabeceo alrededor del punto Q, xsb
es la distancia desde el centro de masa al pivote O y xpb la distancia desde el borde de ataque hasta el
punto de aplicacion de la fuerza de sustentacion. Por lo general, el punto O se adopta como el centro
aerdinamico de la seccion de manera que Mp no dependa de L. Las ecuaciones anteriores pueden
reescribirse de la siguiente forma adimensional:

o (;T;—i—:wjjg-l—n—i—?@jﬁ) = lejg" (6)
021:9?:27 + 72 (02327_2 +6+ 2C9§Z> = (2Cp + (14 a) — 2g) ) UEO (7
donde se omitieron las dependencias del C; y del Cp y se emplearon las siguientes definiciones:
Cri= PocbVZ Cme = Qpﬁg‘/o% i = EZ wj = jlfg
w, I, m Voo
7T St e Bt v v
7=t = % 6= 2nc’Lw Go = 2]29w@

Se observa que las ecuaciones de movimiento para 7 y @ son acopladas cuando xs #0 y por la presencia
del fluido.

Figura 3: Representacion esquematica de una seccion tipica.
RESULTADOS

Para la seccion tipica alar se empleara un perfil van de Vooren ([6], sec. 6.6). Para el ejemplo numérico
se eligen los siguientes valores: a =—1/5, xp =0, = 20x, ¥’ = 6/25, 6 =2/5, {3=0, ( =0, p», = lkg/m®,
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w:=1rad/sy b=0,5m. Lared de vortices que discretiza la sabana vorticosa adherida al perfil contiene
N =32 vortices y se adopta un paso de tiempo AtV./c =0,01351. Este paso de tiempo garantiza la
convergencia del método de red de vortices.

En las Figura 4, Figura 5 y Figura 6 se muestra la evolucion temporal de la coordenada z y del angulo
de cabeceo 4 para distintas velocidades (no dimensionales) U., de la corriente libre. Como era esperado
por el valor elegido de xp=0, se observa que en ausencia del fluido los modos del sistema
(desplazamiento vertical y cabeceo) estan perfectamente desacoplados. En presencia de la corriente
fluida, las cargas aerodinamicas generadas sobre el perfil van de Vooren producen el acoplamiento de
los modos de vibracion del sistema. Esto puede apreciarse en los diagramas de respuesta en frecuencia
(obtenidos mediante el algoritmo Fast Fourier Transform) que muestran que el desplazamiento z posee
una componente de frecuencia correspondiente a la frecuencia natural del cabeceo. Ademas del
acoplamiento, el fluido introduce “amortiguamiento” al sistema cuyo valor y signo depende de la
velocidad del flujo. Para las velocidades U, < 0,8 se observa un amortiguamiento positivo de ambos
grados de libertad del sistema, es decir, el fluido extrae energia del cuerpo y finalmente provoca que las
oscilaciones se amortigiien completamente. Para velocidades U > 0,96 se observa que la amplitud de
las oscilaciones de cabeceo es creciente con cada ciclo, es decir, diverge con el tiempo. Sin embargo, el
movimiento vertical del perfil continua siendo amortiguado. Como se observa en el diagrama de
respuesta en frecuencia del sistema para U, = 0,96, la respuesta predominante del sistema ocurre a la
misma frecuencia, lo cual es caracteristico del estado postcritico de flutter. Se hace notar, sin embargo,
que en el presente trabajo no se realizé un analisis detallado para obtener la velocidad critica de flutter
ni la curva de flutter del sistema ya que el objetivo del trabajo es demostrar el funcionamiento de la
herramienta de acoplamiento desarrollada.
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Figura 4: Respuesta temporal de la seccion tipica. [zquierda: sistema sin interaccion fluido-estructura. Derecha:
Respuesta del sistema para U = 0,4.
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Figura 5: Respuesta temporal de la seccion tipica. Izquierda: Respuesta del sistema para U» = 0,64. Derecha:
Respuesta del sistema para U = 0,8.
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Figura 6: Respuesta temporal de la seccion tipica. Izquierda: Respuesta del sistema para U» = 0,96. Derecha:
Respuesta del sistema para U = 1,12.

CONCLUSIONES

En el presente trabajo se presentd una herramienta de co-simulacion para el estudio de problemas de
interaccion fluido estructura. La herramienta computacional, que atn esta en estado desarrollo, tiene tres
componentes: dos solvers, uno para la simulacion de la aerodinamica no estacionaria bidimensional
alrededor de cuerpos de forma arbitraria y el otro para la simulacion de dindmica de sistemas de cuerpos
rigidos articulados, y una libreria de acoplamiento para comunicar e intercambiar informacion entre
dichos solvers durante el tiempo de simulacion. Todos los codigos fueron escritos en lenguaje de
programacion FORTRAN. La libreria de acoplamiento fue desarrollada de manera general, lo que
permite, en principio, acoplar otros codigos, siempre y cuando se construya para los mismos un
adaptador adecuado y se disponga de rutinas que permitan extraer los datos de la simulacion. El
funcionamiento de la herramienta compuesta fue ilustrado mediante un ejemplo de aeroelasticidad de
una seccion tipica con el perfil alar van de Vooren. El ejemplo empleado tiene aplicaciones para la
cosecha de energia edlica donde se busca inducir la respuesta de flutter de la estructura de manera de
lograr oscilaciones autosostenidas que puedan transformarse en energia eléctrica mediante dispositivos
piezoeléctricos, electromagnéticos, entre otros. En trabajos futuros se abordara la validacion de la
herramienta de co-simulaciéon empleando resultados experimentales disponibles en la literatura o de
simulaciones computacionales de alta fidelidad.
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Resumen

En los ultimos afios los dispositivos de cosecha de energia eodlica han sido de gran interés ya que representan
una alternativa potencialmente viable para la obtencion de energia y alimentacion de pequeiios dispositivos
electronicos de muy bajo consumo que se encuentren instalados en zona rurales o sin acceso a la red
eléctrica, y que por sus caracteristicas deben permanecer por largo tiempo en dichas zonas, tales como
dispositivos de adquisicion de datos o instrumentales de medicion de variables climaticas, sensores
inalambricos, entre otros.

En el presente trabajo se analiza numéricamente mediante Ansys Fluent, la interaccion aerodinamica entre
perfiles aerodinamicos inmersos en una corriente de aire. Tales perfiles poseen propiedades de masa e
inercias caracteristicos, y se encuentran vinculados (a un marco de referencia fijo) en su centro de gravedad
mediante resortes que cuantifican las rigideces a flexion y a torsion. Mediante tal arreglo, se busca la
condicion de flutter de ambos perfiles aerodinamicos, y en esta condicion se busca determinar y cuantificar
su interaccion. Entre los parametros de analisis que interesan obtener, se encuentran los coeficientes de
potencia de cada perfil (potencia adimensional, extraida del aire), y como éstos se ven influenciados por
variables tales como la separacion entre perfiles, las frecuencias de flutter de cada perfil, entre otras.

Los resultados son analizados y comparados cualitativamente con resultados encontrados en la bibliografia

[1].

Referencias:

[1] F. Lopera, M. Valdez, S. Preidikman (2021). Simulacion computacional de la interaccion aerodinamica
entre cuerpos inmersos para aplicaciones de cosecha de energia del viento. Mecanica Computacional,
Volumen (XXXVIII), paginas 1281-1288.

Departamento de Ingenieria Aeroespacial - Facultad de Ingenieria - UNLP



CAIA7

MATERIALES
Y ESTRUCTURAS

Departamento de Ingenieria Aeroespacial - Facultad de Ingenieria - UNLP

20



7mo Congreso Argentino de Ingenieria Aeronautica

] REDISTRIBUCION DE CARGAS
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RESUMEN

En el calculo estructural de aeronaves, es comun que los puntos de aplicacion de las cargas en el
modelo estructural no coincidan con la ubicacion de las cargas aerodindmicas obtenidas mediante
otros modelos, como por ejemplo red de vortices. Este problema puede afectar la precision del andlisis
y diseiio de la estructura. En este informe, se presenta un método de redistribucion de cargas que
permite transferir las cargas aerodindmicas al modelo estructural mientras se conservan los esfuerzos
seccionales de corte, momento flector y momento torsor que soporta la estructura. El método consiste
en crear una estructura virtual de vigas que conecta cada coordenada de los puntos de carga
aerodinamica con cada uno de los puntos de entrada de carga en la estructura. Aunque se desarrollo
para aplicaciones en superficies planas como alas o empenajes, se demostro que este método también
puede aplicarse a cuerpos tridimensionales como los fuselajes, bajo ciertas restricciones. Los
resultados obtenidos muestran que este método de redistribucion de cargas mejora significativamente
la precision del andlisis estructural de aeronaves.

Palabras clave: CARGAS, ESTRUCTURAS, REDISTRIBUCION
INTRODUCCION

En este informe se presenta un método general para la redistribucion de fuerzas de un sistema a otro
distinto, con el objetivo de lograr efectos equivalentes a los del sistema original. Este enfoque es
especialmente relevante en el campo de la ingenieria aeronautica, donde se requiere transferir las cargas
aerodinamicas obtenidas de modelos como redes de vortices o paneles a modelos de calculo estructural,
como NASTRAN o ANSYS.

La principal dificultad radica en que los puntos de aplicacion de las fuerzas aerodinamicas no coinciden
con los nodos de entrada de carga en la estructura. Para resolver este problema, se propone la creacion
de una estructura virtual, o estructura equivalente, que permita transferir las cargas del modelo
aerodinamico al modelo estructural, conservando los esfuerzos seccionales de corte, momento flector y
torsor del sistema original. Esto se logra mediante una matriz de transformacion simple pero efectiva.
La metodologia que presentamos en este informe se basa en trabajos previos realizados por Schmitt en
1956 U y Rodden en 1959 @, quienes desarrollaron este enfoque para aplicaciones de aeroelasticidad.
Posteriormente, en la década de 1970, esta metodologia fue incorporada al software NASTRAN en un
trabajo de Rodden, Harder y Bellinger titulado "Aeroelastic Addition to NASTRAN" en 1979 @, y se
denomind "Theory for linear Splines". Desde entonces hasta la actualidad, esta metodologia ha
continuado siendo utilizada en las diversas versiones de NASTRAN, incluyendo aquellas desarrolladas
por Siemens y Hexagon. @,

En este informe se presenta una version del método que fue desarrollada en la FMA en 1989 para el
programa CBA-123. Desde entonces, ha sido ampliamente aplicada en numerosos desarrollos
aeronauticos nacionales a lo largo de las tltimas tres décadas.

METODOLOGIA

Relacion entre las fuerzas de ambos sistemas

La condicion de equivalencia de dos sistemas de carga que actiian sobre un mismo objetivo consiste en
lograr que produzcan los mismos efectos sobre dicho objetivo. Una manera de lograr este resultado es
planteando la condicion de equilibrio de una estructura ficticia que vincule ambos sistemas. Las fuerzas
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desconocidas son las reacciones generadas cuando actua la fuerza del primer sistema. En el contexto de
calculos aerodinamicos y estructurales, es necesario transferir la carga entre los modelos geométricos
utilizados. Siguiendo el procedimiento descrito, los puntos de aplicacion de las fuerzas y momentos en
un modelo de carga se relacionan con los nodos de un modelo de estructura mediante elementos
prismaticos. Esta vinculacion asegura que cada punto de aplicacion de las cargas se conecte con cada
uno de los nodos de la estructura, generando asi una estructura virtual en forma de marco rigido
tridimensional en el caso mas general. Esta vinculacion entre los dos modelos sirve para encontrar la
influencia de cada carga dato sobre cada carga incognita, es decir, una funcion de redistribucion que
transforma un sistema en el otro.

Sea el sistema de carga F,, asociado al modelo de cargas aerodinamicas, a, y el sistema de cargas F.,
asociado al modelo de estructuras, e, se tiene:

{Fa} = [Kaa] {Aa} (D

{Fe} = [Kea] {Aa} 2
Siendo K, y K. las matrices de rigidez que relacionan los desplazamientos en los puntos de aplicacion

de las cargas aerodinamicas, A,, con las fuerzas en ambos sistemas. Con la condicion de que ambas
deformaciones sean iguales, se tiene:

{Fe} = [Kea] [Kaa]_1 {Fa} 3)
Llamando

[C] = [Kea] [Kaa]_1 4)
La ec. (3) puede ser expresada como:

{Fe} = [C] {Fa} Q)

Siendo C la matriz de redistribucion buscada que relaciona las fuerzas de ambos modelos.

Obtencion de la matriz de redistribucion

Para obtener la matriz C que relaciona las fuerzas del sistema aerodinamico con las fuerzas estructurales,
se propone crear una estructura virtual en forma de marco rigido plano o tridimensional. Esta estructura
estara conformada por vigas que conectan cada punto de aplicacion de fuerza del sistema aerodinamico
con cada uno de los puntos de entrada de carga de la estructura.

La estructura esqueleto propuesta presenta las siguientes caracteristicas:

a) Los nodos del modelo de estructura se consideran como apoyos empotrados, por lo tanto, en los
mismos actuaran las reacciones {F,}.

b) Las uniones de los elementos que concurran los puntos de aplicacion de las cargas {F,} se
consideran rigidas.

c) Se asume que el comportamiento elastico de esta estructura virtual depende de las vigas que la

componen.
VA
P @ Puntos de aplicacion de fuerzas aerodindmicas (Externas)
7 ) i
s E . ., .
"o/ “az A Puntos de aplicacion de fuerzas a la estructura (Reacciones)
V2N o
7 B ~. 0 - . .
e ~0 —--=-. Vigas virtuales
e, @ ~06m
f N

X

Figura 1: Modelo de estructura virtual

Una estructura virtual asi definida es susceptible de ser tratada con la teoria de la elasticidad, siendo las
matrices de rigidez de las vigas en coordenadas globales:
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65 6c 65 6¢c

F—f EL,  —ZEI, ZEI [— =EL —2ElL SEI
Kl = Ce+EL, L6 -2EL|  Ky=| LB, -G +ZEL L6 -20E, (6)
Sim S6)+* 1, ~%EL, —%6) -2l —?G/+$E1y|
siendo los cosenos directores: ¢ = % y §s= el

De las matrices de rigideces en coordenadas globales, (6), cada fila representa, respectivamente, la
fuerza de corte, momento en x y momento en y. Al ensamblar toda la estructura se tiene:

( F'Zi (Azi
M,, O,
MYi 93’1‘
FZj Ky Kij K; Kin AZj
M K K; 0
UL = K % S PO (7)
My, 0y,
: Sim Knn :
E, Az,
Mxn an
\M,, \0y,,/

La particularidad de la ecuacidon matricial anterior es la de poseer cantidades conocidas e incognitas en
ambos miembros. El vector de la izquierda no solo incluye las fuerzas y momentos aplicado en los
nodos, sino también las reacciones en los apoyos. Analogamente el vector de la derecha contiene
también desplazamientos conocidos (nulos en los apoyos) y los desplazamientos desconocidos en los
nudos libres. La matriz K representa la matriz virtual que vincula a ambos vectores.

Reordenando la matriz anterior segun el modelo de estructura virtual, Figura 1, y agrupando las distintas
fuerzas y momentos, se puede escribir en forma simplificad como:

P, Ko (O
o Kaa i Ka AT

{Fa: =[5 M ®
0 0

F, : Fuerzas de reaccion F, de la estructura virtual. Representa las fuerzas redistribuidas que ingresan a
la estructura real cambiadas de signo. (Incognita)

Siendo:

F, : Fuerzas exteriores F, de la estructura virtual. Representa las fuerzas aerodindmicas a redistribuir.
(Dato)

<

: Momentos exteriores y actuantes en los apoyos, siendo todos nulos. (Dato)

: Desplazamiento en la direccion z en los apoyos, siendo los mismos nulos. (Dato)

[\

: Desplazamiento en la direccion z en los puntos de aplicacion de carga. (Incognita)

> B> B
.. 8

Rotaciones en x ¢ y, tanto en los puntos de aplicacion de carga como en los apoyos. (Incognita)
La matriz (8) puede ser subdividida en dos como se muestra a continuacion:

(R} = Ka] {2} ©)
{%} = [Kpp] {Aea} (10)

Se observa que Kj;, es una matriz cuadrada simétrica. Premultiplicando por su inversa en ambos
miembros de la ec. (10) se tiene:

(e} = 1 {18 (11)

Siendo m el ntimero de nodos de estructura, e, y n el nimero de nodos de aerodinamica, @, la matriz
Kpp, y su inversa, tienen dimensiones de (2-:m+3-n) x (2-m+3-n). Debido a que los momentos del vector
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de la derecha son nulos, la inversa de la matriz K, puede ser reducida a una matriz de tamafo (2-m+3-n)
x (n). Con la matriz reducida [k,,]71, la ec. (11) se puede escribir:

(B} = [ (R} (12)

Volviendo a la ec. (9) se observa que la matriz K, es de dimensiones (m) x (2:m+3-n). Como los

desplazamientos de la estructura virtual {AQ“} son los mismos en (9) y (12), reemplazando en (9):

{Fo} = [Kap] [kpp] ™" {Fa} (13)
Llamando:
[C] = [Kap] [kpp] ™! (14)
Siendo C una matriz de (m) x (n), la ecuacion (13) queda finalmente expresada como:
{Fe} = [C] {Fa} (15)

La matriz C representa la funcion de redistribucion buscada y se la puede definir como una matriz de
transformacion de un sistema de carga a otro. Se debe notar que esta solucion al problema planteado
implica que cuando ambos sistemas de fuerzas solicitan la estructura virtual, ésta se encuentra en
equilibrio. Esto significa que F, y F, tiene la misma resultante con signo opuesto. Luego las fuerzas
distribuidas finales se obtienen cambiando de signo a las reacciones F,. Cuando estas cargas sean
aplicadas a la estructura real produciran el mismo efecto que el sistema de fuerza original.
Originalmente, este método fue desarrollado para estudios sobre aeroelasticidad, donde el conocimiento
de las deformaciones resulta esencial. Por tal motivo, una vez que la estructura es conocida, se pueden
obtener las matrices de rigidez mediante una interpolacion spline de superficie @,

Sin embargo, surge un problema en la etapa inicial del calculo estructural estatico, ya que la rigidez
estructural atin no es conocida. No obstante, resulta necesario estimar las cargas que acttian en los nodos
de la estructura. En este contexto, se propone asumir que tanto EI como GJ, es decir, las rigideces a
flexion y torsion de cada barra son unitarias. Con esta suposicion, se logra que las relaciones entre ambos
sistemas de fuerza dependan tinicamente de la ubicacion relativa de sus puntos de aplicacion.

RESULTADOS

En la Figura 2 se muestra una redistribucion de cargas en el que la fuerza original de 100 [N] se encuentra
en el origen, y = 0 [m], redistribuidos en 10 puntos desde -1 a 1 con paso 0.2. Se observa que los puntos
mas cercanos toman un alto porcentaje de la carga, disminuyendo la misma en forma exponencial con
la distancia.

45

Fuerza [N]

5
0 —— e I
0.6 0.4

1.0 0.8

I I —
0.4 0.6

Figura 2: Redistribucion de Carga de 100 [N] aplicada en y = 0 [m]

02 0 02
Y [m]
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En otro ejemplo, en la Figura 3, se presentan los puntos de aplicacién de cargas de los modelos
aerodinamico y estructural del ala de una aeronave.

Modelo Aerodinamico (Red de Vortices) Modelo Estructural (Elementos Finitos)

2500
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Figura 3: Redistribucion de Cargas sobre el ala de una aeronave — Geometria

En la Figura 4 se presentan los esfuerzos integrados de corte, momento flector y momento torsor original
(modelo aerodinamico) y redistribuido (modelo estructural). Se observa una excelente concordancia
entre los mismos.

Distribucién de Corte Distribucion de Momento Flector Distribucién de Momento Torsor
4000 7000 0

| —Modelo Aerodinamico
3500 —Modelo Aerodinamico —Modelo Aerodinamico

—nModelo Estructural —Modelo Estructural 50

—Modelo Estructural

EZDOO § S

E: 1500 g_ e i 150
oo = 2000 s

500 1000 o

0 0 -250

0.5 1 15 2 25 3 35 4 4.5 5 5.5 0.5 1 15 2 25 3 35 4 45 5 5.5 0.5 1 15 2 25 3 35 4 4.5
Y [m] Y [m] Y [m]
Figura 4: Redistribucion de Cargas sobre el ala de una aeronave — Esfuerzos Integrados
CONCLUSIONES

En este trabajo, se ha presentado un método matricial general para la redistribucion de cargas,
empleando estructuras virtuales. El enfoque propuesto se demuestra como una solucion versatil
aplicable en diversas situaciones, particularmente como interfaz entre fenémenos fluidos y elasticos.

El ejemplo de aplicacion ilustra que, a pesar de la aparente simplicidad del método, se pueden lograr
resultados numéricos de alta calidad. La combinacion de esto con el bajo tiempo de CPU requerido por
cada caso de redistribucion de carga, consolida su eficacia como una herramienta altamente eficiente
para su implementacion en la industria.
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RESUMEN

Este trabajo presenta la aplicacion del Criterio Simplificado de Prevencion de Flutter a la estruc-
tura y conjunto de superficies mdviles de la aeronave IA-100 B/C que, como parte del proceso
de diseno del avion, busca evaluar la necesidad de rigidizar el ala y/o balancear las superficies de
control a fin de evitar la ocurrencia de fenémenos aeroeldsticos no deseados. El procedimiento
se establece en el documento FAA’s Airframe and Equipment Engineering Report No. 45 y se
utiliza para evaluar y evitar la ocurrencia de flutter, divergencia e inversion de comandos. El
estudio se enfoca en revisar la respuesta aeroeldstica del ala (parte fija) a través de su rigidez
torsional y evaluar el balance estdtico necesario para alerones, timoén de profundidad, timon de
direccion y compensadores (trim tabs). Para la estructura de la aeronave IA-100 B/C, el ala
cumple con el criterio de rigidez torsional, mientras que los alerones, el elevador y el timdn
de direccion requieren la adicion de masas de balance. En el marco del mismo trabajo se plan-
tea un esquema de balance que satisface las pautas del criterio simplificado de prevencion de
flutter, utilizando masas distribuidas y concentradas en puntos especificos de las superficies de
control; y que cumple ademds con los requerimientos de diserio y cdlculo definidos en el marco
del programa.

Palabras clave: CRITERIO, BALANCE, CONTRAPESO, FLUTTER.
INTRODUCCION

La base de certificacién establecida para el Programa IA-100 B/C es CFR Part 23 (Ref.: [3])
y adopta como medio de cumplimiento aceptado a las especificaciones estdndar ASTM. Como
parte de este marco regulatorio, la especificaciéon ASTM F3093 (Ref.: [2]) establece los requeri-
mientos aeroeldsticos que debe cumplir la aeronave, aceptando en el apartado ASTM F3093 4.4
el empleo del Report N° 45 de la FAA (Ref.: [4]) como medio de substanciacién. El punto
ASTM F3093 4.4 es aplicable en la medida que el diseno del IA-100 B/C atienda a los apartados
ASTM F3093 4.4.1, 4.4.2 y 4.4.3.

El diseno del AI-100 B/C atiende a estos apartados ya que: (i) 4.4.1 - la velocidad de picada de
disenio del avién es: Vp = 250 kts (Ref.: [5]) < 260 kts, (ii) 4.4.2 - el disefio no prevé grandes
concentraciones de masa a lo largo de la envergadura del ala por lo que los criterios de rigidez
torsional del ala y de balance de alerones, son aplicables! y (iii) 4.4.3 - el disefio es convencio-
nal, no presenta cola en T, ni distribucién inusual de masas, y cuenta con deriva (parte fija del
empenaje vertical) y estabilizador (parte fija del empenaje horizontal). Por lo tanto, el Report

1Si bien los tanques de combustibles se encuentran integrados al ala, no se encuentran ubicados hacia los
sectores mds externos (punteras).
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N° 45 de la FAA es aplicable.

Luego, el objetivo del trabajo es revisar la respuesta aeroelastica del ala (parte fija) a través de
su rigidez torsional y evaluar el balance estatico necesario para alerones, timén de profundidad,
timén de direccién y compensadores (trim tabs), para asi evitar la ocurrencia de fenémenos
aeroeldsticos no deseados tales como flutter, divergencia e inversiéon de comandos.

METODOLOGIA
Criterio de Rigidez Torsional del Ala

El criterio de rigidez torsional del ala plantea que el factor de flexibilidad torsional del ala
F', calculado como:

F= / 0;c2ds (1)
No debe exceder al factor de flexibilidad F, definido como:

. 200
F=— 2
Donde:

6;: Giro por unidad de momento torsor en la estacién i, expresado en [rad/(1b*ft)].
¢i:  Cuerda del ala en la estacién i, en [ft].

ds: Incremento de envergadura/ancho de faja, en [ft]. (Ver Figura 1)

Vp:  Velocidad de picada de disefio del avién, en [mph].

La velocidad de picada de disefio Vp es dato (Ref.: [5]), mientras que la estimacién del factor
de flexibilidad torsional del ala requiere dividir en fajas a la extensién de semi-ala que contiene
al alerén y considerar: el ancho de estas fajas (ds), la cuerda media de cada una de ellas (¢;) y
el giro por unidad de momento torsor en la estacién central de cada faja (6;).

Figura 1: Criterio de rigidez torsional del ala (Ref.: [4]).

Para calcular 6;, se aplica un momento torsor arbitrario en una estacién de ala, hacia la puntera
y por fuera del extremo del alerén?. La Tabla 2 presenta los giros por unidad de momento torsor
generados desde el modelo FEM del Ala, cuando se aplica un momento torsor en las punteras,

manteniendo las restricciones cinemadticas del ala en la regién de raiz3.

2En este trabajo el momento torsor se aplica a la costilla de puntera (estructural) de la parte fija del ala.
3En concordancia con la forma de unién Ala-Fuselaje definida.
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Parametro Simbolo Valor Unidad
Velocidad de picada de diseno Vb 250 (287) kts (mph)
Ancho de las fajas divisorias ds 0.238 (0.781) m (ft)
Momento torsor aplicado (puntera) T 1x10° (73665) N*m (Ib*ft)

Tabla 1: Pardmetros para la aplicacién del Criterio de Rigidez Tosional del Ala.

Estacién [#] ds [m (ft)] ¢ [m (ft)] 0; [rad/(Ib*ft)] AF [rad*ft?/1b]
1 1.321 (4.333) 4.077x10°° 5.980x107°
2 1.288 (4.227) 4.439x10°¢ 6.196x10°°
3 1.256 (4.120) 5.236x10°¢ 6.945x107°
4 1.223 (4.014) 5.928x10¢ 7.461x107°
5 0.238 (0.781) 1.191 (3.907) 7.111x10° 8.482x107°
6 1.159 (3.801) 7.987x10°¢ 9.015x10°°
7 1.126 (3.695) 9.064x10°¢ 9.666x10°°
8 1.094 (3.588) 9.842x10°¢ 9.899x10°°
9 1.061 (3.482) 1.071x107° 1.014x104

F [rad*ft?/lb] ~ 7.379x10~ %

Tabla 2: Valores estimados para los pardmetros de estimacion del factor de flexibilidad torsional
del ala (F).

A partir de los valores de la Tabla 2, estimados con los pardmetros listados en la Tabla 1, se
obtiene un factor de flexibilidad torsional del ala F, igual a: F' = 7,379 x 1074 %. Mientras
que, para la velocidad de picada de disefio indicada en la Tabla 1, el factor de flexibilidad tor-
sional, resulta F= 2,428 x 1073 %.

Como F = 7,379 x 10~* % < F=2428 x 1073 mcfgﬁ, el criterio de rigidez torsional
del ala se satisface.

Criterio de Balance de Alerones

El criterio de balance de alerones establece que el coeficiente de balance dindamico K/I,
obtenido de la Figura 3 a partir de la velocidad de picada de diseno Vp, no debe ser excedido
por el pardmetro de balance K/I, calculado a partir de los datos de la Tabla 3.

Donde:

K: Producto de inercia del alerén, en [Ib*ft2].
I:  Momento de inercia del alerén con respecto a su eje de charnela, en [Ib*ft2].

La velocidad de picada de diseno Vp es dato (Ref.: [5]). El producto de inercia del alerén K,
calculado con respecto al sistema de ejes O-Y (ver Figura 2, o la pdgina 15 del documento Ref.:
[4]) y el momento de inercia del alerén I, calculado con respecto a su eje de charnela (H.L.), se
determinan a partir de estimaciones de: (i) masa, (ii) momento de inercia propio, (iii) distancia
del centro de gravedad del alerén al eje de charnela y (iv) distancia del centro de gravedad del
alerén al eje O-O, considerado en la estaciéon de unién Ala-Fuselaje (ver paginas 5 y 15 del
documento Ref.: [4])*. Las estimaciones se realizan con datos inerciales extraidos del modelo
FEM del alerén.

“Notar que el 4ngulo ¢ entre el eje de charnela de los alerones y el eje longitudinal del avién es de 93.6°, muy
préximo a 90°.
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Pardmetro Simbolo Valor Unidad
Velocidad de picada de diseno Vb 250 (287) kts (mph)
Masa del alerén (x 1) Mg 5.64 (12.42) Kg (Ib)
Posicién del CG del alerén (H.L.) rcg—p.n.  0.086 (0.28) m (ft)
Posicién del CG del alerén (XY) Yoy 3.788 (12.43) m (ft)
Angulo del H.L. del alerén (0-O) ) 86.4 (1.51) ° (rad)
Momento de inercia propio del alerén @ CG 1, 0.058 (1.38)  Kg*m? (Ib*ft?)
Producto de inercia del alerén @ X-Y Koy 1.837 (43.56) Kg*m? (1b*ft?)
Distancia de la pestania del L.E. (H.L.) 2rp.p—mrn.  0.084 (0.276) m (ft)
Producto de inercia del alerén @ O-Y K 1.827 (43.32) Kg*m? (Ib*ft2
Momento de inercia del aler6n @ H.L. 1 0.100 (2.37) Kg*m? (Ib*ft?)

o
Figura 2: Eje de charnela del alerén, linea O-O vy sistemas de referencia X-Y y O-Y (Ref.: [4]).

Para los valores que se listan en la Tabla 3, el coeficiente de balance dindmico resulta K7[ = 18,3,
mientras que utilizando la curva de la Figura 3, para el valor de la velocidad de picada de disenio
del avién Vp, se obtiene un coeficiente de balance dindmico K/I, igual a K/I = 0,2.

Como K/I = 0,2 < KA/I = 18,3, el criterio de balance de alerones no se cumple y la
superficie de control tiene que ser balanceada.

Para obtener K/I = KVI = 0,2, es necesario contrapesar cada alerén de modo que el centro de
gravedad del conjunto (alerén + contrapeso) se adelante y posicione a no mas de 0.5 mm,
por detras del eje de charnela. Luego, la posicién permitida més atrasada para el centro de
gravedad del conjunto (alerén 4 contrapeso) resulta muy préxima a la linea del eje de charnela
y el balanceo estatico necesario es del 100 %.
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Figura 3: Criterio de balance de Alerones (Ref.: [4]).

Criterio de Balance del Elevador

Conforme con el criterio de balance del elevador, cada semi-elevador (solo un lado - se los trata
por separado) debe estar dindmicamente balanceado para evitar una forma de flutter simétrica
del elevador (modo de ejes paralelos - flexién vertical del fuselaje y rotacién simétrica del ele-
vador), asi como también de un modo de flutter antisimétrico (de ejes perpendiculares - torsién
del fuselaje, rotacién antisimétrica del elevador). Adicionalmente, si la frecuencia antisimétrica
del elevador es mayor que 1.5 veces la frecuencia de torsion del fuselaje, no es necesario aplicar
el criterio de ejes perpendiculares.

Modo de Ejes Paralelos

Se define el parametro de velocidad de flutter Vy, como:

(3)

El criterio establece que el parametro de balance 7, obtenido de la Figura 4 a partir del
pardmetro de velocidad de flutter Vy, no debe ser excedido por el pardmetro de balance 7,
calculado a partir de la relacion:

Y= (4)

Sg:  Balance estatico del semi-elevador con respecto a su eje de charnela, en [Ib*ft].
I: Momento de inercia del semi-elevador respecto a su eje de charnela, en [Ib*ft?].
b:  Semi-cuerda del EH - 'mitad de la semi-envergadura’ (midspan), en [ft].

Vp:  Velocidad de picada de diseno del avién, en [mph].

fn:  Frecuencia en flexion vertical del fuselaje, en [cpm].
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Pardmetro Simbolo Valor Unidad
Velocidad de picada de disefio Vb 250 (287) kts (mph)
Semi-cuerda del EH @ b, /4 b 0.483 (1.58) m (ft)
Frecuencia en flexién vertical del fuselaje fn 14.8 (888) Hz (cpm)
Masa del semi-elevador Mg 7.365 (16.22) Kg (Ib)
Envergadura del EH ben 3.6 (11.81) m (ft)
Cuerda del EH Q@ b,p, /4 Ceh 0.965 (3.17) m (ft)
Posicién del CG del semi-elevador (H.L.) ZTeg—ni  0.133 (0.435) m (ft)
Momento de inercia propio del elevador @ CG I, 0.196 (4.65) Kg*m? (Ib*ft?)
Distancia del cuerno del semi-elevador (H.L.)  xgy_p . 0.120 (0.394) m (ft)
Momento estético del semi-elevador @ H.L. Ss 0.976 (7.05)  Kg*m (Ib*ft)
Momento de inercia del semi-elevador @ H.L. I 0.325 (7.72) Kg*m? (Ib*ft?)

Tabla 4: Resumen de pardmetros para la aplicacién del Criterio de Balance del Elevador (Ejes
Paralelos).
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Figura 4: Criterio de balance de Elevador y Timén de Direccién. Ejes Paralelos: Flexién del
Fuselaje - Superficie de Control (Ref.: [4]).

La velocidad de picada de disefio Vp es dato, la semi-cuerda (50 %c) del empenaje horizontal
a la mitad de la semi-envergadura del mismo b, se mide sobre el modelo FEM del empenaje
horizontal y la frecuencia de vibracion libre del fuselaje posterior en flexién vertical f, se es-
tima a partir del modelo de elementos finitos del fuselaje. Por su parte, el momento estatico
S y el momento de inercia I, se calculan con respecto al eje de charnela del elevador, usando
estimaciones de: (i) masa, (ii) posicién del centro de gravedad del elevador y (iii) momento de
inercia propio del elevador.

Para los valores que se listan en la Tabla 4, el pardmetro de velocidad de flutter resulta
Ve = 0,20 f?g;n y el pardmetro de balance 4, es igual a 4 = 1,45, mientras que utilizando
la curva de la Figura 4 que corresponde al elevador para el valor de V} calculado, se obtiene un

parametro de balance ~, igual a v = 0,08.
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Como v = 0,08 < 4 = 1,45, el criterio de balance del elevador (ejes paralelos) no se
cumple y la superficie de control tiene que ser balanceada. Para obtener v = 4 = 0,08,
es necesario contrapesar el elevador de modo que el centro de gravedad del conjunto (elevador
+ contrapeso) se adelante y acerque al eje de charnela, quedando posicionado a no ma4s
de 4.4 mm, por detras del mismo. Asi, la posicién permitida méas atrasada del centro de
gravedad del conjunto (elevador + contrapeso) es 4.4 mm por detrds del eje de charnela
del elevador.

Modo de Ejes Perpendiculares

Antes de aplicar el criterio de balance del elevador frente al modo de flutter antisimétrico, se rea-
liza un chequeo en términos de comparacién de frecuencias. Esta instancia de control revisa que
el modo en cuestion no se produzca, verificando que la frecuencia natural del modo antisimétrico
del elevador resulte mayor a 1.5 veces la frecuencia natural en torsién del fuselaje (posterior).

Con base en los resultados del los modelos de elementos finitos del elevador y el fuselaje, se
encuentran las frecuencias de vibracién libre detalladas en la Tabla 5, asociadas a los siguientes
modos de vibracion libre: antisimétrico del elevador y torsional del fuselaje.

Parametro Simbolo  Valor Unidad Obs.
Frecuencia antisimétrica del elevador  fontiseien  36.9 Hz Modo antisimétrico del elevador
Frecuencia en torsién del fuselaje fa 47.9 Hz Modo torsional del fuselaje

Tabla 5: Frecuencias naturales del elevador y del fuselaje posterior para los modos antisimétrico
y torsional, respectivamente.

Con estos valores de frecuencia, se encuentra f""tfﬂ = 0,77. Por lo tanto, como funteler =
«

0,77 fo < 1,5f,, €l criterio por comparacién de frecuencias para el modo de ejes perpendiculares

no se satisface y es necesario aplicar el Criterio de Ejes Perpendiculares.

Asi, se define el pardmetro de velocidad de flutter V;, como:
Vb

— 5
A (5)

Fl criterio establece que, para cada semi-elevador, el parametro de balance A, obtenido de la
Figura 5 a partir del parametro de velocidad de flutter V, no debe ser excedido por el pardmetro

Vi

de balance 5\, calculado a partir de la relacion:

. bK
A= <7 (6)
Donde:
S:  Semi-envergadura del empenaje horizontal, en [ft].
b:  Semi-cuerda del EH - 'mitad de la semi-envergadura’ (midspan), en [ft].
K: Prod. de inercia del semi-elevador - linea central del EH y H.L., en [Ib*ft?].
I:  Momento de inercia del semi-elevador respecto a su eje de charnela, en [Ib*ft?].

fa:  Frecuencia en torsion del fuselaje, en [cpm].

La velocidad de picada de diseno Vp es dato, la semi-cuerda (50 %c) del empenaje horizontal, a
mitad de semi-envergadura b, se mide sobre el modelo FEM y la frecuencia de vibracion libre del
fuselaje posterior en torsion f,, se estima a partir del modelo de elementos finitos del fuselaje.
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Parametro Simbolo Valor Unidad
Velocidad de picada de diseno Vb 250 (287) kts (mph)
Semi-cuerda del EH @ by, /4 b 0.483 (1.58) m (ft)
Frecuencia torsional del fuselaje In 47.9 (2874) Hz (cpm)
Masa del semi-elevador Me 7.365 (16.22) Kg (Ib)
Envergadura del EH ben 3.6 (11.81) m (ft)
Cuerda del EH @ b, /4 Ceh 0.965 (3.17) m (ft)
Posicién del CG del semi-elevador (H.L.) Teg—ni  0.133 (0.435) m (ft)
Posicién del CG del semi-elevador (O-0O) Yo—o 0.695 (2.28) m (ft)
Angulo del H.L. del semi-elevador (O-O) 0] 90 (1.57) ° (rad)

Momento de inercia propio semi-elevador @ CG I, 0.196 (4.65)  Kg*m? (Ib*ft?)
Producto de inercia semi-elevador @ H.L. & XZ K 0.678 (16.08) Kg*m? (Ib*ft?)
S
I

Semi-envergadura del EH 1.8 (5.91) m (ft)
Momento de inercia del elevador @ H.L. 0.325 (7.72) Kg*m? (Ib*ft?)

Tabla 6: Resumen de pardmetros para la aplicacién del Criterio de Balance del Elevador (Ejes

Perpendiculares).
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Figura 5: Criterio de balance de Elevador y Timoén de Direccién. Ejes Perpendiculares: Torsion
del Fuselaje - Superficie de Control (Ref.: [4]).

La semi-envergadura del empenaje horizontal S, se mide sobre el modelo FEM. El producto
de inercia del semi-elevador K, calculado con respecto al sistema de ejes definido por el eje de
charnela y el eje longitudinal del avién (plano de simetria XZ)® y el momento de inercia del semi-
elevador I, calculado con respecto al eje de charnela, se obtienen a partir de estimaciones de:
(i) masa, (ii) momento de inercia propio del semi-elevador, (iii) distancia del centro de gravedad
del semi-elevador al eje de charnela y (iv) distancia del centro de gravedad del semi-elevador al
eje longitudinal del avién (XZ). Las estimaciones se realizan con datos inerciales extraidos del
modelo FEM del elevador.

SEl 4ngulo ¢ entre el eje de charnela de los semi-elevadores y el eje longitudinal del avién es de 90°.
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Para los Valores que se listan en la Tabla 6, el parametro de velocidad de flutter resulta
Vi = 0,06 ft Cpm y el parametro de balance >\ igual a A= 0,56. Utilizando la curva de la
Figura 5 para el valor de V; calculado, se obtiene un parametro de balance A, de al menos
A>24.

Como A > 24 > A= 0,56, el criterio de balance del elevador (ejes perpendiculares)
se satisface y la superficie de control no requiere balance en relacién con este modo.

Criterio de Balance del Timon de Direccidon

Para la aplicacion del criterio de balance del timén de direccién, se emplean las definiciones de
parametro de velocidad de flutter V}, utilizadas previamente® para el estudio del elevador.
Vin = IYTZ, se utiliza para obtener el pardmetro de balance v a partir de la curva para rudder de

la Figura 4, y Vi, = l"%’ para determinar el parametro de balance A, leido desde la curva de la
Figura 5.

El criterio de balance del rudder establece que el parametro de balance ~, obtenido de la
Figura 4 a partir del pardmetro de velocidad de flutter V}j,, no debe ser excedido por el pardmetro
de balance 4, calculado a partir de la expresién:

y=— (7)

Y ademsds, que el parametro de balance A, obtenido de la Figura 5 a partir del parametro de
velocidad de flutter V4, no debe ser excedido por el pardmetro de balance A, calculado a partir
de la relacion:

« bK
A= ST (8)

Donde:

S: Distancia entre el eje de torsién del fuselaje y la puntera de la deriva, en [ft].
b:  Semi-cuerda del EV en la estacién del 70 % de la envergadura, en [ft].
K: Prod. de inercia del rudder - eje de torsién del fuselaje y H.L., en [Ib*ft?].
fa:  Frecuencia en torsion del fuselaje, en [cpm].
fn:  Frecuencia en flexion lateral del fuselaje, en [cpm].
Sg:  Balance estatico del rudder con respecto a su eje de charnela, en [Ib*ft].
I: Momento de inercia del rudder con respecto a su eje de charnela, en [Ib*ft?].

Los datos necesarios para la aplicacién del criterio se encuentran disponibles o estiman de ma-
nera andloga a lo senalado en la aplicacién del criterio de balance del elevador, y se listan
en la Tabla 7. Con estos valores, los pardmetros de velocidad de flutter Vyy, ¥ Vi, resultan
0,13 22 v 0,06

i epm respectivamente, y los parametros de balance 4 y )\, son iguales a

ft cpm’

Por otro lado, y a partir de las curvas de las Figuras 4 y 5, los pardmetros de balance v y A, son
y=0,72y A>24.

SNotar que para el criterio de balance del rudder, la frecuencia f; utilizada para calcular el pardmetros de
velocidad de flutter Vi, corresponde al modo en flexién ’lateral’ del fuselaje posterior (Ref.: [4]).
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Como v = 0,72 < 4 = 1,71, el criterio de balance del timén de direccién (modo de ejes
paralelos) no se cumple y la superficie de control necesita ser contrapesada. Adicional-

mente, como A > 2.4 > A= 0,48, el criterio de balance para el modo de ejes perpendi-
culares se satisface y la superficie de control no requiere balance en relacién con este modo.

Para obtener v = 4 = 0,72, el timén de direccién tiene que ser balanceado de modo que el
centro de gravedad del conjunto (rudder + contrapeso) se adelante y acerque al eje de charnela,
quedando posicionado a no mas de 30.3 mm, por detras del mismo. Asi, la posicién
permitida més atrasada del centro de gravedad del conjunto (rudder 4 contrapeso) es 30.3 mm
por detras del eje de charnela del timén de direccion.

Parametro Simbolo Valor Unidad
Velocidad de picada de diseno Vb 250 (287) kts (mph)
Semi-cuerda del EV @ 70 % b, b 0.483 (1.58) m (ft)
Frecuencia en flexion lateral del fuselaje In 22.9 (1374) Hz (cpm)
Frecuencia torsional del fuselaje In 47.9 (2874) Hz (cpm)
Masa del rudder my, 7.640 (16.83) Kg (Ib)
Envergadura del EV bey 1.650 (5.41) m (ft)
Cuerda del EV @ 70 % be, Cev 0.965 (3.17) m (ft)
Posicién del CG del rudder (H.L.) Teg—hl 0.165 (0.54) m (ft)
Posicién del CG del rudder (O-0O) Zo—o 0.453 (1.49) m (ft)
Momento de inercia propio del rudder @ CG I, 0.222 (3.51)  Kg*m? (Ib*ft?)
Distancia de la pestana del L.E. (H.L.) 2p.p—mgr. 0.084 (0.28) m (ft)
Momento estatico del rudder @ H.L. Sp 1.257 (9.08) Kg*m (Ib*ft)
Producto de inercia del rudder @ H.L. & XY K 0.569 (13.50) Kg*m? (Ib*ft?)
Distancia eje tor. fuse/rudder tip S 1.600 (5.25) m (ft)
Momento de inercia del rudder @ H.L. I 0.428 (8.42) Kg*m? (Ib*ft?)

Tabla 7: Resumen de parametros para la aplicacion del Criterio de Balance del Timén de Direc-
cién.

RESULTADOS

Los resultados obtenidos a partir de la aplicacién del Criterio Simplificado de Prevencién del
Flutter (Ref.: [4]) al disefio del IA-100 B/C, se resumen en la Tabla 8. Se encuentra que el ala
satisface el requerimiento de rigidez torsional, mientras que los alerones, el elevador y el timén
de direccién deben ser contrapesados.

Modo

Torsién

Criterio
Rigidez del Ala

Resultado Dist. Max. H.L. [mm]
Cumple -

Balance de Alerones - Requiere Contrapeso 0.5
Ejes Paralelos Requiere Contrapeso 4.4

Balance del Elevador Ejes Perpendic. Cumple (4.4)
Ejes Paralelos Requiere Contrapeso 30.3

Balance del Rudder Ejes Perpendic. Cumple (30.3)

Balance de Tabs - Cumple/Desconexion -

Tabla 8: Resumen de Resultados.

Contrapesos de Alerones

Los contrapesos para los alerones se prevén distribuidos a lo largo de la extensién del borde de
ataque de los mismos, anclados sobre las pestanas de cierre frontal previstas, entre otras cosas,
para tal fin. Para la distancia disponible entre estas pestanas y el eje de charnela del alerén (ver
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Tabla 3) se deben anadir a cada borde de ataque aproximadamente 5.77 Kg (por cada alerén),
para alcanzar el balance estatico necesario igual a 100 %.

Contrapesos del Elevador

Dependiendo de la distancia a la que puedan colocarse los contrapesos, por delante del eje
de charnela, el elevador requiere la adicién de al menos 4.6 Kg de masa por semi-elevador
(considerando que se colocan a aprox. 250 mm por delante del H.L.). El esquema de balance se
plantea 'mixto’, colocando una parte de la masa de balance total (aprox. 40 %) en el cuerno de
cada semi-elevador y la fraccién restante (60 %) en un brazo-soporte anclado a la costilla raiz.
El contrapeso dispuesto en el cuerno consiste en una pieza solida de plomo que se vincula a la
costilla de puntera y aporta una masa aproximada de 1.8 Kg (sin tomar en cuenta las piezas de
unién), a unos 120 mm por delante del eje de charnela (ver Tabla 4).

Contrapesos del Timon de Direccion

Esta superficie de comando no dispone de cuerno y la distancia entre la pestana de cierre del
borde de ataque y el eje de charnela resulta muy reducida como para aplicar una masa de balance
distribuida (~ 84 mm a la altura del herraje central - ver Tabla 7). Como se sehala més arriba,
la opcidén es colocar un 'martillo’ con un brazo-soporte (o dos, uno hacia cada lado) anclado a
alguna de las costillas inferiores”. Asumiendo una longitud de brazos de 200 mm por delante
del eje de charnela, la masa total extra necesaria para contrapesar el timén de direccion es de
aproximadamente 4.47 Kg.

CONCLUSIONES

La configuracién estructural del ala satisface el criterio de rigidez torsional. Los alerones requie-
ren el uso de contrapesos y como la posicién permitida més atrasada del centro de gravedad
del conjunto alerén-contrapeso resulta muy proxima a la linea del eje de charnela del alerdn,
el balance estatico necesario es del 100 %. El elevador también tiene que ser balanceado. La
posicién permitida mas atrasada del centro de gravedad del conjunto elevador-contrapeso es de
4.4 mm. Finalmente el timén de direccién también requiere la adicién de contrapesos, siendo la
posicién permitida méas atrasada del centro de gravedad del conjunto rudder-contrapeso de 30.3
mm.
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"Definir esta posicién depende, en parte, de la respuesta estética de los soportes del contrapeso conforme con
ASTM F3114-19 4.
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RESUMEN

En este informe se propone realizar una camparia de ensayos con el fin de caracterizar al
corcho fenolico como material a ser empleado en el sistema de proteccion térmica de vehiculos
lanzadores. Los ensayos se definen para evaluar la performance estructural, y térmica de este material,
y el proceso de su aplicacion y colocacion en las distintas superficies. Los ensayos mecadnicos
seleccionados son: traccion, corte, corte aparente y clivaje, todos estos a temperatura ambiente y a una
temperatura promedio de operacion. Los ensayos térmicos se ejecutan a alta temperatura con aire
caliente. Se realizan modelos de elementos finitos, para simular posibles defectos en dicho
procedimiento, y determinar el tamaiio de defecto admisible.

Palabras clave: ablativo, corcho, cofia, ensayo, simulacion.
1. INTRODUCCION

El Sistema de Proteccion Térmica (TPS) de los vehiculos espaciales brinda proteccion y aislacion frente
al calentamiento aerodinamico producido durante las distintas etapas de vuelo. El TPS hace uso de
diferentes mecanismos fisicos y quimicos para el tratamiento de la energia térmica: disipacion,
enfriamiento, aislacion y ablacion. Siguiendo esta linea, los escudos térmicos pueden ser clasificados
en dos grandes grupos: reutilizables y ablativos.

Los sistemas reutilizables no cambian su masa ni su composicion durante la exposicion al ambiente
aerodinamico. Su efectividad se basa en la absorcion y la irradiacion de gran parte de la energia
proveniente de las componentes de conveccion y radiacion del flujo de calor aerodinamico.

Por otro lado, los sistemas ablativos hacen uso del desprendimiento de material de la capa aislante como
método de disipacion de energia. Este tipo de material puede ser subdividido en dos clases: carbonizados
y no-carbonizados. El tipo de material ablativo carbonizado funciona a través de un fenémeno de
descomposicion denominado “pirdlisis” que se produce en la mayor parte del material. La pirdlisis
genera productos gaseosos, usualmente hidrocarburos, los cuales se mueven a través de la superficie
calentada hacia la capa limite, provocando la reduccién del flujo convectivo que afecta al vehiculo.

En sintesis, un material ablativo carbonizado genera una barrera térmica a través de la disipacion de la
energia gracias al “sacrificio” de una parte del material, el cual absorbe una cantidad considerable de
calor.

2. METODOLOGIA
2.1 Consideraciones preliminares

El material a utilizar estd basado en un aglomerado de particulas de corcho de un tamafio determinado,
unidos a través de una resina fenolica la cual constituye la matriz del material sirviendo como elemento
de relleno y soporte, mientras que las particulas de corcho brindan la rigidez y las propiedades aislantes.
Al trabajar como material ablativo, como se menciona en la seccion anterior, basa su funcionamiento en
absorber una gran cantidad de calor a través de un cambio de fase. Durante el cambio de fase, una capa
de “carbdon” se forma, y actiia como aislante, protegiendo el material interno y reduciendo la degradacion
térmica del “escudo protector” manteniendo su geometria.
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El corcho fendlico como material ablativo posee varias ventajas, las cuales son: alta disponibilidad, facil
procesado, y la existencia de un amplio historial de trabajos espaciales probados y certificados con éxito
en distintos vehiculos espaciales.

2.2 Métodos de aplicacion

Como se menciona anteriormente, la facilidad

para trabajar con corcho como TPS es una gran

ventaja a la hora de aplicarlo sobre las distintas

superficies a proteger. A continuacidn, se

describe un breve resumen del proceso de

union de las [aminas:

e Cortado de las laminas.

e Mecanizado para las secciones que asi lo
requieran.

e Union/pegado del material bajo presion
(Figura .

e Envasado al vacio y curado del adhesivo Figura 1. Pegado de corcho sobre cofia.
(vacuum bagging).

3. DESARROLLO

El proceso de pegado de corcho se realiza siguiendo todas las consideraciones pertinentes de acuerdo
con el fabricante del adhesivo y las normas de pegado para adhesivos epoxy sobre distintas superficies
1. Sin embargo, es indispensable poder evaluar dicho procedimiento para determinar si la union es capaz
de soportar las solicitaciones a las que se vera sometida en vuelo.

Considerando que no se cuenta con todas las caracteristicas del corcho fendlico, y la informacion
mecanica que se tiene del mismo es limitada, se considera necesario una caracterizacion del material, y
a partir de ello, obtener la posibilidad de generar modelos computacionales que permitan simular de
mejor manera el comportamiento que tendra una vez pegado sobre la cofia.

Para esto, se propone una serie de ensayos que representen los esfuerzos a los que estara sometida la
union pegada entre el corcho y sustrato, de forma de verificar la correcta adherencia y, ademas, la
obtencion de las propiedades mecanicas del corcho. En este sentido, dos de los efectos mas significativos
que tendra la unidn seran los esfuerzos de corte y el clivaje.

Ademas, se realizan ensayos mecanicos para caracterizar el material y un ensayo de temperatura
cualitativo para evaluar el comportamiento térmico del material.

Con los datos obtenidos se genera un modelo computacional que permite, una vez validadas las
simulaciones, definir los tamafos de defectos criticos que se puedan generar en la interfaz de pegado.
Para este estudio, se utilizan ldminas de 3 espesores distintos, denominados “corcho de espesor 17 al
corcho de espesor mas fino; “corcho de espesor 2” al corcho de espesor intermedio; “corcho de espesor
3” al corcho de espesor mas grueso.

3.1 Ensayo de temperatura

El ensayo propone un método cualitativo para determinar la tolerancia a la exposicion a altas
temperaturas, tanto el corcho como la unidn entre corcho y sustrato. Con este ensayo se busca validar el
comportamiento ablativo del material y obtener datos de la proteccion térmica que brinda al sustrato.
Las probetas para este ensayo consisten en placas cuadradas de aluminio con corcho de cada uno de los
tres espesores, pegados sobre un lado de las placas. Se ensayan 2 probetas por cada espesor de corcho
hasta consumir por completo el corcho.

El ensayo se realiza con una base regulable en altura, en donde se sujeta una pistola de calor.
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En la Figura 2 se pueden apreciar las etapas
de la respuesta del corcho ante el contacto
del flujo caliente, empezando por un
ennegrecimiento de su superficie, pasando
por un momento de incandescencia hasta
formar una capa de carbon que aisla
térmicamente al sustrato, hasta consumirse
por completo y dejar la superficie del
aluminio a la vista.

En las siguientes figuras se muestran las curvas de
temperatura medidas tanto del lado del corcho como del
aluminio, para los distintos espesores de corcho
ensayados. Los datos de temperatura y tiempo se
presentan de forma adimensional, considerando la
temperatura de referencia como la temperatura objetivo
para cada espesor de corcho; y para el tiempo, se toma
la duracion total del ensayo como referencia.

Figura 3. Temperatura vs tiempo para
corcho de espesor 1.

| Objetivo

1
'
1 ———
1
1
:
:

\\

Objetivo |
1

T/Teet

E

0 0.2 04 0.6 08 1 1.2
tftrer

a 02 0.4 06 08 1 12
i tret

Figura 4. Temperatura vs tiempo para Figura 5. Temperatura vs tiempo para
corcho de espesor 2. corcho de espesor 3.

3.2 Ensayo de traccién

El procedimiento de ensayo se basa en la norma estandar ASTM D638-14 2. El método permite obtener
la tension maxima y el modulo de elasticidad (Modulo de Young) del material.

Las probetas de menor espesor se ensayan sin extensometro, ya que se doblan por el peso del mismo,
por lo tanto, s6lo podra obtenerse un valor de tension maxima de esta serie de probetas.

Procesando los datos, se genera una curva de ajuste y se obtienen graficos como los que se muestran en
la Figura 6. Con estas curvas de ajuste se calcula el modulo secante, y se asume al mismo como valor
aproximado del médulo de elasticidad, ya que el material tiene un comportamiento que no sigue la ley
de Hooke. Ademas, se estiman la deformacion y la tension maxima. Los datos se presentan de forma
adimensional, tomando como tension de referencia y deformacion de referencia los valores promedios
obtenidos de cada espesor de corcho ensayado.
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Probeta de corcho espesor 3 Probeta de corcha espesor 2
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Figura 6. Tension vs deformacion para corcho de espesor 3 (izquierda) y espesor 2 (derecha).

3.3 Ensayo de corte

El procedimiento de ensayo se basa en la norma estandar ASTM C273-00 3. El ensayo de corte permite
la determinacion del modulo y la resistencia al corte paralelo al plano de la estructura tipo sandwich.
Entiéndase estructura sindwich como la unién de sustrato-corcho-sustrato. A partir de la curva carga vs.
deformacion es posible determinar el esfuerzo cortante del corcho frente a cualquier carga.

En la Figura 7 se muestra el esquema de las probetas tipo sandwich y la linea de accion de carga que se
debera seguir en el ensayo.

Los datos que se extraen de la maquina de traccidon son: la carga aplicada y el desplazamiento del
extensometro. Siguiendo las pautas dadas en la norma correspondiente, en funcion del area de pegado,
el espesor de la probeta de corcho y la longitud inicial del extensémetro, se obtienen los valores de
tension y deformacion (distorsion por estar sometida a corte) con las curvas respectivas.

A continuacion, en la figura 8, se muestran probetas de corcho de espesor 3 y espesor 2 durante el ensayo
de corte, y la forma de rotura que se produce, siendo puramente en el corcho.

Figura 7. Esquema de la ubicacion de las muestras % :

sobre la maquina universal. Linea de accion de la Figura 81. Probeta de corcho de espesor
fuerza de traccion. 3 (superior) y espesor 2 (inferior).

Corcho (Nicleo)

Linea de accién
de la carga

Placas soportes
Mordazas

Extensémetro
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Después del procesamiento de datos, se obtienen las siguientes curvas de tension vs. distorsion para una
probeta de corcho de espesor 3 y una probeta de espesor 2. Los datos se presentan de forma
adimensional, tomando como tension de referencia y distorsion de referencia los valores promedios
obtenidos para los dos espesores de corcho ensayados (Figura 9).

Tension-distorsion Tension-distorsion
11 11
1 1
0,9 0,9
0,8 03
0,7 0,7
T 0,6 ¥ 0,6
‘E- 0,5 ‘:;- 05
0.4 0,4
0,3 03
0,2 0,2
01 01
o 0
o 0,2 0.4 0,6 0,8 1 1,2 14 Ii] 0,2 0.4 0,6 0,8 1
v/ yres v/ yret

Figura 92. Tension-distorsion para corcho de espesor 3(izquierda) y espesor 2 (derecha).

En las curvas se puede evidenciar el comportamiento no lineal del material, por lo que, siguiendo los
lineamientos de la norma correspondiente, se toma la primera porcion lineal de la curva para obtener el
modulo de corte equivalente del material.

3.4 Ensayo de clivaje

El procedimiento de ensayo se basa en la norma estandar ASTM D 1062-02 4. El ensayo de clivaje
permite la determinacion de la carga maxima que puede soportar una junta pegada con adhesivo bajo
condiciones de carga que representen el fenémeno de clivaje en las probetas.

En la Figura 1010 se muestra un esquema de las probetas, que consiste en corcho pegado mediante
adhesivo a bases de aluminio y en la Figura 11 se muestran las probetas de espesor 3, de espesor 2, y de
espesor 1 durante el ensayo

En este ensayo, el dato a obtener es la carga méaxima que soporta la junta pegada al momento de la falla,
por lo cual no se utiliza extensometro para la ejecucion del ensayo, y, por ende, no se obtiene ninguna
curva que represente el comportamiento del material.

Figura 104. Esquema de las probetas de
clivaje con la linea de accion de la carga.

Figura 114. Probetas de espesor 3, espesor 2 y
espesor 1 durante el ensayo
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3.5 Ensayo de Lap Shear

El procedimiento de ensayo se basa en la norma estandar ASTM D 1002-01 5. El ensayo abarca la
determinacion de la resistencia al corte aparente de la probeta de corcho mediante la aplicacion de carga
en direccion longitudinal a la union pegada.

Para este ensayo solo se obtiene la carga maxima de rotura, sin requerir la curva tension vs. deformacion,
por lo cual no se utiliza extensémetro.

La Figura 12 muestra un esquema de las probetas utilizadas para este ensayo, la cual esta basada en la
norma utilizada. La Figura 13 muestra las probetas de corcho de espesor 3, de espesor 2 y de espesor 1
durante el ensayo.

Linea de pegado  __
S I ¢ -
~
N3

r
-
r

25mm 63,5 mm L 63,5 mm

L Areaen contacto con
mordazas

Figura 52. Esquema de las probetas para ensayo de
Lap Shear.

Figura 63. Probetas de corcho durante el ensayo

3.6 Simulacion mediante FEM

Con los ensayos mencionados en las secciones anteriores se obtienen las propiedades mecanicas del
corcho fenolico, a partir de las curvas de tension vs. deformacion tanto para traccion como para corte,
evidenciando el comportamiento no lineal del material.

Con esto, se alimenta un modelo de elementos finitos, en donde se simula la unioén pegada del ensayo
de Lap Shear para validar dicho modelo, de forma que, la falla y las tensiones obtenidas sean acordes a
las tensiones de falla del ensayo. El objetivo final, una vez validado el modelo, es determinar el tamafio
de defecto critico en el pegado que genere tensiones fuera del rango admisible en el material en funcion
del espesor del corcho utilizado.

3.6.1 Defectos generados

Para las simulaciones, se proponen 4 tipos de defectos posibles en la interfaz del aluminio-adhesivo-
corcho, los cuales se especifican a continuacion:

e Defecto puntual en el centro del solape (Figura 14)

Franja despegada transversalmente en el centro del solape (Figura 15)

Franja despegada en el borde frontal del solape (Figura 5)

Franja despegada en un borde lateral del solape (Figura 517)

pegamento

corcho
z .
aluminie —*
“"“\ -
/ x \ “— linea de pegado
|

aluminio Figura 15. Probeta con defecto de franja transversal.

Figura 74. Probeta con defecto puntual.
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Figura 16. Probeta con defecto de franja frontal. Figura 178. Probeta con defecto de franja lateral

3.6.2 Simulacion corcho

Al armar las simulaciones para los distintos espesores, se
encontr6 que las cargas aplicadas son ligeramente menores
a las cargas maximas obtenidas de los ensayos, sin embargo,
se obtiene que la tension maxima de corte que alcanza la
superficie del corcho es acorde a la tension obtenida del
ensayo de corte, representando de muy buena manera la
forma en que trabaja y se carga el material.

En la Figura 18 se presenta la forma en que carga la probeta
de corcho de espesor 2 durante la ejecucion del ensayo. Se
puede notar que la forma en que el corcho empieza a fallar
es acorde al modelo simulado en la Figura 20, lo cual
corrobora que el modelo representa la realidad. Es evidente
la rotura en forma diagonal a través de la superficie lateral
del corcho, tal cual lo muestra la simulacion. Ademas, se
muestran las simulaciones realizadas para cada defecto
generado, tomando como tension limite, la maxima
tension mostrada en la Figura 19.

Figura 18. Probetas de Lap Shear con
corcho de espesor 2 durante el ensayo.

Figura 199. Tensiones en probeta de espesor 2. Figura 2010. Simulaciones de defectos en las
probetas de corcho de espesor 2.

4. RESULTADOS
4.1. Caracterizacion del corcho como material ablativo
A partir de los datos asociados a los graficos de temperatura presentados en la seccion 3.1, se obtienen

los valores de temperaturas maximas alcanzadas del lado del corcho y las temperaturas correspondientes
a esos puntos del aluminio.
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Tabla 1. Datos de temperaturas maximas alcanzadas.

Temperatura Temperatura Diferencia de
Espesor Corcho | maxima corcho | maxima aluminio | Temperatura
(T/Tref) (T/Tref) (T/Tref)
Espesor 1 1,52 0,51 1,01
Espesor 2 1,42 0,22 1,20
Espesor 3 0,98 0,07 0,91

Ademas, en la Tabla 2 se indican los tiempos de exposicion de las probetas cuando se alcanza una meseta
de temperatura sobre el lado del corcho. Nuevamente, la temperatura de referencia es la temperatura
objetivo para cada espesor de corcho que se buscaba alcanzar en el ensayo; mientras que el tiempo de
referencia es el tiempo total de duracion del ensayo.

Tabla 2. Datos de tiempos y temperaturas durante el ensayo.

Te‘m.p.eratura Te-m‘pferatura Temperatura | Temperatura Diferencia de | Diferencia de
inicial de inicial de final de final de
Espesor temperatura | temperatura
meseta lado meseta lado meseta lado meseta lado . .
Corcho .. .. promedio promedio
corcho aluminio corcho aluminio (T/Tref) (T/Tref)
(T/Tref) (T/Tref) (T/Tref) (T/Tref)
Espesor 1 0,96 0,36 1,03 0,46 0,31 0,58
Espesor 2 0,98 0,12 1,01 0,21 0,50 0,82
Espesor 3 1,00 0,07 0,98 0,10 0,20 0,91

4.2. Caracterizacion mecanica del corcho

A partir de los ensayos mecanicos realizados sobre el material, se obtienen los siguientes valores para
las propiedades mecanicas del mismo, aclarando que, se presentan las propiedades para cada espesor de
corcho, debido a que se pudo evidenciar un comportamiento distinto del material en funcion del espesor
de la lamina de corcho utilizada. Todos los datos se presentan de forma adimensional, tomando como
valores de referencia los valores de las propiedades mecanicas del corcho promediadas entre los tres
espesores ensayados.

Tabla 3. Propiedades mecanicas segun espesor.

Corcho de | Corcho de | Corcho de

espesor 1 espesor 2 espesor 3
Tension maxima de lap shear (T/Tref) 1,30 0,89 0,79
Carga maxima de clivaje (C/Cref) 1,28 0,82 0,89
Tension normal maxima (6/0ref) 1,17 0,86 0,97
Modulo elastico (E/Eref) - 1,11 0,88
Deformacion maxima (&/€ref) - 0,78 1,21
Modulo de corte (G/Gref) - 1,06 0,94
Tension tangencial maxima (T/Tref) - 0,98 1,01
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4.3. Tamaino de defectos criticos

En base a las simulaciones realizadas y las tensiones obtenidas en las probetas, se puede determinar el
tamafio critico de cada defecto generado, que provoca que el material supere la tension de corte
admisible propuesta.

En la Tabla se muestra un resumen con el tipo de defecto y el tamafio critico del mismo.

Tabla 4. Defectos criticos en funcidn del espesor de corcho.

Tipo de defecto Tamafio critico
defecto puntual 4% de area pegada
franja trasversal 12% de ancho pegado
Espesor 2 . .
franja frontal no admisible
franja lateral 8% de ancho pegado
defecto puntual 4% de area pegada
franja trasversal 12% de ancho pegado
Espesor 3 i
franja frontal 4% de ancho pegado
franja lateral 8% de ancho pegado

5. CONCLUSIONES

Se logra caracterizar mecanicamente el corcho fendlico a través de la realizacion exitosa de los ensayos
propuestos, en donde se concluye que el corcho con resina fenolica tiene un comportamiento que no es
isotropico ni lineal, entrando dentro de la categoria de material compuesto o plastico, en su defecto.
Ademas, se logra verificar y validar el comportamiento del corcho fendlico como material ablativo y
aislante, protegiendo térmicamente el sustrato sobre el cual se encuentra adherido, manteniendo su
temperatura muy por debajo de la temperatura que alcanza el corcho expuesto al flujo de calor. Se
concluye que a medida que el espesor de corcho aumenta, la temperatura del sustrato tiende a disminuir,
lo cual es evidente pues un espesor mayor del material implica una mayor disipacion del calor producido.
Todo esto sirve como punto de partida para poder generar modelos computacionales que permiten
verificar el comportamiento del sistema de proteccion térmica, con el objetivo final de modelar la cofia
completa con el corcho pegado a su alrededor. Con estos datos, ademas se definen los tamafios de
defectos criticos admisibles en las juntas.

6. REFERENCIAS

1. ASTM D 6412/D 6412M-99: Standard Specification for Epoxy (Flexible) Adhesive for
Bonding Metallic and Nonmetallic Materials.

2. ASTM D638-14: Standard Test Method for Tensile Properties of Plastics
3. ASTM C273-00: Standard Test Method for Shear Properties of Sandwich Core Materials.

4. ASTM D 1062-02: Standard Test Method for Cleavage Strength of Metal — to - Metal Adhesive
Bonds.

5. ASTM D 1002-01: Standard Test Method for Apparent Shear Strength of Single — Lap — Joint
Adhesively Bonded Metal Specimens by Tension Loading (Metal — to — Metal).

Departamento de Ingenieria Aeroespacial - Facultad de Ingenieria - UNLP



2

7mo Congreso Argentino de Ingenieria Aeronautica
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RESUMEN

La ingenieria aeronautica es esencial para la industria aeroespacial, una de las ramas
destacadas son el diserio y andalisis de estructuras. En el curso Estructuras Aeroespaciales, los
estudiantes aprenden teorias y métodos para estructuras aeroespaciales. Automatizar teorias es comun
para garantizar la eficiencia de los procesos. La automatizacion usa algoritmos de programacion para
aplicar las teorias de manera eficiente, ahorrando tiempo y reduciendo errores humanos. Los
algoritmos desarrollados automatizan cadlculos de carga ultima de paneles, flexion diferencial, en ala
con multi-largueros, y, estructuras semimonocasco, generalizando algunas variables en el calculo. En
conclusion, la automatizacion de teorias analiticas estudiadas en Estructuras aeroespaciales con
algoritmos de programacion permiten aplicar teorias con precision y eficiencia en disenio y analisis de
estructuras aeroespaciales.

Palabras clave: ESTRUCTURAS, AUTOMATIZACION, ALGORITMOS DE PROGRAMACION.
INTRODUCCION

Se realizara un breve desarrollo de las teorias analiticas que fundamentaron las automatizaciones en
cuestion. El enfoque principal recaerd en la descripcion de los métodos que fueron implementados. Se
proporcionara una explicacion concisa de los algoritmos desarrollados con el proposito de generalizar
cada una de las teorias analiticas abordadas. Y un diagrama en bloque de los desarrollos propuestos.

METODOLOGIA

CARGA ULTIMA DE PANELES

Esta automatizacion aborda la compresion en paneles reforzados, considerando variaciones en cantidad
de largueros, forma, ubicacion y tamaiio de las chapas que lo integran. Se emplea un analisis geométrico,
evaluacion de pandeo local y global, ademas de pruebas ldgicas para determinar la carga maxima que la
estructura puede resistir. El calculo se centra en paneles armados (chapa reforzada con largueros) bajo
cargas de compresion.

Procedimiento para calculo Eleccion del tipo y Introduccion de Calculo de
de carga maxima de —» cantidad de —»| dimensionesy [® propiedades _’@
compresion de un panel. larguero. material. del perfil.
A

(La cantidad de
largueros es
fisicamente
logica?

Si Célculo N Verificacion N Calculo de
de ocrie. de los o Occ Y Ap. —> e

Calculo de ancho
Comparacion de 1, y colaborante por .y Calculo de la carga
e A, célculo de a,,,. ”|  Lundquist o Von maxima

Karman

Figura 1. Diagrama en bloque solucion carga ultima
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En la Figura 1 se presentan un diagrama del desarrollo propuesto. El enfoque técnico ofrecido por este
estudio proporciona un solido método para evaluar la resistencia de paneles en compresion, con
aplicaciones valiosas en la industria aeronautica. Toda la informacion planteada se obtuvo de teorias
explicadas en la referencia [1] (capitulo 7.12 “sheet effective widths”).

El calculo tiene ciertas limitaciones: Se pueden poner la cantidad de perfiles que se desee pero estos
deben ser iguales entre si (no se pueden combinar distintos tipos de perfiles en un mismo panel), el
material de los largueros y el panel es el mismo, los largueros son predispuestos de forma que sean
equidistantes entre si, el espesor de los perfiles es constante.

FLEXION DIFERENCIAL

En esta automatizacion se resuelve el caso generalizado de una estructura sometida a flexion diferencial,
el algoritmo es capaz de obtener el centro de corte del conjunto en ambas componentes y las
reacciones sobre cada larguero generalizando la cantidad de largueros, su ubicacion, sus propiedades
geométricas, la cantidad de cargas, sus magnitudes y sus ubicaciones (para una comprension mas clara
del sistema de referencia utilizado en el esquema del problema, asi como de los pardmetros geométricos
relacionados y las variables que se deben tener en cuenta, se recomienda consultar la Figura 5 y la
referencia [4]). El programa calculara el equilibrio de cargas y las ecuaciones de compatibilidad para
resolver la estructura hiperestatica. Las propiedades inerciales geométricas de la estructura se deberan
cargar como datos de entrada para no hacer muy larga la automatizacion y no perder el foco de la misma.

El programa esta disefiado para el estudio de una estructura donde todos los centros de cortes de cada
perfil se encuentren alineados con un solo eje coordenado. Pero el mismo tiene un potencial crecimiento
para analizar casos donde todos los centros de corte se encuentren alineados sobre una recta cualquiera
y donde los centros de corte no se encuentren alineados sobre una tnica recta. En la Figura 2 se
presentan un diagrama del desarrollo propuesto y las ecuaciones de la (1) a la (22) son las féormulas
generalizadas que se usaron para una solucion agil. Toda la informacion planteada se obtuvo de teorias
explicadas en la referencia [1,2,3].

de flexion diferencial sobre (|  de largueros y de  P|propiedades mecénicas[®| de fuerzasy

Procedimiento para célculo Eleccion de cantidad Introduccion de Introduccion @
alas multi-largueros. fuerzas. y geométricas. ubicacion.

Calculo de N Solucién sistema N Solucidn sistema N Superposicion y
rigideces de flexion pura de torsion pura presentacion de resultados.

Figura 2. Diagrama en bloque solucion flexion diferencial

Generalizacion del problema
Se generaliza en funcion a n el nimero de largueros a evaluar y nrel nimero de fuerzas. Se definieron
algunas constantes de rigidez de cada perfil para hacer el desarrollo de la automatizacion mas amigable.

E; —
G; = 204%) = conv=0.3 (1)
_ 3Eily);
Ky o, LB )
K, =34 3

i L;

KR(y,x)i = Kf(y,x)l- ) (CC(XJ’) - (Cg(X,Y)i + e(x,Y)i)) (4)

Los subindices (x, y) o (y, X) indican la direccion de cada constante, y su orden es crucial. Esto significa
que al trabajar con el primer coeficiente, todo el desarrollo debe seguir esa pauta; lo mismo aplica para
el segundo coeficiente. A continuacion, se proporcionan algunas aclaraciones sobre las notaciones
utilizadas: "cc" se refiere al centro de corte del conjunto, "cg" al centro de gravedad de cada perfil, y "e"
a la distancia entre el centro de corte de cada perfil y su respectivo centro de gravedad. Para resolver
ambos estados de carga, se emplea un sistema de ecuaciones lineales.
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En Flexion pura, se tienen n reacciones y la ubicacion del centro de corte como incognitas. Se emplean
dos ecuaciones de equilibrio: la suma de momentos respecto al origen y la suma de fuerzas en la
direccidn de la carga. Adicionalmente, se requieren n-1 ecuaciones de compatibilidad de deformaciones.

x=A"1F (5
x = (R T Ry T Rf(y,x)n CCxy)) (6)
F=Q@Fyx 0 - 0 (7

La matriz A se conforma de las siguientes sub-matrices. Donde A; A A, € Ry A3 € R,

Sus coeficientes se pueden representar como A1y @2y Y 330

Ay 0 esta fila representa la LF
A=Ay ZFy x| estafilarepresentala M (8)
As 0 esta fila representa las ecuaciones de compatibilidad
a1 =1 9

2ap = (Cg(x,y)l- + e(x,y)l-) (10)
A3 (1,i:i+1) — [_Kﬂ;v,x)p,1 Kf(y.:oi] Visn-—1 (1)

Para el caso de Torsion pura se puede hacer algo analogo, en este caso se tienen 2n reacciones incognitas,
n reacciones de flexion y n reacciones de torsion. Se plantea dos ecuaciones de equilibrio de fuerzas,
estas serian sumatoria de momentos respecto del origen del sistema y sumatoria de fuerzas respecto del
eje perpendicular sobre el cual se encuentran ubicados los centros de corte, ademas, se evaluan n-1
ecuaciones de compatibilidad de giros y n-1 ecuaciones de compatibilidad de giros con deformaciones.

y=B"M (12
y=(Rt<y.x)1 Rt(y,x)l- Rt(y,x)n Mey o My - M) (13)
M=0 M 0 - 0) (14

La notacion “XM” es la suma de los momentos aplicados (M,) méas el momento que se provoca cuando
se traslada las cargas desde su zona de aplicacion (Pg,) hasta el centro de corte del conjunto.

=M = M, + ZF; X (cc — Pg,) (15)

La matriz B se conforma de las siguientes sub-matrices. Donde B; A B, € Ry B3 A By A Bg €
Rn—lxn'

B; 01 esta filarepresenta la ZF

B, Bj| esta filarepresenta la M

0 B;| esta filarepresenta las ecuaciones de compatibilidad de giro

B, Bsl esta fila representa las ecuaciones de compatibilidad de deformacion

B = (16)

A su vez B, y Bs se pueden representar como dos sub-matrices. Donde B¢ A B; € R X1,
B,=[Bs O] AN Bs=[B; 0] (17)

Los coeficientes de las sub-matrices se pueden representar como by ; ;1. b2 ; jy» D3y iy Doy jy Y b7 (s jy-

b1(1,i) =1 (18)
b = % (Cg(x,y)i + e(x,y)i) (19)
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b3(i,i:i+1) = [—Kti+1 Kti] Visn-—1 (20)
b6(i,i) =K, Visn—-1 A b6(i,j) =0 = sii#j2D
by = Fhriyy VIS —=1, A by =0 = sii#j(22)

El uso de + en la ecuacion (19) y + en la ecuacion (22) se justifica por el producto cruz que se deriva
al considerar momentos y su contribucioén. Cuando los centros de corte estan alineados con el gje x, se
utiliza el signo superior, pero si estan alineados con el eje y, se emplea el signo inferior.

ESTRUCTURAS SEMIMONOCASCO

En esta automatizacion se resuelve el caso generalizado de una estructura de cajon cerrado idealizado
segun la teoria semimonocasco, el algoritmo es capaz de obtener el centro de corte del conjunto en
ambas componentes y el estado de carga de cada una de las partes que lo conforman.

En los cordones se generaliza la cantidad, la ubicacion y el area. Por el lado de las chapas se generaliza
el espesor, la curvatura y la conexion entre los cordones. También se generaliza la cantidad de celdas
que pueda tener el cajon cerrado, la cantidad de chapas por celda y la disposicion de cada chapa, es una
limitacion del programa que las chapas que conforman la celda se carguen en sentido horario, aunque
esto no implica que sean numéricamente sucesivas. Y por ultimo se generaliza la cantidad de cargas, sus
magnitudes y sus ubicaciones (para una comprension mas clara del sistema de referencia utilizado en el
esquema del problema, asi como de los parametros geométricos relacionados y las variables que se
deben tener en cuenta, se recomienda consultar la Figura 8). El programa calculara el equilibrio de cargas
y las ecuaciones de compatibilidad para resolver la estructura hiperestatica.

El programa esta disefiado para el estudio de una estructura de cajon cerrado, es decir que todas las
chapas que conforman una celda armen un espacio cerrado. Pero el mismo tiene un potencial crecimiento
para abordar casos de estructuras semimonocasco abiertas o hasta de configuracion mixta, es decir, una
parte de la estructura multicelda y alguna parte abierta. Otra limitacion impuesta en el programa es que
toda la estructura es de un mismo material. En la Figura 3 se presentan un diagrama del desarrollo
propuesto y las ecuaciones de la (23) a la (34) son las formulas generalizadas que se usaron para una
solucion agil. Toda la informacion planteada se obtuvo de teorias explicadas en la referencia [1,2,3].

Procedimiento para calculo Eleccion de cantidad Introduccion de datos Calculo de
de estructuras > decordones,de  [® delaschapasylos [® propiedades @
semimonocasco celdas y de fuerzas. cordones geométricas
Calculo de Solucidn sistema Solucidn sistema Superposicion y
@_' los25i [P deflexionpura [ »| de torsién pura P presentacion de resultados.
a

Figura 3. Diagrama en bloque solucion semimonocasco

Generalizacion del problema
Se generaliza en funcion a n el nimero de cordones, m el niimero de celdas y nel nimero de fuerzas.

Se omite toda la parte de calculo de las propiedades geométricas y de los %, por tener un desarrollo
simple. Tampoco se explicara las cuentas de las areas barridas (Ay;) 0 areas medias (4;,;) por ser
cuentas geométricas. El enfoque principal se centra en la obtencion de los flujos ¢; y el calculo de cc.

Para resolver ambos estados de carga se puede abordar el problema con un sistema de ecuaciones
lineales. Ambos sistemas tienen n.,=n+m-1 incognitas, debido a la cantidad de chapas de la estructura.

Para el caso de Flexion pura se plantean n-/ ecuaciones de flujo y m ecuaciones de giros nulos.
firyy = CT1P (23)

(ﬂ o A ver BSno1 00 - 0 ): (24)
@ (xy) @ (xy) @ ()

A~
I

Departamento de Ingenieria Aeroespacial - Facultad de Ingenieria - UNLP

(O8]



CAIA7

N. Leon, L. Giuliano, D. Varela 7mo Congreso Argentino de Ingenieria Aeronautica

La matriz C se conforma de las siguientes sub-matrices. Donde €; € R* ™" y €, € R™ "¢, Sus
coeficientes se pueden representar COmMo Cy; vy C2(; -

(25)

C= [Cl] esta fila representa las ecuaciones de flujo
" |C,] esta fila representa las ecuaciones de giro nulo

En los coeficientes de la matriz C; el indice i representan el cordon donde se aplica la ecuacion de flujos.
En las ecuaciones (25) y (26) se explica la condicion para que Cluj) * 0, en caso contrario ¢; ) = 0.

Cig) = 1 = sielnodoies el nodo de inicio de la chapa j (26)
Clajy = —1 = sielnodoieselnodode finde lachapaj (27)

En los coeficientes de la matriz C, los indices i representan las celdas desde 1 hasta m, y los indices j
representan las chapas desde 1 hasta n.. Si la chapa j esta involucrada en la celda i, entonces |cz (i j)| =

kj, €l signo depende si la chapa esta orientada en sentido horario (+) o antihorario (-). En caso contrario
Coijy = 0. El termino b; de la ecuacion (28) representa a la distancia recorrida por el flujo j en la chapa
J» y €l termino ¢; representa el espesor de la chapa j.

_bj
k=7 @8)
Una vez obtenidos los flujos se puede aplicar una ecuacion de momento para obtener la posicion del cc.

Para el caso de Torsion pura se plantean n-1 ecuaciones de flujo y m-1 ecuaciones de compatibilidad de
giros y 1 ecuacion de equilibrio de momentos. La forma de obtener la £M de la ecuacién (30) se hace
de la misma forma presentada en la ecuacion (15)

qe =D7IT (29)
T=@ - 0 IM)' (30

La matriz D se conforma de las siguientes sub-matrices. Donde D; € R* "k D, € R™ 1*%hr y Dy €
R™"ch, Sus coeficientes se pueden representar como d1(i iy dZ(i 0y ds W)’

D,1 esta filarepresenta las ecuaciones de flujo
D =|D,| esta filarepresenta las ecuaciones de compatibilidad de giros (31)
D31 esta fila representa la EM

Los coeficientes de la matriz D; se construyen igual que los de la matriz C;, por lo tanto D; = C;.

Los coeficientes de la matriz D, tienen una pequefia analogia con los de C,, la definicion de los indices
es la misma, pero en este caso cada coeficiente depende de si la chapa j esta presente en la celdaio la
celda i+1, ya que se estan igualando los giros de ambas celdas. Asi que primero se explicara el caso
donde la chapa j solo este en la celda i, y después como cambia el coeficiente si la chapa esta en la celda
i+1. En ambos casos hay que tener un cuidado especial en la definicion del signo. Es importante aclarar
que no hay una limitacion para definir cada celda, esta se puede definir de forma totalmente arbitraria y
del desarrollo sigue siendo valido.

Para el primer caso se cumple la misma explicacion dada en la matriz C,. Pero en este caso depende del
area media encerrada por las chapas de la celda i+1. El signo depende del sentido del flujo en la celda i.

bj
Mitq E

=44 (32)

d2; )

El segundo caso, descrito en la ecuacion (33), se suma la contribucion obtenida en la ecuacion (32) en
caso de que exista. En este escenario, la chapa j es parte de las dos celdas (tabique). En este caso el
coeficiente depende de Ay, y el signo esta relacionado con el sentido del flujo en la celda i+1.
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- bj
Doy = HAmi g+ dagjy 33)
Si la chapa j no hace parte de la celda i, ni de la celda i+1 entonces dz(i n= 0.

Por ultimo los coeficientes de la matriz D5 se puede representar como se muestra en la ecuacion (34).
La ecuacion de momento se toma desde el centro de gravedad, el signo dependera de si el Ay por el

flujo j es horario (+) o antihorario (-).
d3(1,j) =42 'A.j (34)

RESULTADOS

CARGA ULTIMA DE PANELES

A continuacidon, se muestra brevemente la interfaz realizada para automatizar el problema. Para
ejemplificar un caso concreto de la aplicacion se abordara el ejercicio resuelto en [5].

§ o = X § ou = X
Menu principal Grafico Sigma vs. Lambda Menu principal Grafico Sigma vs. Lombda

Seleccione un perfil o en funcion de A

[cho

Seleccio do d -

[Lundquist - ey i N

Datos del perfil ° N

Vectorh
Veclorv

Vector C.6

Datos del panel
Ancho

Largo

Cantidad de largueros
Espesor chapa

Datos del material
Moduilc de Young

Tensién de flue

0,041,004
046.0.04.0.45

0.25,0502%

12

6

0032

10700000

AEP Q=

Graficar sigma vs. lambda

Figura 4. Interfaz general de la aplicacion (izquierda) y grafico de g, en funcion de A (derecha)

Primero se debe elegirse el tipo de perfil con el cual se armara el panel en el primer menu desplegable
superior, se da la posibilidad de elegir entre los principales perfiles comerciales (perfil C, perfil U, pefil
W y perfil Z). Despues el método de célculo para el ancho colaborante deseado se selecciona en el
segundo menu desplegable superior, se da la posibilidad de elegir entre la teoria de Karman y la de
Lundquist. Ademas se debe cargar los datos del perfil (siguiendo la conveccion se indicada en la imagen
de la esquina superior derecha) y las dimensiones del panel (en este caso el largo de los perfiles es igual
al largo del panel), cantidad de largueros, etc.

Por tultimo, las propiedades mecanicas del material, se asume todo el panel del mismo material. Y a la
derecha se muestra los resultados parciales relacionados a los largueros (en la parte superior) y el calculo
de la carga maxima del panel armado en cuestion (en la parte inferior) teniendo en cuenta la contribucion
de todas las partes. Ademas, se muestra un grafico de la curva tension vs. esbeltez del perfil elegido,
para facilitar el disefio.

FLEXION DIFERENCIAL

A continuaciéon se muestra brevemente la interfaz realizada para automatizar el problema. Para
ejemplificar un caso concreto de la aplicacion se abordara el ejercicio resuelto en la pag. 13 de [4].
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[4] UIFigure — [m] * [4 Ul Figure - o %
Inicio | Conveccion | Perfiles ‘ Fuerzas ‘ Resultados ‘ Resultados Num ‘ Inido | Conveccion ‘ Perfiles | Fuerzas ‘
Generalizacion de Flexion diferencial ey

Usando el metodo de superposicion

Este algoritmo tiene la capacidad de resolver problemas de flexion diferencial
que involucran n perfiles, aplicando el método de superposicion.

El programa estd disefiado para abordar principalments dos tipos de
problemas. En primer lugar, verifica los estados de carga reales y, en
segundo lugar, calcula la carga limite. Para este tltimo caso, es esencial
conocer tanto las magnitudes relativas de las cargas y/o momenios como
sus ubicaciones. Los resultados obtenidos estaran directamente relacionados
con estos valores de referencia

CcC

Una de las caracteristicas inferesantes del programa es su capacidad para
determinar el centro de corte conjunto de Ia estructura en los ejesx e y considerando
103 n perfiles. En Ia solucion general, el estudio s limita a estructuras donds 1odos

los centros de corle de cada perfil estan alineados con un eje coordenado. Sin Xeg
embargo, se esta considerando una actualizacion utura para abordar el caso en el

que todos los centros de corle estén alineados sobre cualguier recta arbiiraria. y

o]

Q)

|

Lo — — — — — —

ey

W

Ademas, como parte de una propuesta de investigacion, se planea analizar
situaciones en las cuales los centros de corte no estén alineados en una linica recta

El sistema de coordenadas estd definido de Ia siguients manera: X

representa el eje horizontal y Y el eje vertical. En este contexto, Cantidad de perfiles
las direcciones positivas se encuentran hacia arriba y hacia la derecha,

¥ los momentos posilivos siguen el sentido antiherario. Cantidad de fuerzas El X
—

Es fundamental mantener la coherencia con las unidades utiizadas ( Lmpiar |

Figura 5. Introduccion de variables generalizadas — Flexion diferencial

En la Figura 6, se ingresan datos para la automatizacion, limitando a un maximo de 5 largueros y 12
fuerzas. Los momentos torsores se suman en el espacio Mt. Las casillas junto a los momentos de inercia
indican la direccion del eje de los centros de cortes de las secciones, y no pueden estar marcadas
simultaneamente las dos opciones.

[4 Ul Figure - [m] X [4 Ul Figure - [m] x
‘ Inicie ‘ Conveccion Periiles | Fuerzas ‘ Resultades Resultados Num ‘ Inicio | Conveccion | Perfiles Fuerzas Resultados Resultados Num
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1
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i e o[ e
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x

x
¥y
Distancia relativa (e) del CG al CC

J L

Momenta torsor

L 4 o ]

Largo

o —

E

Figura 6. Carga de datos de cada perfil y de las fuerzas

En la Figura 7 se muestra la forma como se presentan los resultados del problema.

{4 UlFigure - [m] e {4 Ul Figure - [m] x
| imcio | Conveccion | Perfles | Fueas  Resuftados | Resultados Num | | Inicio | Conveccion | Perfies | Fuewas | Resuliados  Resutados Num
Rt

1

66%

Cargas Ryf

1 2 0.6579

Yeco

wr [

Rt
1

|

NI

Ry
1 0.05432 2 0.05432
[ Porcentajes |

M

1 006039 2 3226

I Limpiar

Figura 7. Obtencion de resultados
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A continuacion se muestra brevemente la interfaz realizada para automatizar el problema. Para
ejemplificar un caso concreto de la aplicacion se abordara el ejercicio resuelto en la pag A15.15 de [1].
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Figura 8. Introduccion de variables generalizadas — Estructuras semimonocasco

En la Figura 9, se ingresan datos para la automatizacion sin limites en cordones, celdas o chapas. La
ventana debajo de las tablas muestra la estructura y facilita la carga de datos de las chapas de cada celda.
La numeracion de cordones, chapas y celdas es completamente arbitraria. El cordon 11 se agrego con el
objetivo de diferenciar la celda con chapa curva conformada por la chapa 12 y 13 pero el mismo tiene
un area nula de esta forma es equivalente a tener una unica chapa, se puede ver en los resultados que el

flujo de corte es constante.

7 urgue
imon | Commcoen  CorsnasyCraoes  Ceiss | Fusem | esutags
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[ urgue
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Comeccen | Corsonssy Crapas | Ceise | Fuzms | Resutasss

20 8 cnapas por Cakea
W

crapas Crapas

)

El
n ki

5 v g o 3

Figura 9. Carga de datos de cordones chapas y celdas

Los momentos torsores se suman en el espacio Mt de la Figura 10, en esta figura tambien se muestra la
forma como se presentan los resultados del problema. El subindice y hace referencia al estado de carga
producto de la fuerza resultante en y aplicada en el centro de corte (cc), el subindice x es analogo pero
en la direccion de x, y el subindice t son los flujos porducto de el momento torsor que se forma al llevar
las cargas al cc, la ultima columna en ambas tablas es la suma de todos los efectos.
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Figura 10. Carga de fuerzas y obtencion de resultados

CONCLUSIONES

Se logré la generalizacion y automatizacion de los casos de estudio propuestos en la metodologia. Se
proporciond un esquema conciso para cada automatizacion, con un enfoque especial en el desarrollo de
la generalizacion para estructuras semimonocasco y flexion diferencial. También se presenté de manera
resumida la interfaz disefiada para cada automatizacion y como el programa produce los resultados.
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RESUMEN

Validar teorias es comun para garantizar la seguridad en la industria aeroespacial. La
validacion se puede hacer comparando la teoria analitica con simulaciones de elementos finitos,
identificando discrepancias y mejorando la precision. Se realizo un modelo de elementos finitos para
validar la variacion de flujo de corte entre costillas macizas y con agujeros, variando su relacion.
Ademas, se verifico la teoria analitica de estructuras semimonocasco en un cajon alar mediante
elementos finitos. El objetivo principal del trabajo es comparar algunas teorias de estructuras
aeroespaciales con modelos de elementos finitos equivalente, esto implica investigar la mejor forma de
representar dichas estructuras en un programa de elementos finitos. Y analizar el nivel de precision
que tienen estas teorias analiticas usadas en cdlculos preliminares las cuales omiten la naturaleza
hiperestatica de la estructura. Los casos seleccionados no tienen aplicacion real, sino que se utilizan
para ilustrar la metodologia aplicada y el nivel de error estimativo que se puede encontrar.

Palabras clave: ELEMENTOS FINITOS, ESTRUCTURAS, VALIDACION.
INTRODUCCION

Se realizara un breve desarrollo de las teorias analiticas que fundamentaron las validaciones en cuestion.
El enfoque principal recaera en la descripcion de los modelos y métodos que fueron implementados. Se
expondran los resultados obtenidos en comparacion con los valores analiticos de referencia, detallando
los errores porcentuales que surgieron. Ademas, se llevara a cabo una discusion acerca de las posibles
causas subyacentes a dichos errores.

METODOLOGIA

COSTILLA

La teoria de flujo de corte aplicada a costillas, tanto macizas como perforadas, se expone en la referencia
[2]. Este aborda la teoria de los flujos medios, proporcionando asi valores de referencia segun la
discretizacion realizada en cada seccidon. A continuacion, se presenta una sintesis de la teoria aplicada.

Figura 1. Esquema de flujos medios sobre la costilla

Respecto al esquema presentado en la Figura 1 se discretiza las zonas para obtener el flujo de corte
medio, estos flujos de corte seran obtenidos cortando la estructura que se encuentra en equilibrio y
planteando un nuevo equilibrio de esta zona cortada, los cortes planteados para este caso se marcan por
la linea negra punteada. De cada corte se obtuvo.
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H
Gn=q5- O

D
=457 O

El modelo de la costilla se basa en una estructura tipo "Shell" (es decir, chapa en inglés), asumiendo que
el espesor es comparativamente pequefio en relacion con las dimensiones generales del modelo. Para
validar la variacion del flujo en la costilla perforada, mediante el uso la ecuacion (3), se realizara una
validacion inicial en una costilla cuadrada con lados de longitud L y un agujero de radio r notablemente
mas pequefio, donde 7 << L . Si bien esta costilla no es relevante para una aplicacion real, servira para
verificar la correcta aplicacion del modelo, al compararla con la variacion analitica de las tensiones de
corte y el flujo medio presentados previamente. Posteriormente, se analizara una costilla rectangular con
un ancho B y una altura H, incorporando dos agujeros equidistantes con dimensiones R. Se comenzara
con tamafos de agujeros donde R<<H y se plantearan varios valores de R para determinar hasta qué
punto se mantiene la concordancia analitica. También se identificara cuando la teoria de flujos medios
ya no es valida y la variacion analitica deja de cumplirse.

A continuacion, se muestran las geometrias descritas anteriormente y sus condiciones de borde (CB).

Figura 2. Geometria y CB de las costillas planteadas

Se limito los movimientos fuera del plano sobre el contorno externo para asegurar que la solucion
numérica estuviera contenida en un dominio 2D. En ambos casos se aplico un estado corte puro (flechas
rosadas en la Figura 3). Este estado de cargas esta en equilibrio por este motivo no seria necesario
aplicar una condicion de borde al sistema, aun asi un analisis estatico usando de elementos finitos se
basa en resolver la matriz rigidez del sistema y al no tener condicion de borde se genera una singularidad.
El “inertia relief” (flechas verdes en la Figura 3) resuelve este problema sin generar una concentracion
de tensiones. Ya que reparte este equilibrio numerico con pequefias contribuciones en todo el cuerpo.

Figura 3. Carga aplicada éobre las costillas

La variacion analitica del flujo de corte en la geometria de la costilla de lados L y radio r se baso en la
informacién desarrollada en [4]. Si bien no se aborda exactamente el problema de una chapa sometida
a corte si lo hacen para una traccion constante (S). Es posible vincular ambas soluciones usando las
propiedades del circulo de mohr (gq/t = S/2) y (6 = 8’ + /4), debido a que el agujero se considera
relativamente pequefio respecto a las dimensiones de la chapa, se puede hacer un cambio en el origen
de cordenas rotando la chapa 45°, en ese caso la traccion pasa a ser un esfuerzo cortante. En la formula
(3) el origen de coordenadas estd ubicado en el centro del agujero y & = 0 esta alineado con la horizontal,
a es el radio del agujero y r la componente del sistema coordenado.

2 4
0'T9=%(1+2'i—2—3'2—4)c08(29) 3)
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CAJON ALAR

La teoria analitica sobre el comportamiento de un cajon alar idealizado se aborda en la referencia [3].
Esta teoria trata sobre los flujos medios en las chapas de una estructura semimonocasco. Sin embargo,
tiene sus limitaciones. En casos donde la forma de la estructura no tiene variacion de altura, el flujo de
corte no cambia entre los largueros/cordones ni entre las costillas. También, las chapas deben ser mucho
mas delgadas que las dimensiones de los largueros. Las ecuaciones (4) y (5) resumen su aplicacion para

, . . .. AS . .
el caso especifico abordado. Siendo g; es flujo de corte i-esimo, 7‘ la variacion del esfuerzo axial sobre
el cordon i-esimoy Ay, el area barrida por el flujo respecto del punto donde se esta tomando momento.

AS;
qiv1=q+—— 4
My =%2-Aa;"qi (5

Estas dos ecuaciones resuelven cualquier cajon alar cerrado monocelda, como la carga aplicada es un

AS; ., . .,
momento torsor los 7‘ = 0y 10S ¢; = Gcerrado- De la ecuacion (6) se halla el flujo cortante del cajon.
Donde 4,, es el area media encerrada por las chapas.

_ M
Qcerrado = 2-Am, (6)

El cajon alar abierto seguira la convencion mostrada en la Figura 4.

S] q2

S>

qs h

S4

&
<

o 'Q\
~
\ 4
w2
@

Figura 4. Esquema de cajon abierto

M, M
‘h:ﬁ; Q3:ﬁ2 g2 =0 (7)
Producto de la flexion diferencial de las chapas 1 y 3, se cargan los cordones aledafios axialmente, el

valor absoluto de esta carga se muestra en la ecuacion (8), este comportamiento se obtiene por la simetria
de la estructura.

|si—vi| = @ é ®)

La carga sobre los cordones hace que exista una variacion del esfuerzo sobre cada cordén cercano al
agujero, segun la teoria analitica este esfuerzo se disipa en una estacion. Por ende, la variacion del
esfuerzo se puede calcular como se presenta en la ecuacion (9) y para resolver el estado tensional que
aparece por esta discontinuidad en los modulos adyacentes se aplica la ecuacion (4) y (5). Los estados
de carga resultantes sobre los cajones contiguos al que le falta la chapa es una superposicion de los
estados de carga del cajon cerrado con los que surgen producto de la discontinuidad.

AS; _ 5

=T 0

a l

Para validar los resultados del Método de Elementos Finitos (FEM), se consideraron dos escenarios con
un momento torsor. Estos casos estan disefiados para simplificar al maximo el proceso de validacion.
Ambos se centran en un ala con forma de cajon cerrado, compuesta por 4 largueros, 4 chapas y 9
costillas. El segundo escenario involucra un cajon alar al que le falta una chapa, simulando un
compartimento de mantenimiento. Esto permite analizar como las cargas por flexion diferencial afectan
a la estructura. En los modulos del centro, se analizaran los resultados de ambos casos, se excluyen los
cajones extremos donde se aplica la carga y se establece la condicion de borde del modelo. Esta
exclusion se basa en el principio de Saint-Venant, que sostiene que las concentraciones de tensiones
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generadas por estas restricciones desaparecen a distancias suficientemente lejanas de su area de
aplicacion. Se debe tener presente que el objetivo es validar el modelo con la teoria analitica que esta
derivada de un modelo lineal que omite dichas concentraciones.

Figura 5. Geometria de los cajones alares

Las condiciones de borde y el estado de carga se mostraran solo para el cajon cerrado para no hacer mas
extenso el desarrollo. En ambos casos la carga y el apoyo se realizé en un punto y se propago en una
region circular arbitraria sobre las costillas externas. Las lineas rojas que se muestran en la Figura §
corresponde a los cordones, estos se modelaron con elementos “Beam” (es decir, viga en inglés) y todas
las chapas se modelaron como elemento “Shell”. El momento se muestra con la flecha magenta en la
Figura 6 y el empotramiento se encuentra en el extremo opuesto. Las condiciones de borde y de carga
se muestran sobre una vista cortada de la estructura para presentar ambas en una sola figura.

&

&

Figura 6. CB de los cajones alares
RESULTADOS Y DISCUSION

COSTILLA

Para validar la teoria se realiza el modelo de una costilla cuadrada perforada con un radio (r) de 10 mm
y lados con longitud de 200 mm; tomando las condiciones de borde y carga mostradas en la Figura 2 y
3, con un valor de flujo cortante de 1 N/mm; se obtiene el grafico del contorno para el esfuerzo cortante
en la costilla del FEM y los resultados dados para la ecuacion (3) ejecutados en Matlab, estos se
presentan en la Figura 7. Los resultados corresponden a los flujos de corte en coordenadas polares.
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Figura 7. Contorno del esfuerzo cortante en la costilla un agujero [N/mm]

Comparando los valores especificamente para el angulo de 0° entre el borde interno del agujero y el
externo de la chapa en la Figura 8, ¢l FEM e¢ ideal (de ahora en mas cuando se hable de conceptos
ideales se hace referencia a lo que se obtiene cuando se usa la ecuacion (3)), se corresponden en gran
medida tanto en los valores maximos con un valor de 1.38 N/mm y 1.33 N/mm respectivamente con un
3% de error, aun asi la forma de las dos curvas es bastante similar; teéricamente el flujo medio obtenido
de la ecuacion (2) es de 1.111 N/mm, el promedio obtenido por FEM para esta seccion es de 1.128
N/mm el error es de 1.5 %.
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Figura 8. Grafico flujo cortante para 6 = 0°

Para la validacion de flujos medios (teoria usada en el disefio preliminar de estructuras) se evalud una
chapa arbitraria de dimensiones H=30 mm, B=70 mm y espesor de 1 mm, con distintos radios de agujero
(R), que van de 1 mm a 10 mm (ver Figura 2). Estas chapas se sometieron a un flujo de corte unitario.
Se muestra los flujos absolutos obtenidos en FEM a fin de evaluar su forma y valor medio. Para esto se
evaluo la forma parametrizada del flujo, normalizando cada flujo en funcion a su valor méximo y se
parametrizando la distancia al borde del agujero relativa al radio del agujero, con el objetivo de poder
compararla de forma directa con el flujo ideal (linea negra punteada en la figura 9y 11).

Curvas flujo de corte parametrizadas q, Curvas flujo de corte parametrizadas q,
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Figura 9. Flujos q; y q» parametrizados.

De la Figura 9, se puede observar que las curvas que mejor se ajustan a la curva ideal son para relaciones
H/R superiores a 7.5, se concluye solo a partir del flujo qi y qz, porque el flujo qs esta influenciado por
dos agujeros y esto no se tiene en cuenta en las hipotesis desarrolladas en la ecuacion (3). Cabe destacar
que se ve flujos de corte distintos de cero en el borde del agujero para los resultados FEM esto se debe
al error numerico asociado al tamafio de la malla. Una malla extremadamente fina como la presentada
en la Figura 7 disminuye este error numerico, igualmente para un analisis de forma y de flujos medios
este pequeilo error es despreciable ya que como se ve en la Figura 7 esta tension aumenta con una gran
pendiente en esa zona cercana al agujero. En la Figura 10 se observan los resultados para qs.
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En la Figura 11 se puede ver los resultados absolutos para ql y q2, superpuestos a la curva ideal para
un radio R de 1 mm y 4 mm. Se puede apreciar la gran similitud con el radio menor (H/R=30), el radio
mayor de 4 se compara con la relacion H/R de 7.5, en este caso ambas curvas solo respetan la forma,
esto guarda coherencia con lo analizado en la Figura 9.
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Figura 11. Flujos qi y q2 absoluto

Distancia respecio del borde del agujero (X) [mm]

En la tabla 1 se muestra los flujos medios obtenidos con los resultados de FEM para cada R y los
obtenidos de forma teorica usando ecuaciones analogas a las presentadas en (1) y (2).

Tabla 1. Resultados flujos medios

Resultados Teoria FEM Error
INmm] g1 [ @2 [ 3 | @ | @2 | 93 ql q2 q3

H/R=30 1.07 1 1.05]1.09 | 1.07 | 1.05 | 1.09 | 0.02% | 0.02% | 0.01%
H/R=15 1.15|1.10 | 1.19 | 1.15 | 1.10 | 1.19 | 0.04% | 0.07% | 0.03%
H/R=10 1.2511.16 | 1.31 | 1.25 | 1.16 | 1.31 | 0.05% | 0.12% | 0.11%
H/R=7.5 1.36 | 1.22 1144 | 1.36 | 1.22 | 1.44 | 0.05% | 0.19% | 0.19%
H/R=6 1.50 | 1.30 | 1.60 | 1.50 | 1.30 | 1.60 | 0.05% | 0.26% | 0.26%
H/R=5 1.67 |1 1.39 | 1.78 | 1.67 | 1.40 | 1.78 | 0.05% | 0.33% | 0.35%
H/R=4.3 1.88 |1 1.50 | 2.00 | 1.88 | 1.51 | 1.99 | 0.03% | 0.37% | 0.39%
H/R=3.7 2.14 1 1.63 226 |2.14|1.64|2.25| 0.01% | 0.41% | 0.42%
H/R=3.3 2.50 1 1.79 1 2.59 | 2.50 | 1.80 | 2.58 | 0.05% | 0.40% | 0.44%
H/R=3 3.00 | 2.00 | 3.00 | 3.00 | 2.01 [ 2.99 | 0.15% | 0.36% | 0.38%

La teoria de flujos medios, presentada en las ecuaciones (1) y (2), y los resultados de FEM son
coherentes, como se muestra en la tabla 1. La discrepancia obtenida en las curvas de flujo entre los flujos
ideales y los resultados de FEM se debe al equilibrio de fuerzas. En la ecuacion (3), se evalta una chapa
de dimensiones infinitas con un radio de agujero finito, resultando en un valor maximo constante de
1.33 N/mm, variando solo la ubicacién del maximo segun el radio del agujero; cuando las dimensiones
del agujero aumentan respecto a las dimensiones de la chapa, las hipotesis sobre las que se basa el
desarrollo del flujo ideal se vuelven invalidas, causando la discrepancia mencionada anteriormente.
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CAJON ALAR

Para el analisis del cajon alar se usan las dimensiones (mm) y cargas mostradas (N*mm) en la Figura
12, la linea negra punteada representa el cajon abierto en el modulo medio, el drea media transversal
(Am) del flujo es de 62500 mm?, la longitud (1) entre costillas es de 400 mm y un espesor de la chapa (t)
de 0.5 mm.

Sy

150 9

S4

500

Figura 12. Dimensiones del cajon

Se muestran los resultados del FEM para el cajon cerrado y abierto en las Figuras 13 y 14; los resultados
se muestran en la tabla 2 como flujo cortante; para trasladar lo obtenido en el modelo FEM se toma
promedio de los esfuerzos cortantes en la cara analizada y se multiplican por el espesor de la chapa; para
la teoria se remplazan los valores en las ecuaciones y se soluciona el equilibrio del flujo.

s, S12
Multiple section points

Figura 13. Resultados cajon cerrado FEM para tensiones de corte [Mpa]

S, 512

Figura 14. Resultados cajon abierto FEM para tensiones de corte [Mpa]

Los resultados de S1 y S2 tedricos tienen un valor maximo mayor al obtenido por el modelo FEM,
debido a que la fuerza se propaga hasta el segundo modulo adyacente, la caida de fuerza en el primer
modulo es de un 13% del valor maximo; teniendo en cuenta lo presentado en la ecuacion (9) el valor
deberia ser igual a cero, por lo que se obtienen porcentajes de error mayores para este el modulo abierto
de 15%; considerando lo mencionado se calcula la energia para los delta S1 y S2 para generar una
coherencia con las hipotesis planteadas, con errores de 2.7% y 1.1% respectivamente.

TR I

T

T
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T

T
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Figura 16. Resultados FEM para S2 [N]

Tabla 2. Resultados cajon alar.

Resultados Teoria FEM Error
Cerrado | Abierto | Adyacente | Cerrado | Abierto | Adyacente | Cerrado | Abierto | Adyacente
ql [N/mm] 8 13.33 5.33 8.12 13.47 5.54 1.50% 0.70% 1.75%
g2 [N/mm] 8 - 12 8.11 - 11.21 1.37% - 6.58%
q3 [N/mm] 8 20 2 8.12 2091 2.47 1.50% | 4.55% 3.92%
g4 [N/mm] 8 0 12 8.11 1.35 11.23 1.37% | 6.75% 6.42%
S1[N] 0 2666.66 0 - 2198.03 287.75 - 11.72% -
S2 [N] 0 -4000 0 - -3412.57 -272.76 - 14.69% -
S3 [N] 0 4000 0 - 3412.57 272.76 - 14.69% -
S4 [N] 0 -2666.66 0 - -2198.03 -287.75 - 11.72% -
Energia AS1 - 533.33J - 554707 - 2.67%
Energia AS2 - -800.00 J - -791.62 1] - 1.05%
CONCLUSIONES

Se detectaron errores relativamente pequefios en ambas validaciones propuestas, todos ellos por debajo
del 10%. Estos niveles de error se consideran aceptables en el contexto de un desarrollo analitico
centrado en el andlisis de un disefio preliminar.

La variacion del flujo de corte causado por la presencia de un agujero se puede obtener punto por punto
utilizando la funcidn descrita en la ecuacioén (3) cuando la relacion H/R es mayor a 7,5. Para relaciones
mas bajas, la forma se asemeja mas a una campana simétrica.

Incluso en casos de relaciones H/R muy bajas, la teoria de flujos medios puede aplicarse, y el error
encontrado para H/R igual a 3 es menor al 0.5%, lo cual se considera un error aceptable.

En la Figura 13, se observa que la mayoria de la estructura del cajon cerrado se encuentra dentro de una
tolerancia inferior al 2% en comparacion con el valor tedrico esperado. Los flujos de corte para el cajon
abierto se ajustan satisfactoriamente a la teoria analitica presentada, incluso a pesar de las diferencias
encontradas en los esfuerzos de los largueros. Se verificod el error en la energia acumulada en los
largueros mediante el analisis FEM y la teoria analitica, y se encontr6 un error inferior al 3%, lo que
justifica la discrepancia en el valor maximo teérico esperado para el esfuerzo en cada larguero, ya que
el esfuerzo que se suponia se disipaba en un modulo se esta disipando en dos modulos. Los flujos sobre
los cajones adyacentes se encontraban muy cerca del valor esperado, lo que, valida la teoria analitica
propuesta, con un error inferior al 7%.
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Resumen

La tecnologia de impresion por deposicion de filamentos (FDM) ha significado una gran revolucion en la
industria, por lo general aplicado a la creacion de prototipos y componentes secundarios y/o de bajas
solicitaciones. Motivados por su posible aplicacion en elementos y estructuras de caracter aeroespacial,
encontramos una problematica comun: la falta de una caracterizacion precisa de los materiales y los métodos
de fabricacion analizados como un conjunto.

Se parti6 de una investigacion previa presentada en el 12vo Congreso Argentino de Tecnologia Espacial
(CATE) [1], la cual centraba sus esfuerzos en obtener una caracterizacion mecanica de un material de
manufactura FDM y en definir métodos de caracterizacion estandarizados replicables a diferentes
materiales, parametrizaciones de manufactura y condiciones de trabajo. Durante su desarrollo, la humedad
remanente en el filamento previo proceso de manufactura demostré tener una gran incidencia en las
caracteristicas finales de la probeta. Surge entonces la relevancia de dicha variable.

La humedad contenida por el filamento genera micro explosiones de vapor de agua al pasar por el extrusor
(que funde el filamento). Esto da lugar a huecos, interrupciones en el flujo, adhesion defectuosa y
degradacion del filamento, entre otros defectos [2]. Resulta entonces una pieza defectuosa en su
manufactura. A partir de esta teoria general se procede a una investigacion en profundidad de los efectos de
la humedad, comenzando por el estado del arte y realizando estudios propios con dos métodos de secado (4
y 20 horas a 45°C con control térmico y de temperatura) y dos cerramientos de impresion diferenciados.

Las tendencias teorizadas resultaron notorias al momento de ensayar las probetas, con diferencias de hasta
un 25% en las tensiones tltimas. Adicionalmente se obtiene una primera relacion entre la humedad y los
parametros de impresion caracterizados (angulo relativo de impresion y espesor de deposicion) lo cual
permite cuantificar el impacto del defecto segtn el caso de estudio. Resulta importante caracterizar este
comportamiento dada su influencia en las caracteristicas finales de la pieza, permitiendo la aplicacion de
esta tecnologia en futuros desarrollos aeroespaciales y de la industria en general.
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RESUMEN

El banco de pruebas digital de las bujias para el motor turbopropulsor TPE331 es un producto
innovador desarrollado por el Ejército Nacional de Colombia. Este banco de pruebas se utiliza en el
Batallon de Aviones No. 1 para realizar las tareas de mantenimiento de las bujias de los Turbo
Commander, lo que ha disminuido significativamente los riesgos auditivos, visuales y eléctricos
asociados con el mantenimiento de las bujias. Ademas, ha mejorado la confiabilidad y los tiempos de
mantenimiento, lo que se traduce en un ahorro de tiempo y dinero.

Aunque el manual de mantenimiento estipula que los intervalos de descarga son un parametro
valido para descartar el buen estado de las bujias, el registro de las sefiales generadas por las
pruebas realizadas en el banco permite generar un andlisis estadistico e historico del comportamiento
de las bujias bajo condiciones operativas reales. Esto ha llevado a la propuesta de un andlisis
detallado de las sefiales audibles con el fin de encontrar correlacion entre las sefiales y el
comportamiento estructural y funcional de las bujias.

El documento presenta un andlisis en los intervalos de tiempos historicos de las seriales
audibles obtenidas durante un periodo de seis meses de operacion en el Batallon de Aviones No. 1 de
cuatro bujias con diferentes caracteristicas de desgaste estructural y operacion. Se evaluan los
valores entregados por el banco de pruebas de las bujias y en base a estos se realiza un analisis del
comportamiento temporal de los resultados. Este enfoque innovador y detallado en el mantenimiento
de las bujias tiene importantes implicaciones en la industria de la aviacion y en el mantenimiento de
motores turbopropulsores y permite determinar nuevas condiciones para evaluar el estado de las
bujias.

Palabras clave: bujias, sefiales, mantenimiento, bancos de pruebas, aeronautica.

INTRODUCCION

En la aviacion, cada componente desempefia un papel crucial en el funcionamiento seguro y eficiente
de las aeronaves. Entre estos elementos fundamentales, las bujias se destacan como componentes
esenciales en el sistema de encendido. El correcto funcionamiento de las bujias no solo influye en la
eficacia de la ignicion de motores, sino que también impacta directamente en la confiabilidad y
seguridad del vuelo. Este papel vital de las bujias en las aeronaves ha llevado a una dedicacion
constante a la mejora y optimizacion de su mantenimiento.

En su papel investigativo, la Escuela de Aviacion del Ejército Nacional de Colombia ha llevado a cabo
un proceso de desarrollo tecnologico sumamente relevante. Este proceso se enfocd en la creacion y
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refinamiento de una herramienta esencial para el taller de avionica del Batallon de Aviones: el banco
de pruebas digital disefiado para la inspeccion auditiva de las bujias. El objetivo fundamental de esta
iniciativa radica en cumplir con una de las especificaciones del manual de mantenimiento del TPE331
[1]. Dicha especificacion establece que al aplicar 13 V a dos bujias conectadas a la caja de encendido,
debe percibirse al menos una descarga eléctrica en un segundo. En el caso de aplicar 40 V, se espera
que se escuchen dos descargas eléctricas en ese mismo lapso.

En el pasado, este proceso se ejecutaba manualmente, lo que generaba diversos inconvenientes,
incluyendo el riesgo de descargas eléctricas para el operario, asi como la exposicion a niveles de ruido
excesivos y la posibilidad de dafios oculares. No obstante, con la implementacion del banco de
pruebas, se logro automatizar este proceso. Vale la pena destacar que la metodologia utilizada en el
desarrollo del banco se basa en una adaptacion del método en V, incorporando variantes especificas
relacionadas con la investigacion [2].

Las investigaciones que precedieron al desarrollo del banco se han focalizado en llevar a cabo pruebas
a velocidad constante en el motor, con el propoésito de contrastar los procedimientos de encendido en
la fase de combustion [3]. En este contexto, se han empleado sefiales de tension con diversos
propositos, como se documenta en investigaciones anteriores [6] [7] [8]. Paralelamente, estudios
similares han empleado sistemas de adquisicion de datos que combinan mediciones de voltaje y
corriente para analizar el estado de las bujias [4]. Ademas, se ha explorado un enfoque que integra
diagndsticos Opticos y eléctricos [5]. Para el caso de este estudio, el banco de pruebas desarrollado este
se diferencia por la utilizacion de sensores auditivos en la adquisicion de datos ademas de un software
que automatiza la realizacion de pruebas y las almacena,

Ahora bien, una etapa critica en el proceso de desarrollo tecnoldgico es la fase de pruebas en un
entorno operativo real, que posibilito el analisis exhaustivo de la informacion recopilada a lo largo de
un periodo de seis meses. En esta etapa, se realizaron pruebas experimentales con un total de cuatro
bujias en el taller de motores, con el propodsito de evaluar su rendimiento y comportamiento en
condiciones diversas. Estos ensayos se llevaron a cabo en escenarios que abarcan distintas condiciones
operativas, lo que permitié6 una evaluacién completa y representativa. La variable clave evaluada
consiste en el intervalo de tiempo de las sefiales auditivas de descarga, registrandose mensualmente.

METODOLOGIA

En esta seccion, se detalla el enfoque metodoldgico empleado para llevar a cabo el andlisis de las
bujias utilizadas en las aeronaves Turbocommander del Ejército Nacional de Colombia. Se describe el
proceso de seleccion de las muestras, la adquisicion de sefiales de audio provenientes de las bujias, asi
como el andlisis posterior de estas sefales. Finalmente, se exponen los parametros operativos
registrados durante las pruebas en el banco de pruebas. Cada paso metodologico se presenta con el fin
de proporcionar una comprension detallada de como se llevd a cabo el estudio y se recopilaron los
datos para su posterior analisis.

Seleccion de Muestras

Para llevar a cabo este analisis, se seleccionaron de manera cuidadosa cuatro (4) bujias usadas (Figura
1) las cuales son identificada asi: (a) B 47756 Bujia 300 H — buen estado, (b) B 47757 Bujia 760H -
buen estado, (c) B47758 Bujia 800H- estado regular (d) B47759 Bujia fuera de servicio — con fallos,
estas son puestas en servicio en las aeronaves Turbocommander dentro del Ejército Nacional de
Colombia. Esta seleccion se realizo con el proposito de garantizar la representatividad de las muestras
y abarcar un espectro de condiciones operativas y niveles de desgaste que pudieran ser observados en
el campo, cabe anotar que la bujia B47759, no esta operativa debido a que presenta fallos estructurales
en los orificios del cuerpo superior de la bujia y presencia de oxido. en electrodo central
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Figura 1. Bujias seleccionadas para el anlisis.
Adquisicion de Senales de Audio

Las senales de audio de las bujias seleccionadas fueron adquiridas utilizando el banco de pruebas
digital disenado especificamente para la inspeccion auditiva de bujias de aeronaves. Este sistema
permitié la captura precisa de las sefiales emitidas durante las pruebas, las cuales reflejaban los
patrones sonoros generados por el encendido y funcionamiento de las bujias. El banco cuenta con un
software disenado para la automatizacion de la prueba, una fuente de alimentacidén controlable que
permite la variacion de la tension, ademds con los elementos propios del sistema de ignicion de la
aeronave; la bujia se conecta en una zona de prueba que consta de una camara anecoica y un protector
visual similar al que se usa en el procedimiento de la soldadura con electrodo.

Figura 2. Banco de pruebas digital para la inspeccion auditiva de las bujias,
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Analisis de Sefales

Una vez adquiridas las sefiales, se realiza el procesamiento y analisis para ello se utiliza el software
propio llamado Spark plug V 1.0 desarrollado en LabVIEW, este inicialmente filtra las sefales
adquiridas, calcula los picos altos de sefial y registra el tiempo en que se genera este, posteriormente
realiza la diferencia entre tiempos de los picos continuos, procede a determinar la media de estas
diferencias y por ultimo guarda la informacion obtenida.

Registro de Parametros Operativos

Durante las pruebas en el banco de pruebas digital, se registraron los intervalos de tiempo en los cuales
se operd el banco. Este registro incluyo los niveles de voltaje aplicados en un rango de 10 a 40
Voltios. Estos nivelas adicionales proporcionaron informacion amplia, permitiendo correlacionar los
patrones de sefiales auditivas con las condiciones eléctricas bajo las cuales las bujias estaban
funcionando.

Tabla 1. Caracteristicas de las bujias.

Bujia Id Uso (H) |Operativa |Estado
estructural

1 B 47756 |300 Si 10/10

2 B 47757 |760 Si 8/10

3 B 47758 | 800 Si 6/10

4 B 47759 | 780 No 2/10

RESULTADOS Y DISCUSION

En este apartado se muestran los resultados obtenidos durante el transcurso de seis meses de
los intervalos de tiempo entre descargas eléctricas que se registraron el banco de pruebas en
un rango de 10V a 40V, en general se puede observar que las variaciones en las bujias
identificadas B 47756 , B 47757, B 47758 en los niveles de tension superior a los 38V
presenta una dispersion superior a los otros niveles, estos en un rango de 0,00760044 a
0,30656266 s, que se puede intuir al observar en la figura 3, para la bujia identificada como B
47759 que se operd en el banco simulando su operacién normal, esto debido a que se
encontraba fuera de los estandares de seguridad, se puede inferir que su dispersion en el
transcurso de las prueba tienen una dispersion amplia, aunque no se consideraria por manual
como defectuosa por motivos de no superar a los 10V el intervalo de tiempo de 1 segundo
como tampoco supera con una tension de 40V los 0,5 segundos.
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Figura 3. Datos adquiridos del seguimiento en seis meses de las bujias estudio en el banco de pruebas.

Para lograr una visualizacion mas efectiva, se efectia la suma de las dispersiones. Esto
posibilita la identificacion de patrones similares en niveles superiores a 35 V. Es importante
resaltar que se observan picos significativos en los valores de 10 V a 15 V para las bujias B
47757 y B47758. En cuanto al comportamiento de la bujia B47759, tinicamente muestra
similitud en los niveles de 19V y 20V. En los demas niveles, su comportamiento varia en
comparacion con las bujias en buen estado.

Departamento de Ingenieria Aeroespacial - Facultad de Ingenieria - UNLP



7mo Congreso Argentino de Ingenieria Aeronautica

Desviacion estandar en seis meses

40

20

25
Voltaje (V)
—o—B 47757 —e—B 47758

——B 47756 B 47759

Figura 3. Desviacion estandar de los seis meses de prueba de los datos obtenidos en el banco de pruebas.
Es relevante destacar que la bujia B 47759 presenta valores mas elevados de dispersion sumatoria en
comparacion con las otras bujias. Asimismo, esta superioridad se refleja tanto en el nivel minimo de

dispersion, observado a 20V, como en el nivel maximo de dispersion, evidente a 40V

Tabla 2. Valores de dispersion en las cuatro bujias.

Id Bujia B 47756 B 47757 B 47758 B 47759
Sumatoria dispersion (s) | 0,16503537 | 0,25523966 | 0,30656266 | 0,68681157
Dispersion minima (s) 0,00098319 | 0,00276671 | 0,00260051 | 0,00515031
Dispersion maxima (s) | 0,02436186 | 0,02561222 | 0,04557866 | 0,04875661

Dada su condicion, era de esperar que la bujia con un comportamiento destacado fuera la B 47756,
mientras que la bujia B47757 y B47758 mantienen una tendencia similar hasta los 37V, en los niveles
38V a 40V la bujia B47758 presenta una variacion significativa.

CONCLUSIONES

En primer lugar, se llega a la conclusion de que, aunque el manual de mantenimiento del motor
establece que el intervalo de tiempo es un factor determinante para categorizar una bujia como no
operativa, es esencial considerar otros elementos de identificacion para emitir un veredicto adecuado
sobre el estado de la bujia. En el estudio presentado, se observa que, a pesar de presentar dafio
estructural, la bujia no excedio los limites establecidos por el manual. Por ejemplo, a 10 V, el maximo
intervalo de tiempo registrado fue de 0.7509 segundos, lo cual no supera el umbral de un segundo. Del
mismo modo, a 40V, el intervalo de tiempo maximo fue de 0.2501 segundos, lo que también se
mantiene por debajo del limite de 0.5 segundos requerido para identificar la bujia como no funcional.

Aunque los intervalos de tiempo de la bujia no operativa no exceden los limites establecidos, se puede

notar que, en comparacion con los intervalos de tiempo de las otras bujias, estos son al menos 0.0323
segundos mayores en el nivel de 10V y 0.0252 segundos mayores en 40V.
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Este estudio se centra en analizar el comportamiento de las bujias a lo largo de un periodo de seis
meses en relacion con el intervalo de tiempo definido en el manual de mantenimiento. Sin embargo, la
evaluacion del estado del componente podria mejorarse al incorporar otras variables, como la
frecuencia, la amplitud del sonido de las bujias o el color de la chispa. Complementar el analisis con
estas variables permitiria una evaluacion mas completa y precisa. Ademas, se podria explorar la
utilizacion de nuevas técnicas para el mantenimiento predictivo, como se sugiere en las referencias [9]

y [10].

El banco de pruebas desarrollado para determinar el intervalo de tiempo entre chispas de la bujia
permite adquirir las sefiales, procesarlas y analizarlas, este proceso es novedoso y contribuye a la
interpretacion de los resultados de las sefales entregadas por ello el banco debe entrar en un proceso
de madurez tecnologica durante donde evolucione de una demostracion en entorno operacional a un
sistema completo y certificado [11].
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Resumen

En el presente trabajo se analizan algunos pardmetros de motores a reaccion obtenidos de la base de datos
de certificacién de la Organizacion de Aviacion Civil Internacional (OACI) [1], medidos de acuerdo a
estandares de este mismo ente [2] y certificados por las Autoridades de Aviacion Civil de los Estados de
disefio de los motores. Se plantean diferentes indicadores relacionando variables como consumo de
combustible, potencias, masas, indice de derivacidon, emisiones contaminantes, entre otros.

También se consideran las evoluciones historicas de algunas variables — contemplando motores certificados
a principios de los afios *70 hasta los actuales — con el fin de evidenciar ciertas tendencias relacionadas a
condiciones de disefio, tanto en su disposicion como en el consumo de combustible y las consecuentes
emisiones gaseosas contaminantes, considerando trabajos previos [3][4][5][6], y con el objeto de evidenciar
las politicas de reduccion de las citadas emisiones por OACI mediante diversos mecanismos [2] [7] [8].
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Resumen

En el presente trabajo se resume la estrategia adoptada para el proceso de fabricacion de un motor cohete
de propelentes liquidos perteneciente al proyecto TATU desarrollado por el Centro Tecnoldgico
Aeroespacial de la UNLP.

El motor cohete a desarrollar en este proyecto se caracteriza por poseer 7 inyectores en su cabezal de
inyeccion, dichos inyectores seran descriptos en otro trabajo junto a su proceso de fabricacion. Este trabajo
partio desde el analisis del disefio de los componentes del motor frente a su viabilidad de produccion con
los recursos disponibles, como ser las herramientas y las materias primas disponibles en el mercado nacional
y la maquinaria propia del CTA. Posteriormente se planted una estrategia de mecanizado para cada
componente realizada mediante CAM, buscando la optimizacion de tiempos utilizando ciclos combinados
entre un torno CNC modelo TL 2 y un centro de mecanizado de 5 ejes modelo UMC 750, ambos de la marca
Haas Automation. En esta estrategia se tuvieron las consideraciones necesarias para cumplir con las
tolerancias geométricas y las calidades superficiales requeridas. En el proceso de cada uno de los
componentes surgieron necesidades de crear accesorios para obtener un correcto mecanizado, se editaron
postprocesadores para lograr la transformacion necesaria del programa CAM al lenguaje del controlador de
cada equipo CNC y se estudio las calidades de las herramientas en funcion del tipo de material a utilizar. Se
detallan los problemas enfrentados en la fabricacion, mostrando imagenes del proceso asi como del producto
terminado.
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Resumen

El presente trabajo involucra una parte del proyecto Ve-CTA el cual consiste en el disefio,
fabricacion y lanzamiento de un vehiculo lanzador experimental de 3,5 toneladas de empuje.
Particularmente durante la etapa de disefio y validacion del motor principal, se realizan en simultaneo
desarrollos y pruebas de motores con cabezales de inyeccion y camaras de empuje en menor escala con la
finalidad de verificar el funcionamiento, parametros criticos del ciclo y el comportamiento de los materiales
en pruebas realizadas en un banco de ensayo. Es por este motivo que se lleva a cabo un analisis transitorio
termo-mecanico de un motor de prueba de 19 inyectores tipo “swirl-swirl” alimentado con sistema de
presurizacion en tanques y tobera (no refrigerada) durante la operacion en banco. En este tipo de motor se
utilizan propelentes liquidos, oxigeno para el oxidante y metano como combustible.

Para el analisis termo-mecanico del motor se realizan etapas de calculo, tanto analitico como
simulaciones numéricas para verificar que los valores de tensiones, deformaciones y temperaturas se
encuentren dentro de un rango admisible durante el funcionamiento, donde finalmente en el ensayo se
verifican los célculos realizados. El trabajo estd enfocado en la etapa de célculo, especialmente en la
simulacion por elementos finitos del cabezal de inyectores, cdmara de combustion y tobera. Cuando se
realiza una simulacion, se pretende obtener variables de salida (deformaciones, tensiones, reacciones,
temperaturas, flujos de calor) que se aproximen a los valores reales, por lo tanto, se requieren todas las
variables de entrada posibles (dependientes e independientes) del tipo fisicas, mecanicas y térmicas para
que la simulacién se aproxime a las condiciones de ensayo. Las distintas partes que conforman el sistema
de inyeccion de propelente se encuentran solicitadas, ya sea en régimen estacionario o transitorio, a distintas
cargas mecanicas (presion de gases y fluidos, pretensado, vinculaciones, vibraciones, cargas externas) y
cargas térmicas (conveccion del oxidante y combustible, conveccion y radiacion de los gases calientes) que
en conjunto originan una distribucion de tensiones y temperaturas compleja que requiere un proceso de
calculo extenso utilizando métodos numéricos.

La secuencia de célculo se debe aproximar al proceso real desde la puesta en marcha, que comprende
desde el montaje del motor en el banco de ensayo hasta la finalizacion de la prueba que tiene una duracion
de 5 segundos. Los resultados que se obtienen por simulaciéon FEM ayudan a visualizar las regiones del
motor que estdn mas solicitadas, para luego verificar si las propiedades del material utilizado en el disefio
(tension admisible y temperatura maxima/minima de servicio) verifican los valores de simulacion.

Con el fin de validar los calculos y la simulacién, al momento de realizar el ensayo, se utilizan
dispositivos de medicion para determinar deformaciones (strain gage), reacciones de vinculo (celdas de
carga), presiones (sensores de presion) y temperaturas en regiones especificas del motor (termocuplas).

Departamento de Ingenieria Aeroespacial - Facultad de Ingenieria - UNLP



CAIA7 259

TRANSPORTE

AEREO

Departamento de Ingenieria Aeroespacial - Facultad de Ingenieria - UNLP



7mo Congreso Argentino de Ingenieria Aeronautica

ESTIMACION DE EMISIONES DE DIOXIDO DE CARBONO EN
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RESUMEN

El incremento en las operaciones aéreas genera desafios medioambientales, siendo las emisiones de
dioxido de carbono (CO2) uno de los principales. Durante 2022, Colombia experimento un incremento
del 57,2% en el numero de pasajeros transportados respecto al ario previo. Ante este panorama, el
presente trabajo se enfoca en cuantificar las emisiones de CO2 producidas por aeronaves en el espacio
aéreo de Bogotad, basandose en datos proporcionados por el sistema ADS-B in terrestre. Estos datos se
emplearon para calcular el consumo de combustible utilizando la base de datos de rendimiento de
aeronaves (BADA). Posteriormente, se estimaron las emisiones de CO2 y se representaron en un mapa
de Bogotd, facilitando una comparacion con el Indice Bogotano de Calidad de Aire (IBOCA).
Finalmente, se implemento un algoritmo de random forest con el propdosito de predecir futuros niveles
de CO2 en la ciudad a partir de altitud y latitud y longitud."

Palabras clave: ADS-B, CO2, prediccion, contaminacion, aeronaves.
INTRODUCCION

El rapido crecimiento del sector aéreo, potenciado por la recuperacion post-pandemia, ha llevado a un
aumento significativo en las operaciones aéreas a nivel global. Solo en Colombia, el nimero de pasajeros
transportados se increment6 en un 57,2% en 2022 en comparacion al afio previo. A pesar de los evidentes
beneficios econdmicos, este crecimiento conlleva desafios medioambientales. Uno de los problemas
mas relevantes es el incremento en las emisiones de didxido de carbono (CO2) producidas por las
aeronaves [1].

Mientras las aeronaves operan, no solo generan CO2, sino también una variedad de compuestos
quimicos, como vapor de agua (H20), 6xidos nitrosos (NOx), y muchos otros. Estos contaminantes,
dependiendo de la fase operativa de la aeronave y del combustible consumido, pueden afectar
significativamente la calidad del aire en las ciudades cercanas a aeropuertos. En Bogota, para
monitorizar y actuar ante la contaminacion, se ha implementado el indice Bogotano de Calidad de Aire
(IBOCA). Este indice, mediante sensores distribuidos en la ciudad, mide en tiempo real la calidad del
aire, incluyendo la cantidad de particulas PM2,5 y PM10, que poseen un marcado impacto en la salud
humana, esto lo que nos indica es la cantidad de particulas con diametro aerodindmico menor que 2,5
micrémetros y 10 micrémetros respectivamente [2], [3].

Para abordar la problematica de las emisiones en el espacio aéreo de Bogota, este estudio se centra en
el uso del sistema ADS-B. A través de este sistema, es posible recopilar datos esenciales de las
aeronaves, como su posicion y nivel de vuelo. Al integrar estos datos con la base de datos de rendimiento
de aeronaves (BADA), se pueden estimar los niveles de combustible y, consecuentemente, calcular las
emisiones de CO2 mediante un factor definido por la OACL. [4].

El sistema ADS-B es un sistema de vigilancia automatico que permite la recopilacion de datos de las
aeronaves sin la intervencion de un operador. Dependiendo de sistemas a bordo, como el de navegacion
global por satélite, transmite informacion como identificador de la aeronave, posicion, y rumbo [5], [6].
Esta compuesto por dos componentes principales: el ADS-B OUT, que procesa y transmite los datos de
la aeronave, y el ADS-B IN, encargado de la recepcion de datos en tierra y potencialmente en otras
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aeronaves. Este sistema ha sido respaldado por la Administracion Federal de Aviacion (FAA) como un
avance significativo para la gestion del trafico aéreo [7], [8]. Para superar las limitaciones de rango
visual, especialmente en zonas con obstrucciones, se ha integrado el uso de satélites, garantizando una
transmision efectiva de la sefial entre la aeronave y las estaciones receptoras en tierra [9]. La Figura 1
presenta los actores clave involucrados en el funcionamiento del sistema ADS-B.

°
o
°

° B
°
°
°© GNSS Satellite with
sate'L'Lites\# é: : ADS-B reciever
o ° °
o ° o

\ Aircraft with / -
—~ 1090 ES transponder o —
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ground stations

Secondary
radar

..................................

facility

Figura 1. Actores principales del sistema ADS-B [10], [11].

Los datos provenientes del sistema vienen contenidos en un mensaje o trama con una longitud de 112
bits separados en 5 bloques, cada una de estas secciones tienen asociadas un numero de bits que permite
identificar de que estd compuesta como se puede evidenciar en la tabla 1 [12]. La Unidad Administrativa
Especial de Aeronautica Civil (UAEAC) ha regulado el uso del sistema ADS-B en la frecuencia 1090
MHz en Colombia. Para capturar estos datos, se requieren antenas omnidireccionales y receptores
basados en Software Defined Radio (SDR). Aunque hay plataformas con redes de antenas disponibles,
su acceso completo puede ser costoso. Por ello, esta investigacion empled una antena y receptor propios,
utilizando MATLAB para procesar las sefiales y obtener los datos directamente [13].

Tabla 1. Composicion de las tramas ADS-B [6].

Bit No. Bits Abreviaciéon Informacién
1-5 5 DF Downlink format
6-8 3 CA Transponder Capability
9-32 24 ICAO ICAO aircraft address
33-38 56 ME Message, extended squitter
(33-37) (&) (TC) (Type code)
89-112 24 PI Parity/Interrogator ID

La Base de Datos de Rendimiento de Aeronaves (BADA, por sus siglas en inglés), es una herramienta
esencial en el analisis y modelado de operaciones aéreas. Desarrollada y mantenida por la Organizacion
Europea para la Seguridad de la Navegacion Aérea (EUROCONTROL), BADA proporciona
informacion detallada sobre el rendimiento de las aeronaves, incluyendo aspectos como el consumo de
combustible en distintas fases del vuelo. Esta base de datos se ha convertido en una referencia en la
industria aerondutica, permitiendo a investigadores realizar estimaciones precisas sobre emisiones y
otras variables operativas.
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El principal objetivo de esta investigacion es estimar las emisiones de CO2 originadas por las
operaciones aéreas en el acropuerto El Dorado de Bogota. Para ello, se integran los datos del sistema
ADS-B con la Base de Datos de Rendimiento (BADA). Ademas, se propone un modelo de machine
learning para predecir los niveles de CO2 en ubicaciones geograficas especificas, y se valida esta
estimacion mediante comparacion con las mediciones del Indice Bogotano de Calidad de Aire (IBOCA).

METODOLOGIA

El desarrollo de este proyecto se basé en la metodologia CRISP-DM, un modelo de proceso para la
mineria de datos que consta de seis fases iterativas, mostradas en la Figura 2. Este enfoque es
especialmente adecuado dada la relevancia actual de la ciencia de datos[14].

ENTENDIMIENTO ENTENDIMIENTO
DEL NEGOCIO DE LOS DATOS

PREPARACION
DELOS

DATOS %
7

DESPLIEGUE | =

EVALUACION

MODELADO

Figura 2. Fases de la metodologia CRISP-DM [15].

Para el desarrollo de la presente investigacion se implementaron las fases del modelo de la siguiente
manera:

Fase 1: Durante esta etapa, se establecio el uso del receptor ADS-B IN operando a 1090 MHz y se
implement6 un decodificador en el software Matlab. La recoleccion de datos se realizd entre el 25 de
marzo y el 1 de abril de 2023. La antena se situo en las instalaciones de la Fundacion Universitaria Los
Libertadores, Bogota. Para el andlisis de datos, se opt6 por el lenguaje de programacion Python.

Fase 2: En esta etapa, se procesaron y revisaron los datos ADS-B recopilados de las aeronaves. Se
identificaron y descartaron datos que no eran relevantes para el estudio. Una tarea crucial fue determinar
como vincular estos datos con la base BADA; esto se logro asociandolos con el nivel de vuelo de las
aeronaves. Se hizo hincapié en asegurar que las aeronaves estuvieran representadas en BADA, para
garantizar la integridad y exactitud de la investigacion.

Fase 3: La calidad de los datos es fundamental para el éxito de cualquier proyecto de ciencia de datos.
Se abordaron posibles errores y anomalias originados durante la recepcion y decodificacion de los
mensajes ADS-B. Ademas, se estandarizaron los datos para asegurar coherencia en las fases posteriores.
Fase 4: Se implemento el algoritmo de aprendizaje supervisado random forest. Este modelo se entreno
y ajustd para optimizar sus predicciones. A lo largo de esta fase, se generaron diversas visualizaciones,
como graficos y mapas, para representar y comprender mejor los resultados obtenidos. [16].

Fase 5: Una vez desarrollados los modelos, se evaluaron en funcion de su precision y relevancia. Se
realizé el error cuadratico medio (MSE) como métrica principal para determinar la prediccion del
modelo, por otro lado, se cotejo con el Indice Bogotano de Calidad de Aire (IBOCA)).

Fase 6: Con resultados validados y de alta calidad en mano, se avanzo al analisis final. Se proponen
iniciativas basadas en estos andlisis, buscando no solo mitigar el impacto de la contaminacion, sino
también implementar sistemas de monitoreo a largo plazo.
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RESULTADOS Y DISCUSION

Durante el periodo de recoleccion de datos, se registraron un total de 660 vuelos que operaron en el
espacio aéreo de Bogota, ya sea llegando o partiendo del acropuerto El Dorado. Las trayectorias de estos
vuelos pueden visualizarse en la Figura 3. Es notable que existe una mayor concentracion de vuelos en
cuatro localidades especificas: Fontibon, Kennedy, Barrios Unidos y Usaquén. Estas areas representan
puntos criticos que merecen especial atencion en el marco de este estudio.

I/

"'Juefta Grande

L.Jfa punta

_/' Siberia ( \_,T;xfi' o

\'\

SieteTrojes I.al-'ln-rlda_. 50‘?\' Ny
B A . D . e IR, T
N Fe .
i Funza El Hato \ 5
: Ny, 1 Localidad Engativ
i =" W A

Mosquera

Localidad Puente \ L & e
Arandac Jocalidad Santa ey A
4 R

y
Localidad Lat
" JCandelaria

- i
st

e | o
= L La Despensa—
b TLD e e

Dl Aealidacd Bl ania’

Figura 3. Rutas seguidas por las acronaves durante su paso por Bogota.

Después de establecer la trayectoria de cada aeronave, se determiné el tiempo transcurrido en los
distintos niveles de vuelo sobre Bogota para cada trayecto, tal como se detalla en la Figura 4.

200 1

180 -

160 -

1440 A

Nivel de vuelo

120 1

100 -

Haora

Figura 4. Nivel de vuelo vs hora para la aeronave con codigo ICAO24 008129
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Después de determinar el tiempo de vuelo para cada aeronave, se consulto la tabla de rendimiento
BADA correspondiente a dicho modelo, como ilustra la Figura 5. A partir de esta informacion, se
identificd el consumo de combustible durante el ascenso, por minuto y nivel de vuelo. Posteriormente,
se multiplicd dicho consumo por el tiempo de ascenso detectado por la antena ADS-B. La conversion a
emisiones de CO2 se baso en un factor estipulado por la OACI, que establece que por cada kilogramo
de combustible Jet A1 consumido, se liberan 3,16 kilogramos de CO2. Con estos datos de emisiones y
las rutas previamente definidas, se generé un mapa de calor, visualizable en la Figura 6. En este mapa,
las areas con alta densidad de CO2 se destacan en tonalidades rojas, mientras que las de menor densidad
se muestran en tonos azules.

BADA PERFORMANCE FILE May 06 2018

AC/Type: A320_|

FL | CRUISE CLIMB

TAS fuel TAS ROCD fuel

[kts] [} 1 [kts] [fpm] I ]

1o hi 1o nom hi

a1 151 ) 2687 2164 1860 113.5 137 707 44.7
5 152 2672 2147 1842 112.5 138 723 44.3
10 153 2130 1825 111.4 144 7488 44.0
15 159 2210 1881 110.5 155 770 17.4
20 1g0 2193 1873 109.5 187 £24 17.4
30 230 26.9 32.7 38.3 le4 3166 2501 2130 1 1 230 935 8.7
40 233 26.9 32.7 38.3 218 3671 2418 107.1 233 95€ 3.6
€0 272 31.5 36.1 40.¢ 272 4186 3078 2512 104.5 272 126€ 3.4
30 280 31,5 36.2 40.§ 280 4027 29846 2382 100.4 280 1316 8.2

289 31.5 36.2 40.7 357 3667 2710 2223 88,4 34% 2072 8

297 31.5 36.2 40.7 367 3441 2060 4.3 35¢€ 2131 7.8
140 378 44,2 47.4 s0.% 378 3209 234 1382 90.2 36¢€ 219 7.6
160 389 44.1 47.3 s0.4 389 2972 2148 1719 86.2 377 2248 7.4
130 401 44. 47.2 EB0.4 401 2728 1951 1543 82.2 3gs 2306 7.2
200 413 43,9 47.2 50.3 413 248 1750 1362 78.3 400 2363 7
220 425 43.7 47 50.2 425 2227 1545 1178 74.4 41 2418 6.8
240 438 43.8 48.9 50.2 432 1969 1337 991 70.5 428 2472 6.7

Figura 5. Ejemplo de tabla de rendimiento BADA para A320.

La Figura 6 ilustra que en localidades como Fontibon y Kennedy, los niveles de CO2 alcanzan
aproximadamente 15 toneladas por semana. En contraste, zonas como Barrios Unidos y Usaquén
registran cerca de 12 toneladas en el mismo periodo. Es relevante sefalar que estas areas de Bogota
coinciden con altas densidades poblacionales, en gran parte atribuibles a la presencia de numerosas
industrias y centros educativos como universidades. Esta concentracion de actividad y poblacion puede
intensificar los impactos ambientales y de salud relacionados con las emisiones de CO2.
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Flgura 6. Mapa de calor de la concentracmn de CO2 que se tiene para la cmdad deBogota

Al contrastar las estimaciones de emisiones de CO2 con el Indice Bogotano de Calidad de Aire (IBOCA)
presentado en la Figura 7, se evidencia una correlacion notable. Las estaciones de medicion localizadas
en las localidades de Fontibon y Kennedy registran altos valores de particulas PM2.5 (particulas con
diametro menor o igual a 2.5 micrometros) en el ambiente, lo que indica una calidad del aire deteriorada
0, en términos técnicos, "regular". Por otro lado, las estaciones situadas en las localidades de Barrios
Unidos y Usaquén reflejan una concentracion menor de estas particulas, lo que se traduce en una calidad
del aire catalogada como "moderada". Este analisis subraya la consistencia entre las emisiones estimadas
de CO2 derivadas de las operaciones aéreas y las mediciones reales de calidad del aire en Bogota,
resaltando la influencia significativa del trafico aéreo en la salud ambiental de la ciudad.
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Figura 7. Mapa del Indice de Calidad de Aire Bogotano (1 de abril de 2023) [17].

Después de establecer una solida base de datos, se desarrolld e implement6é un modelo de aprendizaje
automatico basado en el algoritmo Random Forest. Las variables de entrada utilizadas para entrenar este
modelo incluyeron la altitud, latitud, longitud y el combustible consumido por las aeronaves. El

Departamento de Ingenieria Aeroespacial - Facultad de Ingenieria - UNLP



266 CAIA7

J. Daza, C. Lozano, P. Melo, J. Orduy, D. Aldana, E. Vacca 7mo Congreso Argentino de Ingenieria Aeronautica

proposito primordial de este modelo es pronosticar los niveles de emisiones de CO2 en ubicaciones
geograficas especificas, proporcionando asi un medio para identificar con mayor precision las areas
propensas a experimentar altas concentraciones de CO2. Una vez entrenado el algoritmo, se procedio a
calcular el Error Cuadratico Medio (MSE, por sus siglas en inglés, 'Mean Squared Error'). E1 MSE es
una métrica de evaluacion que mide la cantidad promedio de error entre los valores reales y las
predicciones hechas por el modelo. Esencialmente, cuantifica cudn cerca estan las predicciones del
modelo a los valores reales. Un MSE de 0 indicaria predicciones perfectas, mientras que un valor mas
alto indica un mayor error en las predicciones [16]. El resultado obtenido fue un MSE de 7212,52 Kg.
Esto significa que, en promedio, las predicciones del modelo se desviaron en 7212,52 Kg respecto a los
valores reales de CO2. Teniendo en cuenta el orden del CO2 el MSE indica un error aproximado del
1%, indicando que el modelo tiene una buena prediccion de los niveles de CO2 en un punto geografico
sobre la ciudad de Bogota.

Finalmente, se realiz6 una proyeccion de las emisiones de CO2 en la ciudad a una altitud de 50 ft, cuyos
resultados se presentan en la Figura 7. Es notorio apreciar una consistente correlacion entre los datos
estimados previamente y las cifras pronosticadas por el modelo. Dado que la altitud es menor, las
emisiones de CO2 tienden a ser reducidas, especialmente atribuible a las maniobras de despegue de las
aeronaves. Especificamente, en zonas criticas como Fontibon y Kennedy, se registran concentraciones
de CO2 alrededor de 12 toneladas. Por otro lado, en localidades como Barrios Unidos y Usaquén, las
concentraciones se reducen a aproximadamente 5 toneladas. Esta informacion subraya la influencia
significativa de las operaciones aéreas en la calidad del aire local, especialmente en areas cercanas al
aeropuerto, y destaca la relevancia de monitorear y gestionar adecuadamente estas emisiones para
proteger la salud publica y el medio ambiente.

Vr i o o . : | lidad Sa0 i A 4
Figura 8. Mapa de calor obtenido por medio de las predicciones del modelo de regresion lineal.

B vl

CONCLUSIONES

El aumento en el nimero de operaciones aéreas en el Aeropuerto El Dorado tiene un efecto directo en
las emisiones de CO2 sobre la ciudad de Bogota. Esta investigacion demuestra que las localidades
cercanas al aeropuerto, como Fontibon y Kennedy, son las mas afectadas, registrando las mayores
concentraciones de CO2.

La combinacion del sistema ADS-B con la base de datos de rendimiento BADA demostro ser efectiva
para calcular las emisiones de CO2 provenientes de aeronaves. La correlacion entre estos datos y el
Indice Bogotano de Calidad de Aire (IBOCA) valida la precision y utilidad de estas herramientas para
investigaciones similares.

La implementacion del modelo de Random Forest permitio predecir con precision las emisiones de CO2
en diferentes zonas de Bogota en funcion de la altitud, latitud, longitud y consumo de combustible de
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las aeronaves. Estas predicciones son esenciales para anticipar areas de potencial deterioro en la calidad
del aire y tomar medidas proactivas.

Las plataformas como IBOCA son vitales para el monitoreo en tiempo real de la calidad del aire. Las
comparaciones con datos estimados proporcionan una vision mas completa de la situacion ambiental, y
enfatizan la necesidad de tener sistemas robustos de monitoreo para proteger la salud de los ciudadanos
y el medio ambiente.

Seria util ampliar este estudio a otros aeropuertos en Colombia y analizar el impacto de diferentes tipos
de aeronaves en las emisiones de CO2. Ademas, se podria investigar mas a fondo la relacion entre las
emisiones de CO2 y otros contaminantes del aire, como los 6xidos de nitrégeno y las particulas PM2.5
y PM10, para obtener una imagen mas completa del impacto ambiental de las operaciones aéreas.

Las conclusiones obtenidas reafirman la necesidad de adoptar medidas para mitigar el impacto de las
emisiones de las aeronaves, especialmente en areas densamente pobladas cerca de aeropuertos. Estas
medidas podrian incluir tecnologias mas limpias, mejores practicas operativas, y la promocion del
transporte sostenible.
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RESUMEN

Tras el impacto del COVID 19 en la aviacion, se prevé un aumento anual de 4.4% en el trafico aéreo
mundial, junto con esto, un aumento en el ruido cerca a los aeropuertos y rutas de navegacion, generando
una grave afectacion en la salud humana incrementando el riesgo de padecer enfermedades como:
pérdida de audicion, trastornos del suefio, cambios de humor, problemas cognitivos en nifios y
problemas cardiovasculares. En Colombia, la Unidad Administrativa Especial de Aeronautica Civil
(UAEAC) establece limites de ruido en aeropuertos y rutas basandose en la normativa internacional de
la Organizacion de Aviacion Civil Internacional (OACI), esta investigacion se enfoca en el trafico aéreo
y una estimacion del ruido acumulado por las aeronaves que operan sobre la ciudad de Bogotd mediante
la toma de datos con una antena ADS-B y la metodologia CRISP-DM para modelar y mapear las rutas
y hacer una estimacion de la acumulacion de ruido de las aeronaves. Los resultados mostraron que los
sectores de la ciudad expuestos a un alto nivel estimado de ruido son: Suba, Engativa, Usaquén,
Fontibon, Teusaquillo, Puente Aranda, Kennedy, Bosa y Barrios Unidos, debido a su cercania con el
aeropuerto o rutas aéreas y teniendo similitud con un estudio de la UAEAC en 2018. Esta investigacion
permite identificar zonas vulnerables, disefiar estrategias de prevencion y deteccion temprana de
problemas relacionados. Esta es una metodologia para estimar el ruido basados en el sistema ADS-B.

Palabras clave: ADS-B, AEROPUERTO, IMPACTO POTENCIAL, NAVEGACION, SALUD.

INTRODUCCION

Gracias al rapido crecimiento que ha experimentado la industria de la aviacion en los afios posteriores a
la pandemia del COVID-19, la revista de predicciones Deloitte pronostica que para finales del afio 2023
o comienzos del 2024 el trafico mundial de aeronaves presente los mismos niveles que en la época de
prepandemia, y que a partir de alli crezca un 4.4% anual [1], [2]. Como resultado a esto, las aerolineas
a nivel mundial presentardn un aumento en el nimero de vuelos, lo que a su vez genera que tenga que
expandir su flota de acronaves. Al presentarse un aumento tan significativo en el trafico aéreo mundial,
el padecimiento ciertas enfermedades, vinculadas al ruido de las aeronaves, empezaran aumentar,
generando un deterioro en la calidad de vida de las personas que vivan en las cercanias de terminales
adreas o rutas aéreas, 0 en personas que se vean expuestas a este ruido de forma constante.

De las enfermedades mas significativas que se pueden resaltar cuando se habla de este ruido
caracteristico, se pueden rescatar tres, las cuales se han relacionado de forma directa a estas fuentes de
ruido, las cuales son la pérdida de la audicion, mal humor y perturbacion en el suefio [3]. Sin embargo,
esta forma de ruido ha presentado una vinculacion indirecta, pero con una fuerte relacion a problemas
de salud como problemas cardiovasculares, discapacidades cognitivas en nifios, resultados adversos en
nacimientos, desordenes metabolicos y problemas de salud mental [3].

En zonas aledafias a aeropuertos, se estima que el ruido promedio dentro de las edificaciones puede
llegar a superar los 87 dB al paso de las aeronaves, este valor se encuentra drasticamente por encima
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del limite en el cual los efectos a la salud empiezan a ser significativos, el cual se ha establecido en
45dB, a partir de este limite la salud de las personas comienza a sufrir una disminucion considerable, lo
cual con un trafico aéreo mayor hara mas evidentes las enfermedades antes mencionadas [4]—[7].Este
tipo de estudios junto uno hecho por Caballol [8] han logrado establecer a las aeronaves como una fuente
puntual de generacion de ruido.

Actualmente hay dos formas que prevalecen a la hora de medir el ruido que es producido por una
aeronave; la primera, es por un evento individual, el cual, como su nombre lo indica, describe el ruido
de un solo avion mientras que la segunda mide los niveles de ruido en una localizaciéon determinada por
un periodo de tiempo [3], [9].

De estas enfermedades ya mencionadas, aquellas que han sido ampliamente estudiadas son la pérdida
auditiva y la perturbacion del suefio, de las cuales, segun la Organizacion Mundial de la Salud (OMS),
la que presenta mayor afectacion en la vida cotidiana de las personas ocasionado gran irritabilidad y
bajo rendimiento laboral es la perturbacion del suefio; la cual es un tipo de alteracion del suefio que se
encuentra altamente vinculada a la presencia de niveles altos de ruido de forma discontinua, en este
caso, de aeronaves, produciendo que llegar a un estado de suefio profundo sea considerablemente mas
dificil, volviendo a las personas propensas a despertarse de forma continua a lo largo de la noche, de
aqui se deriva el mal humor, el cual es un estado mental el cual surge cuando se presenta algtin tipo de
perturbacion en la actividad que se esté desarrollando, en este caso, la perturbacion se encuentra al
momento de dormir [3], [10].

Por otro lado, una serie de estudios en aeropuertos de China [11] han concluido que aquellas personas
las cuales se encuentran cerca a esta fuente de sonido, como en aquellas personas que trabajan en
terminales aéreas, dichas investigaciones sugieren que entre mas cercana se encuentre un persona al
ruido de la aeronave, la perdida de audicion en esta sera mucho mayor, sin embargo esto no quiere decir
que el estar lejos de un aeropuerto o terminal aérea libre a las personas de sufrir pérdida auditiva, un
estudio hecho en Taiwan [5] manifestd que estudiantes de una escuela ubicada bajo una ruta de
navegacion aérea, presentaron una pérdida enorme de la audicion.

La percepcion del ruido generado por las aeronaves y el incremento de personas con enfermedades
ligadas a esta fuente de ruido, cobraron gran importancia desde el afio 2020, afio desde el cual gran parte
de la poblacion de vio obligada a pasar gran parte del tiempo en sus casas, esto por las restricciones
debidas al COVID-19, cuando el estilo de vida cambio, las personas empezaron a sentir mas este tipo
de ruidos, al cual se le suma un estudio realizado por Airbus el cual menciona que el mundo cuenta
actualmente con 47 megaciudades, donde el 90% de estas tienen vuelos intercontinentales [3], [12].
Esto ha generado una gran preocupacion en los organismos encargados de controlar la aviacién civil a
nivel mundial, a raiz de esto, la Organizacion de Aviacion Civil Internacional (OACI) por medio de su
Anexo 16 [13] define los niveles de ruido permitidos en las aeronaves, por medio de este mismo anexo
la OACI a establecido, en su documento 9911, la forma en que debe ser caracterizado el ruido generado
por las aeronaves en los alrededores de las terminales aéreas, esto con el fin de conocer la magnitud y
extension en las zonas aledafias [14]. De igual forma, la Unidad Administrativa Especial de Aeronautica
Civil (UAEAC) establece los niveles permitidos de ruido permitidos en Colombia en el RAC
(Reglamento Aeronautico Colombiano) [15].

Los diferentes organismos internacionales, en su carrera por disminuir el ruido producido por las
aeronaves, han desarrollado diferentes metodologias y normas para lograr la reduccion del ruido
generado por las aeronaves en los aeropuertos; puesto que gran parte de la magnitud del ruido
proveniente de aviones va a depender del tipo de aeronave, fase de vuelo y manipulacién del piloto, esto
produce que los efectos negativos en la salud de las personas se puedan ver incrementados.

Estas normativas no solo van para aviones subsonicos comerciales, se espera que este tipo de normas y
metodologias sean aplicables a la futura flota de aviones supersonicos comerciales. [16]. El protocolo
de Radiodifusion envia los datos de identificacion, origen, destino, posicion, velocidad y rumbo de la
aeronave a la estacion o antena ubicada en tierra, esto lo hace con una mayor precision con la que los
hacen los sistemas de vigilancia de radar primarios y secundarios. Su implementacién se basa en
aumentar la seguridad, eficiencia y la capacidad de la gestion del trafico aéreo de un territorio [17].
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Este trabajo se enfatizd en la recoleccidon, procesamiento y analisis de datos obtenidos a partir de una
antena ADS- B para determinar visualmente mediante heatmaps y mapas de transito aéreo, los sectores
que presentan una mayor acumulacion de trafico aéreo y una acumulacion estimada de ruido debido a
las rutas de navegacion del Aeropuerto Internacional El Dorado de la ciudad de Bogotd; esto con la
finalidad de determinar cuales son las localidades que presentan un alto potencial de impacto acustico
para la salud humana de sus habitantes, debido a la alta densidad de aeronaves y a la aglomeracion
estimada de ruido sobre estas. Esta es una metodologia para estimar el ruido basados en el sistema ADS-
B.

METODOLOGIA

Esta investigacion se fundamenta en la aplicacion de la metodologia iterativa CRISP-DM, que se destaca
por su amplia aplicaciéon en proyectos e investigaciones que estan orientados a extraer informacion
importante a partir de un dataset o base de datos siguiente una estructura que asegura el cumplimiento
de los objetivos del proyecto. Esta particularidad le da a esta metodologia flexibilidad y adaptabilidad
para la gran mayoria de proyectos relacionados con el analisis de datos [18]-[20].

Para sacarle el maximo provecho a esta metodologia, se deben seguir una serie de etapas o fases. Para
iniciar, se procedid a la identificacion y entendimiento del problema con el fin de comprender la
extension de este y establecer de manera clara y precisa los objetivos, junto con esto, se analizo el estado
actual de la problematica y sus requerimientos, para asi hacer una planeacion de los procedimientos de
recepcion y recopilacion de datos. En la fase posterior, se procedié a hacer una revision, analisis y
estudio de los datos recolectados por la antena ADS-B de lunes a viernes de 2 a 6 de la tarde (UTC -5).
Dichos datos fueron recolectados mediante el programa “Airplane Tracking Using ADS-B Signals” de
MATLAB, que tabula los datos y genera un archivo de tipo texto. En la tercera etapa, se realizd una
clasificacion y ajuste de los datos, esto implico la eliminacion de los datos poco significativos mediante
un filtrado en Python, donde quedaron aproximadamente 73.000 datos ttiles para lograr obtener las
coordenadas de las rutas a la entrada y salida del Aeropuerto Internacional El Dorado. Luego, se gener6
un modelo de los datos, también en Python, aprovechando las librerias de Geopandas, Matplotlib y
Folium, las cuales generaron un plano de la ciudad de Bogota con las rutas que pasan por su area
metropolitana y municipios cercanos, al igual que un mapa de calor, brindando una representacion
grafica de la densidad y el nivel de utilizacion de estas rutas.

De esta misma forma, se obtuvo un heatmap con una estimacion de la acumulacion del ruido sobre la
ciudad de Bogotd, lo cual se logro con la ayuda de dos bases de datos, la ANP legacy data de la EASA
[21] y Aircraft Database de opensky network [22] que nos permitieron relacionar el numero ICAO con
el tipo y modelo junto con la matricula de las aeronaves, para asi identificar el tipo de motor y el ruido
promedio que estas generan en tres fases: lateral, en sobrevuelo y en aproximacion, arrojando un
heatmap con una estimacion de la acumulacion de ruido sobre la ciudad de Bogota.

RESULTADOS Y DISCUSION

El analisis de la produccion de ruido generado por las aeronaves en el area metropolitana de Bogotd y
Sus municipios cercanos nos proporciona una amplia vision de como la alta densidad de acronaves puede
generar altos niveles de ruido en los intervalos de mayor operacion del Aeropuerto Internacional el
Dorado. La combinacion de tecnologias como el sistema ADS-B y el procesamiento y analisis de datos
han permitido estimar la afluencia de aeronaves y por tanto, los niveles de ruido a los que son sometidas
ciertas areas de Bogota.

Al observar la Figura 1, se pueden observar las rutas utilizadas por los aviones para el despegue y
aterrizaje del Aeropuerto Internacional El Dorado y su respectivo recorrido sobre la ciudad, ademas de
las rutas aéreas que hacen unicamente sobrevuelo sobre la ciudad, estableciendo una base significativa
para la determinacion de las zonas con una posible produccion de ruido. Se estima que las localidades
de Bosa, Kennedy, Fontibon, Engativa, Usaquén y Suba podrian estar expuestas a un alto riesgo de
contaminacion acustica, ya que su cercania con el aeropuerto o con la trayectoria de vuelo de las
aeronaves las convierte en puntos criticos.
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Rutas aéreas sobre Bogotd y sus localidades.
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Figura 1. Rutas aéreas sobre Bogota y sus localidades [23].

De igual manera, pero con una posible menor afectacion por ruido de las aeronaves, se encuentran las
localidades de Puente Aranda, Teusaquillo y Barrios Unidos, ya que la frecuencia de sobrevuelo de las
aeronaves por estas zonas, es menor. Sin embargo, es importante mencionar que la contaminacion
auditiva no solo afecta a la ciudad de Bogota. En la Figura 2 se observa como los municipios cercanos
de Zipaquira, Cajica, Chia, Cota, Soacha, Madrid, Funza, Tenjo y Tabio, también tienen una significante
presencia del trafico aéreo, enfrentando una creciente vulnerabilidad que podria afectar la calidad de
vida de sus residentes.
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- Rutas aéreas sobre Bogotd y pueblos cercanos.
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Figura 2. Rutas aéreas sobre Bogota y pueblos cercanos [24].

Los mapas de calor o heatmaps, desempefian un importante papel en este analisis, ya que muestra la ruta
seguida por las aeronaves y resalta mediante colores los sitios mas concurridos, teniendo un papel
fundamental para la visualizacion y entendimiento del trafico aéreo, con dichos mapas, se podria hacer
un estudio para gestionar y si es el caso, reconfigurar el flujo de aeronaves por la ciudad, teniendo como
principal objetivo, reducir el trafico sobre las localidades de mayor vulnerabilidad.

En la Figura 3 y Figura 4 se resaltan las zonas con un mayor trafico aéreo mediante un heatmap, donde
los tonos rojo oscuro representan las zonas mas criticas en cuanto al trafico aéreo y la mayoria de ellas
se puede encontrar en las zonas cercanas al Aeropuerto Internacional El Dorado, coincidiendo con los
resultados mostrados por la Figura 1 y la Figura 2.
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Figura 3. Heatmap de los vuelos en la éludad de Bogota y sus pueblos cercanos [25].
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En cuanto a las zonas con tonalidades mas claras, representan zonas con un trafico aéreo moderado o
bajo, sin embargo, con el esperado aumento de flota de las aerolineas que operan el Aeropuerto
Internacional El Dorado y las que se espera que empiecen su operacion alli, se observara una progresiva
intensificacion del color en esas areas, pasando a ser zonas con una mayor vulnerabilidad.
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Flgura 4 Heatmap de 10s Vuelos en la ciudad de Bogota [26]

A través del analisis de datos, se identificaron 35 modelos de aeronaves diferentes que sobrevuelan la
ciudad de Bogota, entre las cuales se encontraron aviones de uso comercial, privado, militar y de estado.
De estos modelos, se destacaron 16 que representaron el 91% del total de aeronaves que transitaron
sobre la ciudad, sumando un total de 260 aeronaves pertenecientes a estos modelos especificos, esto se
puede observar en la Figura 5. En total, se pudo identificar un total de 283 aeronaves sobrevolando la
ciudad de Bogota, de las cuales, las aeronaves Airbus A320 representan el 36,04 % del trafico aéreo,
con un total de 102 aviones, seguidas de los Boeing 737 y 787 con un 22.7%.
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Figura 5. Modelos de aeronaves con mayor transito [27].
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Durante el procesamiento de datos se observo que algunos aviones de uso privado y militar (como el
Lockheed C-5 Galaxy y el Lockheed C-130 Hércules), no cuentan con informacion sobre sus
caracteristicas de emisiones auditivas, por lo tanto, estas aeronaves fueron omitidas para este estudio.
En la Figura 6, se observa claramente que los aviones clasificados como aviones comerciales de gran
envergadura, por ejemplo, el B747 y el A330, exhiben los niveles mas elevados de ruido en las fases
analizadas, superando claramente los 90 decibeles. Logrando identificar rangos de ruido que varian
desde 68.3 hasta 100 decibeles durante las maniobras de vuelo lateral, de 68.3 a 98 decibeles en las fases
de sobrevuelo y alcanzando un pico de 101.83 decibeles durante la aproximacion. Se identifico que los
aviones que generan menos ruido son los King Air E90, C90GT y el Piper PA-28, sin embargo, estos
solo representan el 3% de la totalidad del trafico aéreo que sobrevol¢ la ciudad de Bogota.

Nivel de ruido vs Tipo de aeronave
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Figura 6. Nivel de ruido vs. Tipo de aeronave [28].

En las Figura 7, Figura 8 y Figura 9, se encuentra de manera grafica una estimacion de la acumulacion
de ruido sobre la ciudad de Bogota; sin embargo, para poder observar las localidades de afectacion alta,
media y baja; es necesario referirnos a la Figura 1, ya que los colores en este hitmap no permiten
identificar de una manera clara las zonas; si utilizamos estas dos graficas, es posible observar de mejor
manera, aquellas zonas con una gran acumulacion.

Como se puede observar en la Figura 7, gran parte de la zona norte de la ciudad presenta zonas en donde
la estimacion del ruido percibido supera los 81 dB, lo cual era esperado ya que gran parte de las salidas
del Aeropuerto Internacional el Dorado se realizan por este sector de la ciudad, ademas, de que en esta
zona también se encuentra ubicado el Aeropuerto de Guaymaral, afectando las localidades de Usaquén,
Engativa y Suba.
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Figura 7. Heatmap de estimacion del ruido al norte de Bogota [29].

En la Figura 8, se observa en el marcador el Aeropuerto Internacional el Dorado y la acumulacion de
ruido en las zonas cercanas a este, las cuales comprenden las localidades de Engativa, Fontibon, Barrios
Unidos y Teusaquillo.

La mayoria de estas con una tonalidad rojo intenso nos indica el alto potencial de ruido producido por
aeronaves, coincidiendo con un estudio realizado por la Unidad Administrativa Especial de Aeronautica
civil realizado en el 2018 [30].
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Figura 8. Heatmap de estimacion del ruido en cercanias al aeropuerto [31].

En la Figura 9, se observa la zona de la ciudad al sur del aeropuerto, otro sector por el cual se realizan
las salidas del aeropuerto y en ocasiones debido a condiciones climaticas, también las entradas. Lo que
genera una gran afluencia de aeronaves trayendo consigo un gran potencial de acumulacion de ruido,
por lo que se puede observar que la mayoria de estas zonas se representan de color rojo. Estas localidades
son: Fontibon, Puente Aranda, Kennedy y Bosa.
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Este estudio no solo destaca la importancia de una buena gestion y planificacion del trafico aéreo sobre,
desde y hacia el aeropuerto, sino que también se manifiesta la necesidad de una reglamentacion efectiva
para los desafios que plantea la posible acumulacion de ruido. Con un enfoque renovado y toma de
decisiones responsables, es posible encontrar soluciones que minimicen las consecuencias negativas y
mejoren la calidad de vida de la poblacion. También, gracias los mapas generados, se observa la
importancia de una correcta eleccion para la construccion de una terminal aérea y sus rutas, con una
capacidad para anticipar y predecir los impactos que se puedan generar a futuro en la salud y en el
entorno, aplicando estrategias innovadoras que promuevan un equilibrio sostenible entre el desarrollo
de la aviacion y el bienestar de la poblacion.

CONCLUSIONES

El uso de heatmaps en esta investigacion presentan de manera visual aquellos sectores, sobre el area
metropolitana de Bogota y sus alrededores, que presentan una gran acumulacion de trafico aéreo y una
estimacion de la acumulacion de ruido, donde el color rojo muestra las zonas que cuentan con una mayor
acumulacion de trafico y de posible ruido, sectores se veran ampliamente afectados con una posible
ampliacion del aeropuerto El Dorado y de su actividad aérea. Lo que puede ayudar a que se planteen el
cambio de rutas aéreas para disminuir la congestion aérea dentro de la ciudad y el posible ruido que se
genere.

Para este caso se estimaron cudles serian las localidades que se ven mayormente afectadas por una
potencial influencia sonora de aeronaves por medio de la proyeccion de rutas aéreas de diferentes
aviones que operan en el aeropuerto El Dorado o que tiene una ruta sobre la ciudad, de las cuales las
que se encuentran en alto riesgo son las localidades de Bosa, Kennedy, Fontibon, Engativa, Usaquén y
Suba, y en municipios cercanos como Cota, Chia, Cajica, Zipaquira, Tenjo y Soacha. Mientras que en
los sectores de Puente Aranda, Teusaquillo y Barrios Unidos se tiene un menor impacto. Esto se ve
respaldado por los heatmap de estimacion de acumulacion de ruido que afirma que las zonas de mayor
afectacion son las cercanas al aeropuerto y/o a rutas aéreas, nombradas anteriormente.

Este tipo de analisis permite una deteccion temprana de zonas de alto potencial acumulativo de ruido,
lo que ayuda a que las diferentes entidades gubernamentales por medio de herramientas econdmicas y
de gran exactitud, puedan predecir y generar planes de contingencia, asi como una buena planificacion
y gestion del trafico aéreo, para los diferentes desafios que presenta actualmente la industria de la
aviacion civil comercial en términos de contaminacion auditiva. La facilidad con la que se pueden
realizar este tipo de andlisis e investigaciones, ayudan a la planificacion de nuevas ciudades, ampliacion
de aeropuertos o creacion de estos; asi como en la deteccion temprana de personas que se vean afectadas
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por una posible afectacion del ruido de las aeronaves, ayudando a la deteccion temprana de
enfermedades.
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Resumen

Los procesos asociados al transporte aéreo pueden modelarse como un encadenamiento de servicios. Tanto
la demanda como el tiempo de servicio al que se puede reducirse cada proceso del sistema productivo tiene
un comportamiento estructuralmente estocastico. Este hecho produce efectos sobre los modelos que se
aplican a su disefio y gestion.

El caso de la zona de check-in en las terminales aeroportuarias resulta indicativa de los distintos abordajes
posibles para el modelado de un servicio, que se diferencian por su capacidad de captura de su
comportamiento. En el presente trabajo se presenta el caso de un escenario de demanda en un periodo de
tiempo sobre una zona de check-in compuesta por una zona de espera y una de servicio, sobre la cual se
compara el efecto de la aplicacion de diferentes modelos para su dimensionamiento, en funcién de una
demora limite por unidad de demanda. Estos modelos son los propuesto por los manuales IATA ADRM 9
(2004), el IATA ADRM 11 (2022), la teoria de colas, y la simulacion numérica por eventos discretos (DES).
Se puede observar que existen caracteristicas diferenciales en los resultados, en las implicancias de disefo
y en el manejo tactico de la demanda que esta implicito. En la dimension del transporte aéreo como sistema
las orientaciones en el disefio y manejo tienen efectos mayores en los acropuertos periféricos. Por lo tanto,
es posible concluir que los modelos no son neutrales al respecto de la gestion de la infraestructura, y que
suponen condiciones generalizadas que producen efectos sobre su operacion.

El presente trabajo verifica a través de un caso, que las simulaciones por eventos discretos aplicadas a los
procesos del transporte aéreo permiten discernir entre distintas alternativas de disefio y gestion a través de
la consideracion de escenarios especificos: se presenta como una herramienta complementaria para la
generacion de valor a través del analisis de procesos.
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Introduccion

En términos generales, el disefo de los procesos en terminales aeroportuarias responde a tres dimensiones:
la topoldgica (que se expresa en el desarrollo arquitectdnico), la operacional (los procesos), y la de
desempefio (que se expresa en los costos derivados de su operacion y los niveles de servicio percibidos por
el pasajero). La respuesta dindmica sobre el espacio aeroportuario que se observa en las operaciones en las
terminales involucra multiples procesos encadenados, relaciones entre los individuos que las habitan,
equilibrios entre recursos puestos a su servicio y la experiencia de los usuarios, y finalmente, la variable
aleatoria.

El procesamiento de facturacion (Check-in) es un componente especifico dentro del sistema aeroportuario,
que compone a su vez la red de transporte aéreo, que representa un sistema de nivel superior. Cada proceso
componente podria reducirse a la interaccion de una unidad de demanda con un servicio, generando efectos
materiales, espaciales y temporales. En el caso de la facturacion los pasajeros en partidas se presentan en el
aeropuerto e inician el primer paso de proceso para la concrecion de un viaje aéreo. El proceso de facturacion
supone la disposicion de mostradores y puntos de despacho de equipaje. Una infraestructura de espera se
deriva de este proceso, que producira, en alguna medida, un tiempo de espera sobre la demanda que se
presenta (Stolletz, 2011). A su vez, sera necesario prever la integracion de este sector con el resto del
aeropuerto, con las superficies de circulacion y de servicios anexos al pasajero.

Por otro lado, la demanda, caracterizada por un ritmo de aparicion de pasajeros en el sector de facturacion,
no se comportara de manera independiente ni de la arquitectura del aeropuerto, ni de las operaciones de las
aeronaves, ni de su posicion dentro de la red de transporte aéreo que integra.

El disefio y operacion del aeropuerto estara condicionado estructuralmente por la resolucion de una tension
entre el abastecimiento de las demandas de servicio y la penalizacion econdomica que de €l derivan,
incluyendo los de la construccion de infraestructura. El servicio ofrecido a los pasajeros se mide por la
longitud media de la cola, el tiempo medio de espera o los niveles de servicio que un determinado porcentaje
de pasajeros espera por debajo de un determinado umbral (Graham, 2023). Los costos estaran asociados a
la magnitud del dimensionamiento.

Este trabajo analiza el proceso de check-in desde su dimensionamiento, planteando un escenario de demanda
que se asocia a la condicion de disefio de aeropuertos pequeios, del tipo periféricos, particularmente
afectados por la falta de economias de escala. Las observaciones que se realizaron son aplicables, en general,
al conjunto de procesos de la terminal de pasajeros de los acropuertos de este tipo.

Los procesos de desarrollo arquitectonico de terminales se encuentran condicionados por los
dimensionamientos que surgen de los analisis de proceso, en este caso sobre el check-in. En particular se
consideran las recomendaciones emanadas por [ATA (a través de ADRM 9, 2009, y ADRM 11, 2019 por
ejemplo), la aplicacion de la teoria de colas, y la simulacion numérica del proceso.

Desarrollo

Consideraremos al proceso de check-in manual, que se lleva adelante frente a un mostrador, después de
esperar un determinado tiempo en una zona de formacion de colas de espera. El acceso a este sector se
produce a través de un hall para vuelos en partidas que conecta la terminal con los medios de transporte
terrestre. La aparicion de individuos frente al sector produce la demanda de check-in. Esta tiene una
distribucion que tiene caracteristicas singulares que dependen de factores ajenos al servicio e incluye a la
variable aleatoria. Como generalidad se presenta una distribucion de Gauss que se extiende por un periodo
de tiempo del orden de tres horas previo al vuelo (Joustra, 2001).

La oferta de check-in esta dada por unidades de servicio que incluyen un agente que, por pasajero, tramita
su documentacion de embarque y despacha el equipaje que volara en la bodega de la aeronave que
embarcara. Su tiempo de servicio tipicamente esta representada por una distribucion exponencial con media
en la inversa del tiempo de servicio de referencia.
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El comportamiento que se observa es el propio de un fenémeno de formacion de cola de espera, con
eventuales periodos de saturacion en donde se acumula la demanda en dicha cola, para reducirse en
posteriores momentos de baja demanda.

Como modelo para el dimensionamiento de terminales, la entidad International Air Transport Association,
IATA, a través de su publicacion Airport Development Reference Manual, ADRM, propone un enfoque de
evaluacion de la capacidad y nivel de servicio de los procesos de la terminal de pasajeros de manera
desagregada en subsistemas. En particular, intenta relacionar un escenario de demanda y un nivel de servicio
con cantidades de oferta para satisfacer las condiciones de servicio.

El proceso de check-in se tomara como referencia general y como medio para la comparar distintos enfoques
metodoldgicos destinados al dimensionamiento del servicio.

Escenario de analisis

El comportamiento de un proceso puede observarse a través de sus efectos, que son una funcion dependiente
de las caracteristicas de la demanda. Por esta razon se adopta para el presente estudio un escenario tipo dado
por la una aeronave B737-800 en partidas, con un 100% de ocupacidn, configurado con 160 asientos de
clase econdmica. Estos pasajeros arriban de acuerdo al patron de referencia mencionado (Joustra, 2001;
Brause, 2020) que supone una desviacion estandar de 42 minutos asociada a una distribucion de Gauss cuya
media se produce 90 minutos antes del vuelo.

Este hecho permite realizar la definicion de una hora pico de disefio, dpso, de 84 pasajeros (52% de los
pasajeros tratados), y de una demanda en 30 minutos pico de disefo, dpso, de 45 pasajeros. Esta condicion
puede reflejar el caso de aeropuertos periféricos que reciben vuelos regulares desde aeropuertos centrales
como parte de esquemas de conexion de base diaria al respecto de la red de transporte aéreo.

Si se considera el perfil del servicio de check-in convencional (sin procesamiento previo a través de medios
electronicos), se adopta un tiempo medio de referencia de servicio de 150 segundos, observando una
distribucion de Poisson, en acuerdo a las referencias bibliograficas (Nagui 2017, entre otras). De estos 150
segundos, el despacho de equipaje propiamente dicho tiene tiempos medios que no superan los 30 segundos,
de acuerdo a la experiencia en aeropuertos que desagregaron esta tarea (bag-drop).

El tiempo de espera califica al nivel de servicio, LoS, y por tanto es necesaria la definicion de un limite que
como objetivo se espera no superar para la clase de pasajero servida, en este caso econdmica. Se adopta una
espera maxima objetivo por individuo menor a 20 minutos de acuerdo a IATA ADRM 11. El nivel de
servicio incorpora otras dimensiones que incluye a la disponibilidad de espacio por individuo, como
cuantificacion de la relacion de éstos con el espacio, que no se limita a ella.

Analisis de proceso

El nivel de utilizacion de los mostradores de check-in, que supone la produccion de un ntimero especifico
de tareas, es siempre menor a la unidad, porque esta sintetiza una condicion de posibilidad o imposibilidad
material como consecuencia de un fenomeno estacionario. Si a los mostradores les asociamos la zona de
espera, donde se forman las filas ordenadas de manera que los primeros que llegan son los que tienen
prioridad para ser atendidos, el conjunto puede acumular demanda a un ritmo que puede superar la capacidad
de procesamiento de los mostradores por periodos no estacionarios. Definimos sobre este conjunto,
siguiendo los usos de la industria, a través de dos parametros de dimensionamiento de la oferta: nimero de
mostradores, N, y cola maxima esperada, £, que cuantifica el espacio de espera en unidades por individuo.
Este proceso se desarrolla en general de forma no estacionaria, vale decir que el nivel de utilizacion de los
mostradores fluctia en el tiempo en funcidn del ritmo en el que se presentan los pasajeros en partidas,
provenientes de hall del aeropuerto dispuesto a este fin. Si el tiempo de demora en el proceso depende del
nivel de utilizacion, entonces este sera dependiente de la distribucion de la demanda. Cuando el nivel de
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demanda sobrepasa la capacidad de servicio, se acumulan individuos en la cola, y establece una postergacion
del servicio que se suma a la demora, efecto que se conoce como saturacion.

El modelo propuesto por ADRM 9 utiliza como entrada la demanda en hora punta de disefio, para establecer
una condicion de demanda en 30 minutos pico, dpso, a partir del cual determina un nimero de mostradores
recomendados de clase econdmica tal que se cumple con la condicion de nivel de servicio impuesta. El
resultado que arroja es de 4 mostradores.

El modelo propuesto por ADRM 11 propone que el numero de mostradores de clase econémica que cumpla
con la condicioén de nivel de servicio impuesta puede determinarse multiplicando la demanda sobre una
porcion de tiempo, dpso, por el tiempo de servicio, por un factor que es la inversa de la suma entre el nivel
de servicio y el tiempo de demanda, 30 min en nuestro caso. El resultado de este modelo aplicado a nuestro
caso de demanda es de 3 mostradores. Por otro lado, esta metodologia agrega la determinacion del nimero
maximo de individuos en la cola que surge del producto entre la cantidad de mostradores, y la relacion entre
el nivel de servicio y el tiempo de servicio. Para nuestro caso estima 12 individuos.

Por otro lado, si tomamos la Teoria de Colas podemos analizar la misma condicion de demanda para distinta
cantidad de mostradores. El modelo se aplica a condiciones estacionarias de demanda. En nuestro caso se
considera una demanda con distribucion exponencial, y un tiempo de servicio de check-in con distribucion
de Poisson. Corresponde a la notacién de Kendall M/M/1, para una condicion de tasa de servicios menor a
1.

Si tomamos 4 mostradores, el factor de utilizacion para esta condicion es de 93%, lo cual implica un numero
promedio de clientes en cola (espera de servicio) de 13, y una demora promedio de 8 minutos.

Si tomamos 3 mostradores, el factor de utilizacion que surge es de 113%, lo cual lo hace inaplicable.
Como modelo de contrastacion se desarrollaron simulaciones por eventos discretos (DES) a través de su
programacién computacional, considerando la introduccion de unidades de demanda (pasajeros) de acuerdo
a la distribucion de referencia, y tiempos de servicio de los mostradores con distribucion de Poisson. Este
modelo nos permitio obtener manifestaciones del comportamiento del sistema sobre la misma base temporal
de la demanda, de 180 minutos (donde se presentan mas del 95% de los pasajeros).

Los resultados muestran que para 4 mostradores, el tiempo de demora promedio es despreciable y el maximo
que puede registrarse no supera los 2 minutos. Por otro lado, el nimero de individuos en cola no supera los
2 pasajeros, con una distribucion de nivel de utilizacion de los mostradores que tiene un maximo de 65%.
Los resultados para 3 mostradores muestran un tiempo de demora promedio de 1,5 minutos con un maximo
por pasajero de 8 minutos. Por otro lado, se alcanza una magnitud de cola maxima de 8 individuos, con
factor de utilizacion de méxima de 85% desplazada 50 minutos del pico de demanda.

En la siguiente figura se muestran el esquema de inyeccion de eventos sobre el desarrollo temporal continuo
del proceso (eje vertical) de este caso. En amarillo se puede ver el seguimiento de un individuo particular,
en este caso el inyectado en el minuto 81,7 desde el inicio de la simulacion. La curva a la derecha muestra
la acumulacion de los individuos entrantes en la cola previo al mostrador, en funcion del tiempo.
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Los resultados para 2 mostradores registran una demora maxima de 50 minutos y 44 individuos en cola
como maximo, con factor de utilizacién que llega al 95% desplazando el servicio de pasajeros hacia la
frontera de cierre de la facturacion del vuelo. Se observa entonces una disfuncionalidad operativa a través
de este dimensionamiento.

Conclusiones

Con los resultados de la simulacion a la vista podemos observar que el ADRM 9 considera una condicion
de funcionamiento aproximadamente estacionaria, y por lo tanto asociada a aeropuertos con una escala y
demanda que habilitan una distribucion diaria con relativa continuidad. Si utilizamos como dato de entrada
la demanda prevista en nuestro escenario, el ADRM 9 muestra un sobredimensiona sistematico de la
cantidad de mostradores, que para la demanda de referencia resulta de 4 unidades. La magnitud en cuestion
es consistente con la teoria de colas aplicada a la misma condicidén, como se ve en la seccion anterior. Vale
decir que ambas reflejan una condicidn estacionaria de respuesta a la demanda. Como consecuencia, este
abordaje obtura la capacidad de concebir areas de espera, porque arriba a la conclusion que para la cantidad
de mostradores propuestos estas son despreciables. De hecho, no esta prevista su estimacion en el manual
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de referencia. Por lo tanto, el enfoque, que resulta conservativo en el dimensionamiento de mostradores,
determina un numero de ellos que si bien garantiza el nivel de servicio lo hace al precio de mayores costos
operativos y de infraestructura al aeropuerto, sin producir informacion sobre la relacion con los procesos
previos.

Si consideramos el ADRM 11 se puede observar que el modelo que propone es distinto al correspondiente
al ADRM 9, y que corrige el sobredimensionamiento. En el caso que nos ocupa entrega la recomendacion
de disponer 3 unidades para la demanda prevista, considerando periodos de tiempo en donde la tasa de
llegadas es mayor a la capacidad de servicio de los mostradores, en el contexto de una demanda pico dentro
de un patron temporal implicito. Para el caso de 3 mostradores, la cantidad de individuos en cola que prevé
son del orden de la que estiman las simulaciones.

Las simulaciones por eventos discretos permiten analizar el caso en el que se atienda la demanda de
referencia con 2 mostradores. Esta condicion muestra un fenomeno de produccién de demora por encima
del limite de 20 minutos establecido (LoS) por periodos prolongados de tiempo, al mismo tiempo que
muestra un desplazamiento de la demanda maxima y la cola maxima, proporcional al nivel de utilizacion,
de gran magnitud. Esto desplaza el periodo se servicio que se extiende hacia la frontera establecida por el
cierre del vuelo, produciendo eventualmente demora en su salida, y por lo tanto resulta disfuncional a la
operacion del aeropuerto. No obstante, este hecho no quiere decir que no existan medios de gestion del
proceso que permita la atenuacion de estos efectos hasta niveles aceptables.

Las simulaciones por eventos discretos (DES), que se produjeron en base a una herramienta de
programacion propia, muestran el comportamiento especifico de los procesos dentro de la terminal, de
manera desagregada como el caso que nos ocupa en este trabajo, pero también en su relacion articulada con
las operaciones del lado aire del aeropuerto. El impacto de este tipo de estudio se verifica, puesto que permite
establecer limites mas precisos de disefio bajo las condiciones singulares de demanda del aeropuerto.

El sobredimensionamiento de los parametros de referencia de los procesos de servicio impacta en el
desarrollo del ensamblaje productivo aeroportuario generando costos fijos y variables, no asociados a la
generacion de valor. Esta situacion elegida para el analisis, la que caracteriza a un aeropuerto periférico, es
la mas sensible del sistema aeroportuario de una red de transporte aéreo, y por lo tanto es menester regirlas
por enfoques holisticos orientados hacia la generacion de valor y al manejo tactico de la demanda. Por
ejemplo, la relacion arquitectonica con el Hall de Partidas es una via posible para la transferencia de
demanda en casos de congestion.

Se puede decir que para el caso que no se desplieguen medidas complementarias de manejo de la demanda
en el check-in, la configuracion tipica de aeropuertos periféricos, que necesiten atender aeronaves con
capacidad de 160 pasajeros como la de referencia, supone la disponibilidad de 3 puestos de check-in y la
adicion de un espacio de espera en cola que permita la formacion de una linea de al menos 8 individuos con
sus equipajes. La relacion con el Hall de Partidas resulta a priori desvinculada con este proceso, como
también la zona posterior al check-in, lo cual tiene efectos sobre el disefio.

Sin embargo, este dimensionamiento no puede prescindir del analisis de circulacion desde el hall de partidas
del aeropuerto, que serd una fuente de mitigacion de la demanda en condiciones no previstas y estard
integrada en el abordaje arquitectonico. Existen medios de atenuacion de los picos de demanda, que incluyen
los medios remotos de check-in, areas comerciales y de entretenimiento, entre otras. Esta relacion es una
directriz de disefio que permite soluciones orientadas a la produccion de valor, y que necesita contar con
medios técnicos para simular su comportamiento especifico. Es en este sentido que el modelado de la
terminal no resulta neutral al respecto de su operacion y es necesario considerar las hipotesis que subyacen
en su aplicacion, como las que se explicitan en el presente trabajo. En particular, este abordaje es
particularmente propicio como medio para buscar soluciones para la sostenibilidad funcional de pequefios
aeropuertos (Adler, 2013), tan importantes en la conformacion de redes de transporte aéreo.
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RESUMEN

El objeto del presente trabajo es evidenciar la interaccion entre los aeropuertos argentinos del sistema
nacional de aeropuertos (SNA) y sus entornos, a través de las servidumbres aeronduticas fisicas, es
decir las superficies limitadoras de obstaculos (SLOs). Estas ultimas son los instrumentos definidos en
la normativa de aplicacion segun mezcla de trdfico operativa y sistema de aproximacion a pista.
Dichas superficies han sido generadas por medio de una herramienta digital desarrollada “ad hoc”
por el GTA. Dicha herramienta permite el analisis en 3D y visualizacion en sistemas basados en
imdgenes satelitales, en funcion del tipo de operacion y los datos de infraestructura de los aeropuertos
en cuestion, proporcionados por fuentes de informacion oficial.

En el presente estudio se observan diferentes casos de afectacion por vulneracion de las SLOs,
considerando las areas proyectadas sobre el terreno por estas SLOs tanto dentro como fuera del predio
aeroportuario, prestando especial atencion a las areas que vulneran dichas superficies. Bdsicamente
se presentan casos donde se observan situaciones particulares que podrian generar riesgo a la
seguridad operacional.

Finalmente se presentan algunos indicadores sobre la relacion de vulneraciones en relacion al tipo de
superficies que afectan y su proximidad al eje de pista, sobre las dareas proyectadas por las SLOs y
sobre la necesidad de especial control en determinadas dareas en relacion a la seguridad operacional.
El desarrollo se realiza en funcion de la experiencia de trabajos desarrollados en GTA y de las
normativas de aplicacion dada por la Organizacion Aviacion Civil Internacional.

Palabras clave: Seguridad Operacional, Obstaculos, Superficies, SNA, SLOs.
INTRODUCCION

Si bien en Argentina se tienen contabilizados mas de 1200 campos de vuelos, solo son 56 los acropuertos
que hoy pertenecen al Sistema Nacional de Aeropuertos (SNA), cada uno de estos campos de vuelo
posee al menos una pista, motivos por el cual las operaciones de las aeronaves para las que estan
previstas necesitan sus correspondientes servidumbres para que las operaciones puedan llevarse a cabo
de forma segura.

La seguridad operacional es el concepto por el cual la aviacion entiende que la actividad que le es propia
no esta exenta de peligros y comprende que por ello es necesario que los riesgos asociados sean
reducidos y controlados a un nivel aceptable.

Teniendo en cuanta lo anterior, la identificacion de peligros es el primer paso y la base para una
evaluacion y posterior gestion de riesgos asociados, en este caso una fuente de identificacion de peligros
se puede generar como observacion de los objetos que se pueden transformar en obstaculos como
consecuencia de la vulneracion de las superficies que limitan el crecimiento en altura de los mismos
para proteccion del espacio aéreo necesario para llevar a cabo las operaciones previstas bajo el concepto
de seguridad operacional.

Para poder lograr identificar estos posibles obstaculos es necesario poder determinar las superficies
limitadoras de obstaculos (SLOs) y luego cruzar estos datos con los del terreno y objetos en el entorno
de afectacion, desde la UIDET-GTA-GIAI hemos desarrollado una herramienta digital de aplicacion
practica para poder trazar estas superficies por medio de parametrizacion en un entorno de lenguaje
Python, la cual es la base de este trabajo que intenta mostrar los resultados obtenidos en la aplicacion
de esta herramienta a los acropuertos de SNA.
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METODOLOGIA

El método seguido ha sido generar las SLOs de cada pista de los acropuertos del SNA con la herramienta
desarrollada, superponiéndolas con los entornos y cartografia de cada una por medio de visualizacion
de las misma con imagenes en un sistema de informacion geografica basado en imagenes satelitales
Google Earth, bajo determinadas hipétesis de desarrollo.

Las hipétesis sobre las que se desarrollo el trabajo son:

* Los datos de interés para poder desarrollar las SLOs como longitudes de pistas, coordenadas de
umbrales tipo de operacion son tomados de informacion oficial publicada en la pagina de la
Autoridad Nacional de Aviacion Civil (ANAC).

» La pista analizada no son todas las pistas que tiene cada aeropuerto sino la pista y sentido de
operacion principal y categoria de aproximacion correspondiente segun fuente mencionada
anteriormente.

» Lanormativa de referencia es la vigente y correspondiente de la Organizacion de Aviacion Civil
Internacional y las Regulaciones Argentinas de Aviacion Civil

* La SLOs estan generadas con GenSLO como archivos kmz (desarrollado en la UIDET-GTA-
GIAI)

6 Gensio - g &

Longitud: '7 Lawk Eewscom |
e = o
& AWY - Operacidn " RWY - Extremo. T punto Hedie
Ancho dePta: = - o
[Tivo de Aprocimecon [+ Clave ~
—
T [e— s

Figura 1. GenSLO para generacion de SLOs
Los aeropuertos, pistas y tipo de aproximacion considerados son los siguientes:

Tabla 1. Aeropuertos por pistas y operacion analizados.

Aeroparque SABE 13/31 PRECISION ILS CAT Il
Bahia Blanca SAZB 17L/35R PRECISION ILS CAT Il
Catamarca SANC 02/20 NO PRECISION
Cataratas Del Iguazu SARI 31/13 PRECISION ILS CAT |
Comodoro Rivadavia SAVC 25/07 PRECISION ILS CAT |
Concordia SAAC 04 /22 VISUAL
Conlara SAOS 02 /20 NO PRECISION
Cordoba SACO 19/01 PRECISION ILS CAT I
Corrientes SARC 20/02 PRECISION ILS CAT I
El Calafate SAWC 25/07 PRECISION ILS CAT |
El Palomar SADP 17/35 PRECISION ILS CAT |
El Turbio / 28 De Noviembre SAWT 24 /06 VISUAL
Esquel SAVE 23/05 PRECISION ILS CAT |
Ezeiza SAEZ 11/29 PRECISION ILS CAT Ill-A
Formosa SARF 22 /04 PRECISION ILS CAT |
General Pico SAZG 16/34 NO PRECISION
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General Roca SAHR 27 /09 NO PRECISION
Jujuy SASJ 34/16 PRECISION ILS CAT |
La Plata SADL 02/20 NO PRECISION
La Rioja SANL 21/03 PRECISION ILS CAT |
Malargiie SAMM 14 /32 NO PRECISION
Mar Del Plata SAZM 13/31 PRECISION ILS CAT |
Mendoza SAME 36/18 PRECISION ILS CAT |
Necochea SAZO 18/36 VISUAL
Neuquen SAZN 09/27 PRECISION ILS CAT Il
Parana SAAP 20 /02 PRECISION ILS CAT I
Paso De Los Libres SARL 18/36 VISUAL
Posadas SARP 20/02 PRECISION ILS CAT |
Puerto Madryn SAVY 06/24 NO PRECISION
Reconquista SATR 10/28 NO PRECISION
Resistencia SARE 21/03 PRECISION ILS CAT |
Rio Cuarto SAOC 05/23 PRECISION ILS CAT |
Rio Gallegos SAWG 25/07 PRECISION ILS CAT |
Rio Grande SAWE 26 /08 PRECISION ILS CAT |
Rosario SAAR 20 /02 PRECISION ILS CAT I
Salta SASA 02/20 PRECISION ILS CAT Il
San Carlos De Bariloche SAZS 29/11 PRECISION ILS CAT |
San Fernando SADF 05/23 PRECISION ILS CAT I
San Juan SANU 18 /36 PRECISION ILS CAT |
San Luis SAQU 01/19 NO PRECISION
San Martin De Los Andes SAZY 06/24 NO PRECISION
San Rafael SAMR 11/29 NO PRECISION
Santa Fe SAAV 21/03 PRECISION ILS CAT I
Santa Rosa SAZR 19/01 PRECISION ILS CAT |
Santa Teresita SAZL 18/36 NO PRECISION
Santiago Del Estero SANE 03/21 NO PRECISION
Tandil SAZT 19/01 PRECISION ILS CAT I
Tartagal SAST 02/20 NO PRECISION
Termas De Rio Hondo SANR 01/19 PRECISION ILS CAT Il
Trelew SAVT 25/07 PRECISION ILS CAT Il
Tucuman SANT 02/20 PRECISION ILS CAT II
Ushuaia SAWH 25/07 PRECISION ILS CAT |
Viedma SAVV 11/29 NO PRECISION
Villa Gesell SAZV 11/29 NO PRECISION
Villa Reynolds SAOR 06/24 PRECISION ILS CAT I

Si bien el aeropuerto de Junin pertenece al SNA no se ha tenido en cuenta en el analisis por estar fuera
de servicio.

Aplicando la herramienta GenSLO desarrollada a las pistas anteriores con las condiciones particulares
de cada una, se obtienen:
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Tabla 2. Aeropuertos y SLOs analizadas con GenSLO.

. Superficie afectada
Imagen satelital en planta

Aeropuerto :
Y . o H tal o
segun GenSLO Aproximacion | Despegue | Transicién :::::aa Cénica

Aeroparque S| S| SI S| S|
Bahia Blanca NO NO NO NO NO
Catamarca NO NO NO NO NO
Cataratas Del NO NO NO NO NO
Iguazu
Sl NO S| NO sl sl
Rivadavia
Concordia NO NO NO NO NO
Conlara NO NO NO NO NO
Cordoba NO NO NO SI NO
Corrientes NO NO NO NO NO
El Calafate NO NO NO S| S|
El Palomar S| S| S| NO NO
El Turbio / 28
De Noviembre NO St NO St St
Esquel NO S| NO S| S|
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. Superficie afectada
Imagen satelital en planta

s :
-~ e

Ezeiza NO NO NO NO NO
Formosa NO NO NO NO NO
General Pico NO NO NO NO NO
General Roca NO NO NO SI S|
Jujuy NO NO NO S| N
La Plata NO S| NO NO NO
La Rioja NO Sl NO Sl NO
Malargiie Sl NO NO S| S|
Mar Del Plata NO NO NO NO NO
Mendoza NO NO NO NO NO
Necochea NO NO NO NO NO
Neuquén NO NO NO S| S|
Parana NO NO NO NO NO
RO [2D e NO NO NO NO NO

Libres
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. Superficie afectada
Imagen satelital en planta

s :

Posadas NO NO NO NO NO
Puerto Madryn NO NO NO NO NO
Reconquista NO NO NO NO NO
Resistencia NO NO NO NO NO
Rio Cuarto NO NO NO NO NO
Rio Gallegos NO NO NO NO NO
Rio Grande NO NO NO NO NO
Rosario NO NO NO NO NO
Salta NO NO NO SI Sl
L s (2 sl NO NO sl sl
Bariloche
San Fernando S Sl Sl Sl NO
San Juan NO NO NO NO NO
San Luis NO NO NO Sl Sl
San Martin De
L5 AGTES SI Sl NO SI Sl
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Imagen satelital en planta
segun GenSLO

Aeropuerto

San Rafael

Santa Fe

Santa Rosa

Santa Teresita

Santiago Del
Estero

Tandil

Tartagal

Termas De Rio
Hondo

Trelew

Tucuman

Ushuaia

Viedma

Villa Gesell

Villa Reynolds
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Horizontal
A i D T C
S e Interna

S|

NO

NO

NO

NO

NO

NO

NO

NO

NO

N

NO

NO

NO

NO NO Sl NO
NO NO NO NO
NO NO NO NO
NO NO NO NO
NO NO NO NO
NO NO NO NO
NO NO N N
NO NO NO NO
NO NO NO NO
NO NO NO NO
N NO N N
NO NO NO NO
NO NO NO NO
NO NO NO NO
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RESULTADOS Y DISCUSION
Como resultado del andlisis anterior se pueden observan que se han analizado 55 pistas, de los

aeropuertos del SNA, de las mismas un total de 21 presentan vulneraciones en algunas de sus superficies
segun las particularidades que se muestran en los siguientes graficos.

Pistas con vulneracion de obstaculos

21;38%

M pistas sin vulneracion

® pistas con vulneradon

Figura 2. Relacion de pistas con vulneraciones

Tipos de sup. vulneradas Pistas seguin cantidad de sup.
vulneradas

A 8;15% W pistas sin sup vulneradas
o

. W Aproximacion

5 X M pistas con 1 sup. Vulnerada

10; 18% W Ascenso en despegue

 Transicién W pistas con 2 sup. vulneradas

19;35% . Horizontal Interna

pistas con 3 sup vulneradas
m Conica
M pistas con 4 sup. Vulneradas

m pistas con 5 sup. Vulneradas

Figura 3. Relacion de superficies vulneradas Figura 4. Relacion de superficies y pistas vulneradas
CONCLUSIONES

En relacion a los analisis de obstaculos es de importancia destacar la necesidad de utilizacion de
herramientas acordes para poder automatizar este tipo de analisis. Con el GenSLO, desarrollado en la
UIDET-GTA-GIAL se ha logrado un ahorro de tiempo muy significativo.

Si bien la variacion de vulneraciones de las superficies es amplia, se evidencia la necesidad de un mayor
control de obstaculos.

Dado que 8 de las 55 pistas presentan vulneracion de obstaculos en aproximacion, lo cual representa el
15% del total de pistas principales del SNA y teniendo presente que la fase de aproximacion es la fase
mas critica en relacion a accidentes mortales de aviacion, parece ser necesario prestar especial atencion
a la vulneracion en esta fase de vuelo.
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Introduccion

La metodologia para la evaluacion de una aeronave, en primera instancia pretende obtener la tasacion de la
misma, a través de distintas técnicas de evaluacion, con el objeto de validar la tasacion final y establecer los
margenes de movilidad del precio definiendo los valores maximos y minimos, teniendo en cuenta que sera
a valor presente y con el bien en el punto de entrega.

Una vez definida la aeronave, se obtiene el valor de tasacion de por lo menos una organizacion externa, con
los ajustes necesarios a la condicion de la aeronave que en ese momento se desee tasar. Se tomard en
consideracion para este analisis, toda la documentacion de registros e inspecciones fisicas de la aeronave.

Se realizara una segunda evaluacion a través de técnicas de mercadeo, realizando los ajustes necesarios por
condicidon de la aeronave, mediante una metodologia para la comparacion del valor de los aviones con
caracteristicas similares en el mercado.

Tabla 1. Sintesis del Proceso.

FUENTE DOCUMENTO ACCION ACCION llelgil]\fE
Tasacion Organizacion Tt . Ajustes de los
Externa N°l - - Aceptacion valores
e IDlsfiie G el
condiciones de valor Final y los
Tasacion Organizacion ‘ Informe » # entrega, :
Externa N2 ‘ Aceptacion it maérgenes de
. movilidad
opcional e
Ajuste por impuestos tasas de
Evaluacion de Mercado Reporte condicion y aplicacion
aceptacion

Para la tasacion de una aeronave por terceros organismos, se recurre a numerosas empresas existentes y
organizaciones que asesoran con respecto del valor de determinados bienes, entre ellos los aviones.

Se analizaron las presentaciones y alcances de las siguientes organizaciones a los efectos de seleccionar cual
o cuales serian las utilizadas en el presente trabajo.
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e Aircraft Cost Calculator ACC [1]

e Aircraft Bluebook [2]

e Avitas Bluebook [3]

e Conklin & de Decker[4]

e KBB Blue Book [5]

e Tribunal de Tasacion de la Nacion [6]
e Jet Guardians [7]

e Banco Provincia de Buenos Aires

Las seleccionadas Fueron:

e Aircraft Cost Calculator [1]
e Aircraft Bluebook [2]

En esta instancia, se descarto la valuacion a través del tribunal de Tasacion de la Nacion [6]. Por cuanto su
metodologia tiene como base de valuacion los valores suministrados por el Aircraft Bluebook [3], el cual se
encuentra contemplando dentro de los mencionados anteriormente.

El tratamiento para la determinacion del costo de una aeronave nueva sin uso tiene en la bibliografia
numerosos enfoques con distintas dificultades, pero con cuestiones concretas que responden
tecnologicamente al momento de fabricacion y con condicion de venta nuevo sin uso de sus partes y
componentes principales.

La determinacion del precio de compra de una aeronave usada también presenta distintos enfoques con
diversas aristas y marcos normativos.

Como punto de partida se define como Valor Razonable al Importe por el cual un activo (la aecronave) podria
ser intercambiada entre partes interesadas y debidamente informadas, en una transacciéon de contado,
realizada en condiciones de independencia mutua.

El valor razonable puede ser determinado a través de una valuacion, aplicando las distintas técnicas
aceptadas a nivel internacional:

e Enfoque de costos: El valor del elemento es comparable al costo de reposicion o construccion de uno
nuevo igualmente deseable y con una utilidad o funcionalidad semejante.

e Enfoque de costos por ventas comparativas: Supone que el comprador bien informado no pagara por un
activo mas del precio de venta de otro bien similar. Badsicamente se determina el valor por comparacion
con otros bienes similares que han sido vendidos.

e Enfoque de ingresos: Estima el valor con relacion al valor presente de los beneficios futuros derivados
del bien. Es generalmente medido a través de la capitalizacion de un nivel especifico de ingresos.

De estas técnicas, es recomendado determinar el valor del bien en el siguiente orden:
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1) Por precio de mercado, ventas comparativas siempre que fuera posible.
2) Con acuerdo con el enfoque de costos.
3) En caso de no ser de aplicacion los puntos anteriores, se aplicara el enfoque de ingresos.

Claro esta, que el primero presupone la existencia en el mercado de un ntimero observable de unidades
comparables entre si, o bien, conocidas estas y su detalle de condicion de componentes principales,
realizando los ajustes necesarios para que sean comparables.

Se adoptara la técnica de analisis de mercado para obtener otra valuacion de la aecronave, considerando los
ajustes por condicion que se indican a continuacion.

e Documentacion de la aeronave: Historial de actividad, planeador, motores, componentes principales.

e Reconocimiento fisico de la condicion de la aeronave y sus principales componentes, opcionales y
certificaciones suplementarias.

e Documentacion de fabricantes, reconocimiento de los componentes de la acronave (planeador y motor)
con SLL (service Life limite/limite de vida util), OTL (operating time limit/limite de tiempo de
funcionamiento) y TBO (Time between overhauls/tiempo limite entre recorridas).

Para cada uno de estos aviones usados se determinara la calidad de comparable sobre la base de los
siguientes factores:

e Horas actuales de la aeronave.

e Horas actuales de los motores, desde nuevo o desde la Gltima recorrida general.
e Equipamiento adicional.

e Programa de mantenimiento adheridos.

e Mejoras de producto por la incorporacion de Certificados Tipo Suplementario.
e Condicioén de pintura exterior.

e Condicion del interior.

e C(Consistencia de la informacion suministrada

Los parametros adoptados como referencia para la comparacion son los del momento de la venta de la
aeronave y su modelo en especifico, al igual que su afio de fabricacion, horas totales de vuelo del planeador,
disponibilidad para la inspeccion de recorrida general de los motores 1000 horas, equipamiento base,
sistema de alerta de trafico TCAS, sistema de alerta de terreno EGPWS, disponibilidad méaxima para
inspeccion mayor de planeador.

Para definir la valuacion por analisis de ventas comparativas o evaluacion del mercado, hay que fijar el
comportamiento de este para la aecronave durante un periodo de seguimiento en un mes especifico en el afio
presente. Una vez halladas todas las aeronaves que sean comparables con similares caracteristicas, se define
cuales estan disponibles para la venta y el precio de cada una, a lo cual se define el valor promedio.

Otra metodologia de las mencionadas refiere a la utilizacion de datos de la empresa Aircraft Bluebook [2]

que brinda su plataforma digital. Los principales parametros utilizados y el resultado obtenido de valuacion
son:
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Seleccion del tipo de aeronave.

e Seleccion de la marca y modelo de la acronave.

e Seleccion del afio de fabricacion.

e Definicion de precio de venta al por menor promedio.

e Verificar que las condiciones de precio se cumplan en la aeronave a evaluar
e Verificar la condicion, cumpliendo las directivas de acronavegabilidad.

e Incorporar las mejoras de avidnica y de producto de la aeronave.

e Determinar el factor de condicion principal de la acronave (PCA).

e Salida final de valuacion.

El factor PCA que utiliza Aircraft Bluebook[2] clasifica a una aeronave en funcion de sus caracteristicas en
comparacion con una aeronave idéntica con desgaste normal. Los factores de PCA pueden incluir, entro
otros: pintura ¢ interior nuevos y de alta calidad, actualizaciones y/o modificaciones significativas de
fuselaje y avionica, una restauracion de alto nivel si tiene mas de 35 afios y una historia inmaculada con
excelentes (y completos) registros.

La evaluacion de los dafios tiene por objeto ajustar el precio dos aviones idénticos se ofrecen a la venta, el
avion no dafiado sera la eleccion del comprador.

La incorporacion de avionica y la evaluacion de su condicion permite estimar el valor de las actualizaciones
y mejoras, Aircraft Bluebook[2] indica que su presentacion es correcta para la mayoria de los sistemas la
mayor parte del tiempo. Sin embargo, algunas marcas o tipos de avidnica conservaran mas o menos de su
valor original que otras debido a la popularidad, la tecnologia, el tipo de aeronave en la que se instalan, y su
calidad.

Presenta una guia para la calificacion de los interiores y exteriores de la acronave, ambas en una escala de
1 (mala condicion)-10 (excelente condicion). En nuestro caso calificamos el interior con un puntaje de 9 y
el exterior con un puntaje de 8.

Los precios y otros datos en el Aircraft Bluebook[2] se basan en informacion derivada de fuentes que nuestro
personal editorial que considera confiables. Establece distintos tipos de precios, en nuestro caso el adoptado
es el de venta al por menor promedio, que consiste en un avion tipo usado en promedio y con medio tiempo
de vida en sus componentes principales.

Una tltima metodologia que se hace mencion es la tasacion de la aeronave con la base de datos de Aircraft
cost calculator[1] (ACC) que tiene por objeto la presentacion de informes de costos operativos para las
aeronaves que vuelan en el &mbito de la aviacion civil.

La base esta disefiada para propietarios, operadores, departamentos de operaciones de vuelo, instituciones
financieras y operadores de vuelos charter, la herramienta pone el foco en los costos operativos de cientos

de aviones y helicopteros.

La decision de utilizar esta herramienta recayd en dos factores, el primero que dispone de la informacion
complementaria que permite determinar los costos asociados a las condiciones técnicas particulares
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requeridas en el Pliego de licitacion del proceso de compra del avion, entiéndase costo del piloto de
seguridad, del traslado ferry de la aeronave, costo de tripulacion, etc., y por otro lado, presenta un valor de
venta con base a las aeronaves disponibles en su base de datos.

Referencias:

[1] Aircraft Cost Calculator ACC (https://www.aircraftcostcalculator.com/default)
[2] Aircraft Bluebook (https://aircraftbluebook.com/)

[3] Avitas Bluebook (https://www.avitas.com/)

[4] Conklin & de Decker (https://conklindedecker.jetsupport.com/)

[5] KBB Blue Book (https://aircraft-kbb.com/)

[6] Tribunal de Tasacion de la Nacidon (https://www.argentina.gob.ar/obras-publicas/tribunal-de-

tasaciones-de-la-nacion)

[7] Jet Guardians (https://www.guardianjet.com/)
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RESUMEN

El objeto del presente trabajo es presentar la funcionalidad y potencial utilizacion, del software
“GENSLO”, desarrollado con bases en la normativa emitida por la Organizacion de Aviacion Civil
Internacional (OACI) para el andlisis de obstdaculos. Esta herramienta permite obtener las superficies
limitadoras de obstaculos (SLOs) para cualquier pista (segun su clave de referencia y sistema de
aproximacion asociado), consiguiendo una relacion de interaccion con sus emplazamientos y los entornos
naturales de forma grafica.

Dichas superficies permiten analizar casos de afectacion operativas por vulneracion de las dareas
proyectadas sobre el terreno tanto dentro como fuera del predio aeroportuario, contribuyendo a la toma
de decisiones en un contexto de seguridad operacional

GENSLO presenta una interfaz grafica amigable con el usuario que permite casi de forma automdtica pasar
a la etapa de andlisis con pocos datos de ingreso, estos corresponden a cada pista de cada aeropuerto en
particular necesitando las coordenadas de umbrales, elevacion, ancho de pista y el tipo de aproximacion
al aeropuerto, una vez realizada la carga el programa genera 3 tipos de archivos, kml, dxf'y un informe
con extension .(xt.

El desarrollo de este software permite optimizar tiempo trabajo en disefio y andlisis, permitiendo a su vez
la eliminacion de errores manuales que pudieran ocurrir en el proceso.

Dicho programa generador de superficies ha sido desarrollado con el lenguaje de programacion Python
permitiendo la integracion con sistemas de visualizacion en 3D como Google Earth, Global Mapper y CAD,
en funcion de la experiencia de trabajos desarrollados dentro del Grupo de Transporte Aéreo (GTA) de la
UIDET GTA-GIAl y de las normativas de aplicacion dada por la OACI.

Palabras claves: Obstaculos, Superficies, Aerodromo.

INTRODUCCION

La aviacion comercial estd compuesta por elementos basicos: las acronaves comerciales, las infraestructuras
de tierra y de espacio aéreo y regulaciones, los cuales forman parte de un sistema mas complejo, en ese
sentido las caracteristicas de cada uno hacen que se tengan distintos niveles de seguridad operacional.

La Organizacién de Aviacién Civil Internacional (OACI) ha desarrollado el concepto de Seguridad
Operacional, definido como el estado en que los riesgos asociados a las actividades de aviacion relativas a
la operacion de las aeronaves, o que apoyan directamente dicha operacion, se reducen y controlan a un nivel
aceptable. Para cual es necesario un proceso continuo de identificacion y gestion de riesgos que debe
materializarse por medio de un sistema de gestion de la seguridad operacional (SMS) y un programa estatal
de seguridad operacional (SSP).
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Las superficies limitadoras de obstaculos (SLO) son superficies imaginarias complejas en torno a una pista
cuya finalidad es definir el espacio aéreo que se debe mantener libre de obstaculos para que puedan llevarse
a cabo con seguridad las operaciones de las aeronaves previstas, las cuales marcan el limite hasta donde los
objetos pueden proyectarse en altura, entendiéndose por obstaculo todo objeto fijo (temporal o permanente)
o movil que sobresalga de una superficie destinada a proteger las aeronaves en vuelo.

La forma y dimension de las SLO se encuentran presentadas en el Anexo 14 que proporciona OACI.

En el presente documento se muestra el desarrollo del software llamado GENSLO que fue disefiado segin
los procedimientos indicados por OACI, el cual indica que es necesario poder incluir caracteristicas de
aeronaves y condiciones de operacion especifica. Este software esta desarrollado con el lenguaje de
programacion Python, teniendo una interfaz grafica amigable con el usuario donde se introducen diversos
paradmetros necesarios para la generacion de las superficies limitadoras de obstaculos.

Por otro lado se realiza una validacidon del programa desarrollado analizando la convergencia entre las
superficies generadas por GENSLO y las superficies publicadas por la “Administraciéon Nacional de
Aviacion Civil” (ANAC), teniendo como referencia el analisis de obstaculos de los aeropuertos de Ushuaia

y de San Luis. A estas validaciones se agrega el analisis de obstaculos del acropuerto de Chapelco con la
finalidad de poder mostrar la utilizacion del software.

METODOLOGIA

El método utilizado para poder desarrollar GENSLO, consiste, como primera instancia, en analizar las
superficies propuestas por OACI, mostradas en el Anexo 14 volumen I. En la Tabla 1 se presentan las

dimensiones y pendientes de las superficies limitadoras de obstaculos para pistas con distintos tipos de
aproximacion.

Tabla 1:Dimensiones y pendientes de las superficies limitadoras de obstaculos — Pistas para Aproximaciones

Aproximacién de precisién
Categoria I o TIT
MNumerc de clave

Aproximacién visual
Numere de clave

Superficies v dimenziones™ 1 2 3 4

1.2 3.4 3.4
ax» (3] (3) ) L5

a1y

COMICA
FPendiente 5% 5% 5% 5% 5% 5% 5% 5% 5% s5%%
Altura 100 m
HORIZOMTAL INTERNA

45 m
Radio

APROMIMACION INTERNMA
Amnchura
Distancia desde el umbral
Longired
Pendiente

APROXIMACION
Longired del borde interior
Dristancia desde =1 numbral
Drivergencia (a cada lado)

Primera seccién
Lonzitud
Pendiente

Segunda seccién
Longitud
Pendiente

Seccién horizontal
Longimd
Lonzitud total

DE TRANSICION
FPendiente

DE TRANSICION INTERMNA
Pendiente

SUPERFICIE DE ATERRIZATE
INTERRUMPIDO
Longzitud del bords interior
Dristancia desde =1 umbral
Divergencia (a cada lade)
Pendiente

nen TR

S0 m

10%

1 600 m 2
5%

S0 m

10%

500 m
4%

150 m

10%

3 000 m
3.33%

150 m
60 m
10%

3 000 m
2.5%

140 m

15%

2 500 m
3.33%

280 m
&0 m
15%

3 000 m

3 600 m”

8 400 m"
15 000 m

— 90 m

280 m
60 m
15%

140 m
&0 m
15%6

3000 m
352

3 000 m
12 000 m

3 600 m®
LA 3%

8 400 m"®

15000 m 15 000m

S0 m
!

10%%
4%

120 m"®
1 800 m?

3.33%

Nota— Féanse las Circulares 301 v 345, v el Capitule 4 de loz PANS — Aerddromos, Parte I (Doc 9981) para obrener mayor informacisn

4000 m

120 m*
60 m
900 m

280 m
60 m
15%%

3 600 m®

2.5%

§ 400 m®
15 000 m

14.3%

33.3%

mes de letra de clave F equipades con
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Las superficies limitadoras de obstaculos son construidas para aproximaciones del tipo visual, aproximacion
por instrumentos de no precision y aproximaciones por instrumentos de precision, otro parametro que nos
permite clasificar las superficies es el nimero de clave del aerédromo.

GENSLO presenta una interfaz grafica como se
muestra en la

Figura 1, donde se cargan los parametros de entrada.

G GenSlLO - [} *®
G1A - Glal

Figura 1: Interfaz grafica GenSLO

Los parametros requeridos para poder generar las SLO, son ingresar el nombre del aeropuerto, el cual va a
asociado con los numeros de umbral para ambas pistas, se recomienda colocar en primer lugar el umbral
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por el cual se realiza la aproximacion continuando con el extremo de pista, estos dos datos ingresados
generan el nombre completo del aer6dromo en estudio. Por otro lado, en un segundo grupo de datos a
ingresar se tienen las coordenadas geograficas para cada umbral y su extremo, siendo estos la Longitud, la
Latitud y la elevacion.

En un tercer grupo se encuentra la eleccion de la cota desde donde se mide la altura de Superficie Horizontal
interna, siendo opcidn de eleccion el Umbral desde donde se da la aproximacion, el Punto medio geométrico
de la pista y el Extremo al umbral de la operacion.

Otros datos necesarios por ingresar son el ancho de pista, el hemisferio en donde se encuentra el acropuerto,
siendo opcidn Norte si se encuentra por arriba de la linea ecuatorial y Sur si se encuentra por debajo, de la
misma es necesario indicar el tipo de aproximacién a realizar, siendo opcidn aproximacion visual,
aproximacion de no precision, aproximacion de precision cat I, aproximacion de precision cat 11 o I11.
Como ultimo parametro se requiere ingresar el numero de clave del aerédromo, siendo opcion clave 1, clave
2, clave 3 y clave 4.

Una vez ingresados todos los parametros mencionados anteriormente, el programa tiene la capacidad de
generar las superficies limitadoras de obstaculos indicadas en la Tabla 1 ,en dos extensiones distintas “.kml”
y “.dxf”, para ambos casos se disefian las superficies en 3D y se pueden visualizar tanto en programas de
“CAD” como en Google Earth”.

Todos las SLO correspondientes a los aeropuertos creados, son almacenados en una carpeta local y pueden
ser recuperados para modificaciones o ediciones futuras, estos registros se muestran en una ventana a la
derecha de la interfaz grafica, teniendo la opcion poder seleccionarlos y ver un informe con todo el analisis
en forma de texto del estudio realizado.

La loégica del programa se muestra en Figura 2: Logica de procesamiento y creacion de SLO, una de las etapas
es la conversion de coordenadas geograficas a UTM, esta conversion es necesaria debido a que las
coordenadas geograficas estan proyectadas sobre una representacion de la tierra que no es plana, al
convertirlas a coordenadas UTM se proyecta sobre el plano y es posible trabajar geométricamente para
encontrar las coordenadas de los vértices de las SLO. Una vez realizados todo el procedimiento de calculo
se vuelven a transformar a coordenadas geograficas para poder ser tomados e interpretados por los
programas visualizadores.
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GenSLO
! Inputl: Aeropuerto + Umbral/Extremo de Pista i
i Input 2 : Longitud - Latitud - Elevacién (ambas pistas) I
! Input3: Referencia de Sup. Horizontal Interna E
I\ Input 4 : Ancho de Pista — Hemisferio — Tipo Aproximacién — N° Clave j

____________________________________________________________________________

_________________________________________________________

Transformacién
de coordenadas:

_________________________________________________________

!' Transformacién
! de coordenadas:

_________________________________________________________

Creacién SLO: .KML / .DXF

g

Visualizacion : Google EARTH / CAD

Figura 2: Logica de procesamiento y creacién de SLO

RESULTADOS Y DISCUSION

Para la validacion del software se evalian los aeropuertos: San Luis y Ushuaia. En la Tabla 2 se presenta en
la parte superior izquierda las SLO del aeropuerto de San Luis y del lado derecho se encuentra las SLO
proporcionada por ANAC, se observa en ambas que las SLO son perforadas por el terreno. De la misma
manera en la imagen izquierda inferior se tiene el aeropuerto de Ushuaia creada por GenSLO y del lado
derecho las SLO proporcionadas por ANAC que es perforada de la misma manera por el terreno en ambos

Casos.

Tabla 2: Validacion de software mediante analisis de superficie publicada por ANAC
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Otra aplicacion donde se puede observar con mas claridad el potencial que se tiene para el analisis de
obstaculos, a través de la creacion de SLO mediante GenSLO, es en el aecropuerto de Chapelco como se
muestra en la Figura 3, donde se puede observar la cantidad de terreno que perfora las superficies
limitadoras de obstaculos, particularmente, las superficies: Aproximacion, Ascenso en el despegue,
Horizontal Interna y la Superficie Conica.

El uso de GenSLO, permite evitar errores de disefio debido a que es un proceso automatizado, a su vez
permite reducir el tiempo en el proceso de disefio de las SLO a 5 minutos mientras que con cualquier otro

método se puede tardar mas de una semana,

Otro factor a tener en cuenta es la facilidad de manipulacion de los datos que puedan utilizarse para hacer
las evaluaciones, debido a que se pueden utilizar relevamientos del terreno con alta precision.
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- R .-}’I“_..II: 3 _:'-' .. ; I i ) ’f‘lj- .--".I i
Figura 3: Superficies limitadoras de obstaculos — Aeropuerto de Chapelco

CONCLUSIONES

Se puede concluir que este desarrollo del software GenSLO, realizado en UIDET-GTA-GIAI, permite
optimizar los analisis de obstaculos para las operaciones de las aeronaves en el espacio aéreo, mejorando
la calidad de servicio y bajando considerablemente los tiempos de disefio, como también es posible trabajar
en cualquier aeropuerto a nivel mundial, dicho esto se evidencia la necesidad de este este tipo de
herramientas, por lo que se esta trabajando en sus mejora y ampliacion de prestaciones, también en otras
herramientas que permitan el analisis para planificar y proyectar.
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RESUMEN

Este trabajo tiene como objetivo plantear una estructura basica de desarrollo de un sistema propio
para calibrar radioayudas terrestres mediante la utilizacion de Vehiculos Aéreos No Tripulados
(VANTS).

El mismo se desarrolla con respaldo en la normativa emitida por la Organizacion de Aviacion
Civil Internacional (OACI) para las telecomunicaciones aeronauticas (Anexo 10 [1]) y a su vez en los
manuales emitidos por la misma organizacion sobre el ensayo de las radioayudas para la navegacion
( Doc. 8071 [2]). En un contexto de seguridad operacional incrementando la capacidad de los
aeropuertos al permitir operaciones en condiciones adversas meteorologicas en entornos orogrdficos
complejos.

Las radioayudas a la navegacion en el campo aerondutico han cobrado importancia desde su
implementacion atravesando diferentes estadios de innovacion tecnologica siendo el caso de la
aplicacion de los VANTS una alternativa que merece ser explorada en mayor profundidad.

En la actualidad las calibraciones son llevadas a cabo por equipos terrestres o bien mediante
ensayos en vuelo. Naturalmente, cualquiera de estas estrategias de calibracion conllevaran diferentes
tiempos. costos, impactos al sistema.

La utilizacion de los VANTs en esta actividad tendria significativas mejoras, tanto economicas
como temporales y ambientales.

Palabras clave: VERIFICACION, RADIOAYUDAS, VANTS.
INTRODUCCION

Para que las aeronaves puedan llevar a cabo la ruta programada sin desviaciones y sin que se
produzcan incidentes entre ellas, como pérdidas de separacion o, en el peor de los casos, colisiones,
existen numerosos sistemas que permiten el posicionamiento de una aeronave. Los principales son el
VOR (VHF Omnidirectional Radio Range), el DME (Distance Measuring Equipement), el GNS
(Global Navigator System), el TACAN (TACtical Air Navegation system), y el NDB (Non Directional
Bacon). Como radioayudas para la aproximacion y el aterrizaje, estd el ILS (Instrument Landing
System).

Todos estos equipos son sometidos a un riguroso plan de mantenimiento preventivo y ademas son
verificados a intervalos regulares tanto en tierra como en vuelo para medir la exactitud de la sefal y
realizar las calibraciones requeridas. Las mediciones en tierra validan la calidad de la sefial pero la
verificacion final se realiza en vuelo, ya que de esta forma se consideran la totalidad de factores que
afectan la sefial (orografia, obstaculos, interferencias, etc.)

Este trabajo se centrard principalmente en la calibracion de la radioayuda para el aterrizaje ILS, debido
a que de todas las que se mencionan posee una mayor complejidad y es de mayor sensibilidad durante
su operacion.
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METODOLOGIA

. El primer paso de este trabajo consiste en analizar y procesar la informacion en linea de diversos
sitios web pertenecientes a empresas, organizaciones o autoridades que declaran realizar este servicio
de forma comercial hoy en dia. En particular se busca obtener mayor informacion acerca de:

e Normativa en la que basan sus operaciones.

e Equipos que utilizan (drones, antenas, controles, accesorios, etc.)
Posteriormente se hara una busqueda de la situacién actual en el pais para poder mostrar de forma
preliminar los beneficios que el desarrollo de un dispositivo propio aportan al sistema.

Con el propésito de poder caracterizar, se realizd6 primero una busqueda en linea conteniendo
principalmente palabras asociadas al procedimiento para poder identificar especificamente cuales
utilizan vehiculos aéreos no tripulados, debido a que la mayoria de paises realizan sus verificaciones
con ensayos con aeronaves convencionales tripuladas, los cuales requieren mayores costos y abarcan
un mayor tiempo de utilizacion de pista.

CURSIR [3]

La primera empresa que se analiza se denomina CURSIR. Surge de la Corporacion Estatal de Gestion
del Trafico Aéreo de la Federacion Rusa en conjunto con la Agencia Federal del Transporte Aéreo.
Ingres6 al mercado en el afio 2020 y ha sido utilizada en los aeropuertos de Rusia de Strezhevoy
(IATA: SWT, ICAO: UNSS), Chelyabinsk (IATA: CEK, ICAO: USCC), Kurgan (IATA: KRO, ICAO:
USUU) y Noyabrsk (IATA: NOJ, ICAO: USRO) como también en Armenia en el aeropuerto de
Gyumri Shirak International (IATA: LWN, ICAO: UDSG). Las pruebas y el ajuste del ILS se
volvieron mucho mas faciles gracias a la gran flexibilidad de uso del dron. El UAV podria realizar
inspecciones en el campo lejano del ILS, asi como perfiles de elevacion del ILS y mini
aproximaciones para analizar las sefiales del ILS (alineacion del rumbo, angulo de pendiente, alarmas,
sensibilidad de desplazamiento, etc.) y complementar el vuelo terrestre y tripulado. Lo mismo se
aplica a las mediciones de la trayectoria de planeo. En general, CURSIR ofrece un complemento a las
mediciones terrestres existentes actualmente. La nueva tecnologia brinda la oportunidad de ampliar
potencialmente los intervalos entre inspecciones de vuelo, reduciendo la frecuencia de inspeccion de
vuelos de aeronaves tripuladas y, por lo tanto, disminuyendo el costo operativo general para los
proveedores de servicios de navegacion aérea. El receptor ILS/VOR certificado cumple con los
requisitos del Doc 8071 de la OACI. Captura y procesa sefales para verificar lecturas esenciales de
pardmetros CVOR/DVOR. El equipo que utilizan es un drone en conjunto con una estacion base,
teniendo dos alternativas uno el Matrice 200 de la empresa DJI y por otro lado el Spreadwings S1000
Octacopter también de la empresa DJI.

Figura 1. DJI Matrice 200.
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Figura 2. DJI Spreadwings S1000.

Figura 3. Equipo de apoyo.

CANARD [4]
CANARD Drones naci6 en 2015 para ofrecer una solucion alternativa a las inspecciones mediante
drones, herramientas de software personalizadas y nuevos procedimientos. Al volar mas lejos de las
antenas y a mayor altura, las inspecciones en tierra con la solucion CANARD tienen una mayor
correlacion con las comprobaciones en vuelo que los métodos portatiles o montados en vehiculos. Esto
se traduce en controles en tierra mas rapidos, mas reveladores y repetibles, lo cual es especialmente
relevante para los operadores aeroportuarios. Gracias a ello, y segin la OACI, se puede ampliar el
periodo entre controles de vuelo, lo que se traduce en un ahorro de costes. El rendimiento y la
precision requeridos por el Doc 8071 de la OACI se logran con un receptor ILS/VOR a bordo
patentado. Con un peso inferior a 900 gr, proporciona todos los parametros ILS necesarios (DDM,
SDM, frecuencias, niveles de modulacion, etc.) necesarios para realizar las diferentes comprobaciones
y medidas. Comprobaciones y mediciones realizadas:

e Sensibilidad de desplazamiento LOC/GP
Ancho LOC/GP
Alarmas LOC/GP
Autorizacion LOC/GP
Estructura del LOC/GP
Alineacion del curso LOC
Angulo GP
Identificacion
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Figura 4. DJI Matrice 300 RTK.
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Figura 5. Interfaz grafica de andlisis de la sefial.

ENAV [5]

Empresa que realiza el servicio en Italia con un proyecto denominado DVI2AM (Drone for VOR and
ILS / Infraestructure Advanced Maintenance). Aunque la empresa no detalla su procedimiento,
declaran estar certificados por OACI y tener equipos con calidad oficialmente probada. La compaiiia
utiliza la flota de drones de la empresa Techno Sky y las regulaciones a las cuales se apegan son las
regulaciones europeas EU 2019/947 y el Anexo 10 de la OACI en conjunto con el Doc. 8071
perteneciente a OACI.

- = =

Figura 5. Drone Techno Sky.

KAVICS [6]

Empresa que realiza el servicio de calibracion para los aeropuertos de Korea, utilizando la normativa
Doc. 8071 Volumen 1 de la OACI en conjunto con el apéndice Q de la resolucion A36-13 también
publicado por OACI. El equipo utilizado se corresponde con un drone y una antena RTK. El drone se
trata de un hexacoptero, el DJI M600 Pro. El equipo de antena RTK se trata de la estacion de GPS
diferencial que acompaiia a todos los drones de la empresa DJI.
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Figura 6. DJI M600 Pro.

Figura 7. Antena DJI RTK de GPS diferencial.

COLIBREX [7]

La empresa COLIBREX trabaja dentro de Alemania siguiendo los estandares de OACI, utilizando el
Anexo 10 y el Doc. 8071. Utiliza un vehiculo construido por ellos mismos, el cual posee cuatro pares
de hélices contra rotativas junto con una antena RTK que lleva la precision a los 10 cm en todas las
direcciones.

Figura 8. Drone Colibrex, hélices contra rotativas.

ANALISIS PRELIMINAR DE CALIBRACIONES EN ARGENTINA

A continuacion, se realiza un analisis preliminar de la realizacion de las calibraciones en Argentina. El

plan es observar los beneficios que traeria el desarrollo de un dispositivo a nivel nacional que incluso
posteriormente pueda ser trasladado a un nivel regional de operacion.

Actualmente se realizan unicamente calibraciones en vuelo en el pais realizados por aviones del tipo
jets comerciales privados, los cuales poseen los equipos necesarios para captar las sefales de las
radioayudas y brindar en tiempo real los datos necesarios para su correccion. También, en los ultimos

afos, se ha comenzado a utilizar como apoyo aviones turbohélices de dos motores, por parte de una
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empresa privada, para apoyar la realizacion de la calibracion sobre todo para los sistemas de VOR,
debido a que con menor velocidad es de mayor precision el arco en vuelo requerido para el
procedimiento.

VENTAJAS DE LA UTILIZACION DE SISTEMAS NO TRIPULADOS

La primera gran ventaja observable de estos sistemas de calibracion en vuelo mediante vehiculos
aéreos no tripulados es la reduccion en tiempo que demora el procedimiento. Como indica la OACI, en
su publicacion sobre el servicio KAVICs para la calibracion de radioayudas (falta referencia), una
calibracion en vuelo normal realizada en un avion turbohélice de dos motores tarda alrededor de cuatro
horas, mientras que la utilizaciéon de un drone para respaldar las verificaciones reduce el tiempo de
vuelo a una hora y treinta minutos. Algunos sistemas incluso reemplazan completamente la utilizacion
de la calibracion con un avioén, por lo tanto, se reduciria considerablemente el tiempo de calibracion
llevandolo a veinte minutos 0 maximo una hora.

La otra gran ventaja de implementar estos sistemas, es la reduccion de las emisiones de CO2 a la
atmosfera. Actualmente el pais esta dividido en dos sectores, sector norte y sector sur, donde en tres
meses se realizan las cuarenta y dos calibraciones de los aeropuertos del pais. Comenzando en los
meses dse mayo y julio por el sector norte y finalizando en el periodo julio-agosto con el sector sur.
Para todo esto, es necesario ir trasladando la aeronave de aeropuerto a aeropuerto para luego realizar la
calibracion en el lugar. Es decir, un gran consumo de combustible por tramo de vuelo sumado a las
aproximadamente cuatro horas de calibracion. El sector norte conlleva un total de dos mil quinientos
ochenta y un millas nauticas mientras que el sector sur acumula un total de tres nuk seiscientos
cuarenta y cuatro millas nauticas.

Mayo-Julio 2020
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Figura 9. Recorrido sector norte.

A todo este tiempo de vuelo, se debe considerar que el costo de operar un avién del tipo jet privado
para realizar los procedimientos es de alrededor de cuatro mil dolares por hora de vuelo. Como asi, los
aviones bimotores turbohélices presentan un costo por hora de vuelo de doscientos dolares, aunque
poseen menor velocidad para realizar el trabajo completo asi como para moverse entre los distintos
acropuertos donde se desean realizar las calibraciones.

Un beneficio importante también a considerar es la reduccion de ruido, ya que los drones figuran
dentro de los puestos mas bajos en emision de ruido en decibeles.
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RESULTADOS Y DISCUSION

En este informe se observan las diferentes empresas que realizan el servicio de calibracion de
radioayudas para la navegacion en el mundo, teniendo en cuenta las normativas que aplican y los
equipos que utilizan. Se detalla en una tabla la comparacion entre las aeronaves utilizadas en el pais
para este fin. Una vez agrupada la informacion se detallan los beneficios de implementar vehiculos
aéreos no tripulados para reemplazar parcial o totalmente las operaciones con aeronaves tripuladas.

Tabla 1. Comparacion de las aeronaves utilizadas en Argentina.

Performance y caracteristicas
Aeronave Learjet 35A Tecnam P2006T
Rango 1743 NM 600 NM
Velocidad 436 kts 135 kts
Precio USD 992.000 USD 600.000
Costo hora de vuelo Us$D 3.971 US$D 200

En cuanto a las mejoras al utilizar los sistemas de vehiculos aéreos no tripulados, se destaca el bajo
mantenimiento de los equipos, teniendo en cuenta que uno de ellos se encuentra en un valor de
U$D6.000, donde la antena para mejorar la precision tiene un valor similar. Los tiempos estandar de
verificacion se reducirian a 15 minutos para la verificacion de luces PAPI y luces de pista y 30 minutos
para la inspeccién con un sistema automatizado de drone. El sistema, una vez aprobado por la
autoridad aerondutica podria utilizarse en todos los aeropuertos del sistema nacional de acropuertos, e
incluso extenderse a los paises vecinos en pos de fomentar el trabajo basado en la seguridad
operacional en la region. Estos llevan a estandarizar los trabajos a nivel regional, reduciendo el
impacto al medio ambiente y la ocupacion de la pista en comparacién al uso de aeronaves
convencionales para la calibracion.

CONCLUSIONES

Se concluye que la utilizacion de vehiculos aéreos no tripulados como alternativa para la verificacion
de luces y radioayudas para la navegacién es una actividad que ha surgido en los ultimos afios y que en
otros paises ha sido desarrollada hasta lograr una aplicacion comercial en la actualidad. Seria de gran
interés poder desarrollar un sistema propio para realizar este servicio, pudiendo satisfacer las
necesidades actuales de los explotadores de los aeropuertos, como también observar la posibilidad de
llevar el servicio a los paises limitrofes, contemplando en todo momento que es un sistema que lleva a
la reduccion de costos, emisiones al medioambiente como también un gran incremento sobre la
seguridad operacional debido a la precision que se alcanza con las antenas de apoyo de GPS
diferencial. La propuesta por parte del grupo de trabajo es poder desarrollar y fabricar todo el sistema
de camaras y sensores que sea necesario para todo tipo de calibracion en operaciones aeroportuarias.
La finalidad es poder brindar tanto el servicio de calibracion a los operadores aeroportuarios, como
poder brindar un producto a autoridades aeronauticas que deseen realizar la calibracion de sus sistemas
acoplandose a los estandares utilizados. Los desafios a futuro para el grupo son poder definir
materiales y componentes aeronauticos a ser validados por las autoridades en las distintas pruebas de
certificacion de productos aeronduticos. Luego, definir un procedimiento de calibracién acorde y
realizar las distintas pruebas que sean necesarias para la demostracion de la fiabilidad del método. Por
ultimo, continuar incorporando material normativo en cuanto a los vehiculos aéreos no tripulados y
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grupos de vehiculos aéreos no tripulados, con el fin de incorporarlos al trafico aéreo actual como
siempre basandose en la operacion en funcion de la seguridad operacional.
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RESUMEN

Los costos operativos de vuelos comerciales estan estrechamente vinculados a los precios de
produccion del combustible Jet Al. Con el transcurso del tiempo, se ha observado un incremento en su
precio, desencadenando un efecto dominé en el costo del billete aéreo para el consumidor final. Esta
investigacion se centro en desarrollar un algoritmo de prondstico del consumo de combustible
especifico para el modelo de aeronave ERJ 145, basandose en bitacoras recopiladas durante 2018 y
2019. Para la construccion del algoritmo, se implemento un codigo en Python, aprovechando las
capacidades del framework Sci-kit Learn. Se aplicaron técnicas de "problema inverso" y "ingenieria de
caracteristicas" para optimizar y focalizar el tratamiento de los datos. Los resultados se asociaron con
factores de mayor impacto en el ciclo de consumo. La eficacia del algoritmo propuesto se evaluo
utilizando métricas como el Error Absoluto Medio (MAE), el Error Cuadratico Medio (MSE) y la Raiz
del Error Cuadratico Medio (RMSE). Las métricas indicaron una capacidad de prediccion eficiente en
el consumo de combustible para vuelos comerciales.

Palabras clave: Machine learning, prondstico de combustible, métricas de evaluacion, problema
inverso, algoritmos de prediccion

INTRODUCCION

El sector aeronautico en Colombia ha experimentado un notable crecimiento en la Giltima década. Entre
2011 y 2019, la actividad aérea en el pais crecid aproximadamente un 5% [1]. Sin embargo, la pandemia
global de COVID-19 caus6 una dréstica reduccion en la industria, con una caida cercana al 73%. A
pesar de este revés, a partir de 2021, la aviacion comercial colombiana retomo su ritmo y ha mantenido
un margen de crecimiento similar [2]. Este patron de crecimiento amerita un estudio detallado por parte
de operadores aeronauticos tanto colombianos como internacionales, con el objetivo de pronosticar
tendencias y disefiar estrategias de accion a corto, mediano y largo plazo.

Las aeronaves de aviacion comercial modernas, equipadas con sistemas de propulsion a reaccion,
emplean predominantemente el combustible JET A-1, un hidrocarburo esencial para su funcionamiento
[3]. Segun estudios recientes [4], el costo del combustible para aviacion ha experimentado un aumento
sustancial, con un crecimiento aproximado del 250% en intervalos de cuatro afios. Dada esta dinamica
de precios y la constante busqueda de eficiencia por parte de los operadores aéreos, es imperativo
desarrollar planes de accion que optimicen el consumo de combustible, minimizando, por ejemplo,
vuelos no rentables o de baja ocupacion.

La tarea de optimizar el consumo de combustible puede conceptualizarse como un "problema inverso".
Este concepto describe la relacion entre un sistema bajo estudio y los datos observados en un contexto
especifico [5]. En relaciéon con el prondstico del consumo de combustible de la aecronave ERJ-145, se
ha identificado una necesidad clara de abordar este problema desde la perspectiva del problema inverso,
creando un puente entre los datos disponibles y el comportamiento del sistema. La Figura 1 ilustra el
esquema propuesto para desarrollar un algoritmo de inteligencia artificial que aborde esta tarea.
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ERJ-145

SISTEMA Inverse problem

DATOS

Variables:
- Carga

- Relacién combustible-hora
promedio del ERJ-145

- Tiempo de vuelo

- Diferencia de tiempo de
vuelo con respecto a la media
de vuelos registrados

Prondstico de
comsumo de

combustible |nte|igencia
Artificial

M

Figura 1. Diagrama solucion pronostico de consumo de combustible

La gestion de las variables independientes — tales como cantidad de carga, relacion combustible-hora,
tiempo de vuelo y diferencia de tiempo de vuelo promedio — se llevd a cabo mediante la técnica de
ingenieria de caracteristicas (en inglés, "feature engineering"). Este enfoque permite la normalizacion y
transformacion de la base de datos, ajustando los valores reales pero conservando las relaciones (ya sean
directas o indirectas) entre ellos. Esto, a su vez, facilita una mayor precision en el algoritmo de
prondstico de consumo de combustible al asegurar una correlacion mas robusta entre las variables [6].
La inteligencia artificial (IA) es un campo dentro de las ciencias de la computacion que busca desarrollar
modelos de pronoéstico de informacion inspirados en la estructura y funcionamiento de las neuronas
bioldgicas del ser humano. Estos modelos, conocidos como redes neuronales, toman datos a través de
"entradas" (andlogas a las dendritas), asignan pesos a estos datos (similar a las sinapsis), procesan la
informacién mediante funciones de activacion (equivalentes al nucleo neuronal) y generan una salida
(similar al axon). Este enfoque permite que los algoritmos de IA sean versatiles y eficientes en su
capacidad de aprendizaje, aplicables a diversos dominios como la generacion de contenido,
reconocimiento de objetos, vision por computadora, clasificacion de datos, entre otros [7]. En la Figura
2, se presenta una representacion esquematica del paradigma tipicamente empleado en algoritmos de
inteligencia artificial.

sinapsis NEURONA i

cuerpo celular

axon
f0) >y

Salida

Entradas

dendritas
-1 umbral

Figura 2. Ejemplo de red neuronal

Dentro de los diversos modelos de inteligencia artificial disponibles, el algoritmo "Random Forest"
(Bosque Aleatorio) fue seleccionado como el mas adecuado para la investigacion en cuestion. Este
modelo es capaz de generar un pronostico del consumo de combustible basandose en factores externos
relacionados. Su operacion se fundamenta en la construccion de multiples arboles de decision a partir
de subconjuntos del conjunto de datos de entrenamiento. A diferencia de la percepcion comun, Random
Forest no se basa en el paradigma de redes neuronales, sino en una agregacion de decisiones de multiples
arboles. Al obtener los resultados de cada arbol, se aplica un mecanismo de "votacion suave" (soft
voting) si la variable objetivo es categorica. En caso de que la variable sea numérica, se calcula un
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promedio de los resultados de todos los arboles [8]. Este enfoque de combinar las predicciones de
multiples arboles proporciona al modelo una robustez y precision superior en comparacion con otros
algoritmos de inteligencia artificial. En la Figura 3, se ofrece una representacion visual del proceso
llevado a cabo por el algoritmo Random Forest al procesar un conjunto de datos de entrenamiento.

? ? Arbol de desicion 1 ? ? Arbol de desicion 2 ? ? Arbol de desicién 3 % ? Arbol de desicion N
Resultado 1

Resultado 2 wﬁdo 3

l

Resultado

Resultado N

Figura 3. Paradigma de modelo Random Forest

Al finalizar la creacién del modelo, fue necesario tener una evaluacion de este. Las métricas de
evaluacion de un algoritmo cuantitativo son: MAE (mean absolute error), MSE (mean squared error) y
RMSE (root mean squared error). Estas métricas son permiten obtener el estado de precision de un
modelo de prediccion. MAE adquiere la diferencia entre el resultado esperado y el resultado obtenido,
realiza una adicidn y aplica el cociente entre la cantidad de la muestra, el resultado se presenta en las
mismas unidades utilizadas en los datos de entrenamiento por lo cual permite un mejor analisis; el MSE
y RMSE son paralelos, el primero corresponde a la diferencia cuadratica de los valores esperados y
reales, realizando la adicion de estas sustracciones y el cociente con el valor de cantidad de la muestra,
a su vez el RMSE toma el valor obtenido en el MSE y realiza un proceso de radicacion cuadratica, lo
que permite volver a las unidades de medidas iniciales, las ventajas del uso de la métrica RMSE es la
penalizacion de los errores mas grandes o con mayor valor [9]. Un andlisis en conjunto con estas tres
métricas permitird la evaluacion del desempefio de un modelo de prediccion, cuyos valores cercanos a
0 indican perfeccion. En la Tabla 1 es posible evidenciar las férmulas de las métricas utilizadas y una
sintesis de su uso en modelos de prediccion.

Tabla 1. Métricas de evaluacion

1 ~
;Z?ﬂ(}ﬁ - J’i)z

2)

al cuadrado.

errores grandes.

Métrica Férmula Unidades Ventaja Desventaja
1 - - - -
MAE - n oy — 9l (1) Misma de los Mejor No penaliza
datos. comprension, errores
uso comercial. grandes.
MSE Misma de los datos | Penalizacion de | No maneja las

mismas
unidades que

los datos.
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n =11 i datos. errores grandes, a errores
3) unidades iguales | grandes poco
que los datos. frecuentes.

METODOLOGIA

El enfoque CRISP-DM sirvié como piedra angular en la metodologia adoptada para este estudio,
estructurada en cuatro etapas principales, como se puede observar en la Figura 4. Este proceso comienza
con un analisis exploratorio de datos, donde se examina minuciosamente el conjunto de datos para
identificar sus principales caracteristicas y detectar patrones inherentes. A continuacion, se procede a la
caracterizacion de los datos, lo que permite entender y priorizar las variables mas relevantes para el
estudio. Posteriormente, se desarrolla el algoritmo de inteligencia artificial, empleando técnicas de
aprendizaje automdtico para modelar matematicamente el fendmeno en cuestiéon. La ultima etapa
involucra la aplicacion de métricas de evaluacion al algoritmo de prediccion del consumo de
combustible, con el objetivo de medir su precision, robustez y aplicabilidad en distintos contextos. Este
enfoque metodoldgico asegura un analisis de datos sistematico y riguroso, alineado con los estandares
cientificos contemporaneos [10].

Aplicacion de Simple Imputer

Y.

Aplicacion de Feature
Engineering

U

Creacion del modelo con n
arboles

Y

Evaluacion del modelo

Figura 4. Diagrama de flujo creacion del algoritmo

Siguiendo el paradigma CRISP-DM, el analisis exploratorio de datos resulto esencial, especialmente
cuando se abordo la problematica de valores faltantes en el conjunto de datos. Estos vacios en la
informacion requerian una solucion, por lo que se optd por aplicar la técnica de imputacion "Simple
Imputer", disponible en el paquete Sci-kit Learn de Python. Esta herramienta facilita la sustitucion de
valores ausentes o nulos en el conjunto de datos utilizando varios métodos, como la moda, mediana o
media. Dada la distribucion normal de los datos, se eligio el método de la media para la imputacion. El
procedimiento adoptado se ilustra en la Figura 5, que muestra un fragmento del algoritmo
implementado.
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from sklearn.impute import SimpleImputer
columnas_numericas = X.select_dtypes(include="number"').columns
imputer = SimpleImputer(strategy="median’)
for columna in columnas_numericas:
imputer.fit(x[[columnal])

x[columna] = imputer.transform(x[[columna]])

Figura 5. Aplicacion de la técnica Simple Imputer

Prosiguiendo con la metodologia adoptada, se emplearon diversas técnicas de ingenieria de
caracteristicas para escalar los datos, buscando optimizar el rendimiento del modelo segun las métricas
de evaluacion. El lenguaje de programacion Python, mediante el mddulo Sci-kit Learn, facilita la
implementacion de multiples técnicas de escalado, entre las que se encuentran: StandardScaler,
MinMaxScaler, QuantileTransformer, MaxAbsScaler, PowerTransformer y RobustScaler. La Figura 6
ilustra estas transformaciones, mostrando como, a pesar del cambio en la escala de los datos, se
conservan las relaciones inherentes entre ellos. En dicha figura, los valores en color rojo representan la
cantidad de carga; en verde, la relacion combustible-hora promedio del ERJ-145; en amarillo, la
diferencia entre el tiempo de vuelo promedio y el tiempo de vuelo real; y en azul, el tiempo de vuelo
real.
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Figura 6. Técnicas aplicadas a los datos

Para el procesamiento de los datos utilizando el algoritmo de Random Forest, se empled la clase
RandomForestRegressor de Python. Sin embargo, antes de entrenar el modelo, fue esencial dividir el
conjunto de datos en dos subconjuntos: entrenamiento y prueba. Esta division es crucial para prevenir
el fenomeno conocido como "overfitting" o sobreajuste. Para este estudio, el 80% de los datos se destino
para entrenamiento y el 20% restante para pruebas. El sobreajuste ocurre cuando un modelo de machine
learning se ajusta demasiado bien a los datos de entrenamiento, aprendiendo sus detalles especificos y
ruido, en lugar de generalizar a partir de las tendencias subyacentes. Como resultado, aunque el modelo
puede tener un rendimiento excelente en el conjunto de entrenamiento, su capacidad para hacer
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predicciones precisas en datos no vistos (como el conjunto de prueba) se ve comprometida [11]. En la
Figura 7, se muestra un fragmento del algoritmo donde se lleva a cabo la division de los datos y la
configuracion del modelo de Random Forest. Especificamente, se destaca la configuracion de
n_estimators, que determina el nimero de arboles de decision en el bosque.

f_reg.fit(X_train,y_train)
y_pred=regressor.predict(X_test)

Figura 7. Random Forest en Python

Tras desarrollar el modelo de prondstico de consumo de combustible empleando diversas técnicas de
ingenieria de caracteristicas, se procedio a su evaluacion utilizando las métricas MAE, MSE y RMSE.
La Figura 8 muestra el fragmento del algoritmo encargado de llevar a cabo esta evaluacion de los
modelos generados.

1 sklearn import metrics

metrics.mean_absolute_error(y_test,y pred))
metrics.mean_squared_error(y_test,y pred))
print("“RMSE: " , np.sqrt(metrics.mean_squared_error(y_test,y_pred)))

2

Figura 8. Metrics en Python

RESULTADOS Y DISCUSION

Tras evaluar cada uno de los modelos generados, se consolidaron los resultados y se presentaron en la
Tabla 2. De acuerdo con los datos, la técnica de escalado "Power Scaled" demostro ser la mas eficaz,
registrando valores de MAE, MSE y RMSE de 5.5930, 2469.2870 y 49.6910, respectivamente. Estos
resultados corroboran el cumplimiento de los objetivos establecidos para el pronostico del consumo de
combustible en vuelos comerciales operados por aeronaves ERJ-145 de una aerolinea colombiana.

Tabla 2. Resultados por técnicas

Feature Engineering MAE MSE RMSE
Standard 21,9240 | 2549,3440 50,4910
Min-max scaled 5,6050 2456,4600 49,5620
Quantile scaled 5,9050 | 3005,8390 54,8250
Max-abs scaled 5,6230 | 2472,5740 49,7240
Power scaled 5,5930 2469,2870 49,6910
Robust scaled 5,5945 2473,3031 49,7323

Los valores de MAE y RMSE proporcionan una medida del error promedio en las predicciones. Si, por
ejemplo, un ERJ-145 requiere cierta cantidad de combustible durante un ciclo de vuelo, las predicciones
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de nuestro modelo, basadas en el MAE, indicarian una desviacion tipica de alrededor de 6 kg. Sin
embargo, en el peor de los casos, representado por el RMSE, esta desviacién podria llegar a
aproximadamente 50 kg.

El método "Power Scaled" ha demostrado ser particularmente eficiente en este contexto. Esta técnica
transforma los datos para que se ajusten a una distribucion gaussiana, siendo especialmente util para
datos con heterocedasticidad, es decir, cuando la varianza no es constante a lo largo del conjunto de
datos [12]. Este escalamiento fue crucial, dadas las diversas unidades de medida en las que se
presentaban los datos: toneladas, kilogramos, kilogramos por hora y minutos. Esto permitié una mayor
correlacion entre las variables y asegurd una varianza lineal entre ellas.

No obstante, los resultados también sugieren que hay margen para errores de prediccion significativos.
Estos pueden ser atribuidos a diversos factores, lo que subraya la necesidad de un analisis mas detallado.
Para optimizar el modelo predictivo, es esencial un enfoque exhaustivo que abarque desde la adquisicion
y calidad de los datos hasta la evaluacion del nimero de arboles de decision en el algoritmo. Este proceso
de andlisis detallado es crucial para identificar y corregir anomalias.

Posibles estrategias de mejora incluyen: obtener datos de mayor calidad y en mayor cantidad,
especialmente considerando que el intervalo de tiempo analizado fue solo de 2018-2019; evaluar y
ajustar los hiperparametros del modelo, como la cantidad de arboles de decision; y explorar otros
algoritmos de aprendizaje automatico para el pronostico del consumo de combustible.

CONCLUSIONES

La integracion de modelos y algoritmos de Machine Learning para la prediccion de variables ha
generado un profundo impacto en varios ambitos. Uno de los primeros beneficiados ha sido la
planificacion estratégica empresarial. Gracias a los modelos predictivos de inteligencia artificial, las
empresas ahora pueden tomar decisiones mas informadas en dreas como la asignacion de turnos de
personal, la gestion de activos aeronauticos y la adquisicion de combustible. Esto no solo evita compras
innecesarias de combustible a corto plazo, sino que también permite a las aerolineas anticipar sus
necesidades a largo plazo.

El medio ambiente también ha recibido beneficios indirectos a partir de estos avances. Al optimizar el
uso de combustible, se reduce la emision de CO2 a la atmosfera, contribuyendo a mitigar el cambio
climatico. Ademas, al implementar estos modelos predictivos, las aerolineas pueden colaborar
conjuntamente para minimizar gastos logisticos, materiales, economicos y ambientales en activos que
no seran utilizados inmediatamente.

Por otro lado, en Colombia, la adopcion de tecnologias de vanguardia y modelos predictivos fortalece
el ecosistema que integra industria, gobierno y academia. Fomentando el uso de estas herramientas se
cataliza el interés en diversos sectores de la sociedad, generando oportunidades laborales, impulsando
la investigacion y potenciando la economia nacional.

Finalmente, la implementacion de modelos predictivos de consumo de combustible a través de Machine
Learning ha traido consigo beneficios tangibles para la aviacion colombiana. Desde una planificacion
estratégica mas eficiente y una reduccion de costos operativos, hasta la proteccion del medio ambiente
y el estimulo a la innovacion tecnoldgica, esta convergencia entre aviacion e inteligencia artificial sefiala
un avance notable en el sector.
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Resumen

La pandemia de COVID-19 ha tenido un impacto en la poblaciéon mundial y en sus actividades, los distintos
criterios de confinamiento y asilamiento utilizados, combinados con estrategias para reducir las
interacciones sociales como ser: el distanciamiento social, el uso obligatorio de mascarillas, la restriccion
de horarios de circulacion, la suspension del transporte, y el cierre de fronteras, tuvieron un efecto
significativo en las actividades sociales, culturales y economicas, y la aviacion no escapo a esto, afectandola
significativamente a nivel mundial, regional, nacional y local.

Muchos trabajos se han realizado para determinar el impacto de la pandemia en el sector aéreo, evaluando
en algunos casos el comportamiento del trafico de pasajeros y de la carga, y en otros los siguientes aspectos:
cantidad de quiebras y/o convocatorias de companias aéreas, disminucion en la fabricacidon de aviones para
servicios comerciales, despido de personal aerondutico del sector, cancelacion de eventos aéreos de la
aviacion general.

Se presenta el impacto de la pandemia en el precio de un avidn biturbohélice de ultima generacion, la
aeronave seleccionada fue el Beechcraft modelo B250 (B200GT), con equipamiento base compuesto por:
equipos de navegacién y comunicacion duplicado; ADF; piloto automatico; EFIS; cumplimiento del
mantenimiento ¢ inspecciones a media vida; directiva de aeronavegabilidad y boletines mandatorios del
fabricante cumplidos; libros de registro historial completo; dos transponder con alerta de altitud; dos quipos
de ILS; radar meteorologico; motores con media vida; registrador de voz de cabina; dos RMI; un sistema
de alertas de terrdn clase B; sin incidentes ni accidentes.

Se concluye respecto de la atipica variacion del precio de venta debido a la pandemia — durante y en el
periodo posterior.
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Resumen

Este informe se basa en la investigacion, lectura y clasificacion de todos los informes de accidentes aéreos
de la region NAM-OACI (la cual comprende Estados Unidos y Canada) de lapso 2013-2022. Con todos los
informes clasificados en por sus factores contribuyentes, se seleccionan particularmente los accidentes con
factor contribuyente meteorologico y se los somete a un estudio exhaustivo donde se resalta: La ubicacion
del accidente con respecto al acropuerto a cargo de la operacion, la fase de vuelo en la cual el mismo sucedio,
la causa meteorologica particular asociada y si el accidente corresponde a una aeronave de vuelo comercial
o general.

Con todos estos datos se van a generar estadisticas relevantes respecto a lo obtenido, teniendo en cuenta el
porcentaje de cada uno de los datos antes mencionados. Una vez obtenidos los datos duros de porcentaje en
las ubicaciones, las fases de vuelo, la causa meteoroldgica asociada y el tipo de vuelo, se mediran
estadisticas cruzadas de los mismos mas no de forma aleatoria sino con una comparacién previa de las
estadisticas generales de los datos considerados normales. Por ejemplo, no seria de sorprender que la
mayoria de los accidentes sean dentro del despegue o aterrizaje, y en caso de que otra fase de vuelo
predomine en las estadisticas se indagaria en porque es asi y todo lo referido a ello.

Con la investigacion avanzada sobre la region NAM-OACI y ya habiendo hecho lo mismo en una
investigacion anterior sobre la region SAM-OACI, los datos obtenidos de ambas regiones pasan de ser solo
datos con una mirada critica a tener una comparacion fehaciente de los mismos tipos de accidentes y las
estadisticas comparadas de una investigacion que no tiene un precedente claro para comparar resultados.

En este mismo sentido se relevaron datos de la region SAM-OACI que no se podria decir que sean normales
de ver en accidentes aéreos, como lo es una paridad en la estadistica entre los accidentes es en fase de
crucero como en aterrizaje. Esto suscito la necesidad de esta investigacion, para obtener una fuente de
comparacion por fuera de la linea general de accidentes y en la region con caracteristicas mas cercanas a las
iniciales.

Departamento de Ingenieria Aeroespacial - Facultad de Ingenieria - UNLP



CAIA7

UAV

Departamento de Ingenieria Aeroespacial - Facultad de Ingenieria - UNLP

25



7mo Congreso Argentino de Ingenieria Aeronautica

DISENQ PRELIMINAR DE UN YEHfCULO AEREO NO TRIPULADO:
REVISION DE SISTEMAS MECANICOS Y ANALISIS ESTRUCTURAL

Juan M. Salum, Mauro S. Maza y Luis M. Soria Castro
Coérdoba, Argentina
Universidad Nacional de Cérdoba, Facultad de Ciencias Exactas, Fisicas y Naturales
Email: juan.salum@mi.unc.edu.ar

RESUMEN

El diserio de aeronaves puede dividirse en tres etapas: diseiio conceptual, diserio preliminar y disefio
detallado. En este trabajo se aborda parte del diserio preliminar de una aeronave destinada al despacho
de cargas pequerias y fragiles con alcance determinado. Las actividades incluyen la revision y el
detallado de soluciones propuestas durante la etapa de diseriio conceptual para sistemas fundamentales
como despegue, aterrizaje, y liberacion de la carga util. Se presenta, ademdas, el redisefio de las
ubicaciones de los componentes del fuselaje basado en los resultados del andlisis previamente
mencionado. Como actividad complementaria, se incluye un andlisis estructural bdsico del ala
considerando las cargas ajustadas segun el rediserio con el objetivo de servir de base para
optimizaciones que consideren el cuerpo completo y maniobras complejas.

Palabras clave: VANT; UAV; DISENO PRELIMINAR; ANALISIS ESTRUCTURAL

INTRODUCCION

El presente trabajo forma parte de un proyecto general que abarca el proceso de disefio de un vehiculo
aéreo no tripulado (VANT) desde la concepcion inicial hasta los planos de construccion del primer
prototipo. Los requerimientos del cliente para el VANT incluyen la capacidad de transportar un objeto
fragil de hasta medio kilogramo a una distancia de 15 kilémetros, utilizando materiales disponibles
localmente y de bajo costo.

El proceso de disefio se divide en tres etapas: disefio conceptual, disefio preliminar y disefio detallado.
El presente proyecto se enmarca en la etapa de disefio preliminar, donde se analiza una configuracion
elegida y se definen aspectos técnicos mas concretos.

El trabajo se divide en dos partes principales. La primera parte se enfoca en la evaluacion y
reformulacion de propuestas y soluciones previas, y la segunda parte se centra en el analisis estructural
del ala del VANT.

METODOLOGIA

La metodologia con la que se desarrolla el trabajo se basa en la investigacion y desarrollo del tema
tratado, teniendo siempre como objetivo converger el disefio del VANT con los requerimientos del
cliente. Para ello se subdivide el proyecto en dos partes principales:

Evaluacion y Reformulacién de Propuestas. En esta etapa se hace un repaso de las soluciones
propuestas en la etapa anterior (disefio conceptual), con el objetivo de proponer mejoras, en caso de ser
necesario, ¢ incrementar el nivel de detalle del proyecto general. Se hace hincapié en sistemas
fundamentales de la aeronave, como el despegue, aterrizaje y liberacion de carga util.

Analisis Estructural. Aqui se analiza el ala, presentando conceptos técnicos, cargas a las que se somete
el ala durante el vuelo, partes que la conforman y materiales empleados. Se realiza una simulacion
numérica para verificar la resistencia del ala.

RESULTADOS Y DISCUSION
Sistema de Despegue. La propuesta inicial a la que se llegd durante el disefio conceptual era el uso de
una catapulta elastica; sin embargo, el disefio y el método de fabricacion de la misma no cumplian de

forma eficiente los requerimientos economicos y de simplicidad solicitados por el cliente. Por esto se
propone una alternativa que consiste en el uso de bandas elésticas en un lanzamiento que en la
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bibliografia se lo conoce como Bungie Launch o Hi-Start [2]. El sistema consiste en una linea elastica
fija a una plataforma en un extremo, y a un gancho del VANT en otro. La linea con tension puede ser
provista mediante materiales elasticos tales como cuerdas bungee o bandas elasticas tubulares, entre
otros. El despegue puede dividirse en tres fases o etapas: lanzamiento, comienzo del ascenso y
preliberacion (Figura 1).
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Figura 1. Etapas del despegue Hi-Start

Teniendo en cuenta el comportamiento de las fuerzas actuantes durante estas fases de despegue y la
variacion de energia cinética y potencial que se produce durante este proceso se estima el valor de la
constante elastica k como

k=220 1 ap) (1)

AX2 \ 2g
siendo AX la deformacion de la banda elastica, AV la variacion de velocidad requerida, g la aceleracion

de la gravedad, y Ah diferencia de altura entre la primera y Gltima fase del despegue [2]. En la Tabla 1
se presentan los datos empleados y el resultado obtenido de la ecuacion 1.

Tabla 1. Constante eldstica necesaria para el lanzamiento Hi-Start

Wro | 39.8N
AV | 12m/s
g | 981m/s?
AX |9m
Ah | 7m

Sistema de Aterrizaje. Durante la etapa de disefo conceptual se planteé como método de aterrizaje
para el VANT el uso de un paracaidas, y se realizo la seleccion del mismo. En esta etapa se mantuvo
esta decision, por lo que fue posible ahondar en detalles tales como tipo de sistema de despliegue del
paracaidas y los componentes necesarios para llevar a cabo el aterrizaje.

Debido su simplicidad y bajo costo se propone un sistema de despliegue pasivo mediante el uso de un
bolso de despliegue empleado para empacar y contener el paracaidas principal. El proceso de despliegue
consiste en la apertura de una escotilla que libera un paracaidas piloto (o pilotin) que facilmente es
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arrastrado por la corriente de aire y ayuda a la extraccion de la bolsa del paracaidas principal que, una
vez liberada, permite el despliegue del paracaidas principal y asi el aterrizaje del VANT (Figura 2).
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Figura 2. Sistema de despliegue pasivo

En base a los datos del paracaidas elegido se calculan las dimensiones minimas necesarias para el bolso
de despliegue, empleando el método propuesto por los fabricantes de estos componentes [3], el cual
consiste en determinar el volumen, V, del bolso en base a un factor de densidad, f, segun el método
empleado para empaquetar el paracaidas, y de acuerdo también al peso de este ultimo, W, como

V=" 2)

En base a los datos del paracaidas seleccionado y al factor de densidad sugerido por el fabricante [3] se
obtiene el volumen que ocupa el bolso de despliegue

Tabla 2. Volumen del bolso de despliegue
W 1300¢g

f 10,315 Eécm3

Con este dato se trabajé en conjunto con el area de integracion de sistemas para proponer un nuevo
layout de componentes internos del fuselaje que permita albergar dentro del mismo el bolso de
despliegue. La distribucioén propuesta se puede apreciar en la Figura 3.
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Figura 3. Distribucion de componentes internos

Liberacion de Carga Paga. Originalmente se propuso un médulo contenedor para albergar y proteger
la carga que se desea entregar, fabricado en plastico mediante impresion 3D, con el objetivo de que sea
liviano, econdémico y de facil reparacion y/o reemplazo. Contando, ademads, con un sistema de paracaidas
propio que permita desacelerar el descenso de la carga una vez que esta fue liberada. Con base en estas
consideraciones se propuso un disefio inicial de dicho contenedor, el cudl puede apreciarse en la Figura
4.

Superficie de apoyo
del paracaidas Puntos de fijacion

del paracaidas

Compuerta
de carga

Figura 4. Contenedor de carga paga

En cuanto al mecanismo de liberacion del contenedor de carga paga, se plante6 una propuesta que puede
ser apreciada en la Figura 5. Alli se observa que el contenedor se sujeta mediante dos pines laterales y
un par de compuertas inferiores. El proceso de liberacion se llevaria a cabo en tres etapas. En primera
instancia, una vez que el VANT se encuentre en posicion para desplegar la carga, se abren las
compuertas, lo que se lleva a cabo mediante dos servos que hacen girar 90° las varillas que actian como
bisagras para las compuertas. Luego se libera completamente el contenedor mediante la energizacion de
dos pequefios solenoides que retraen los pestillos que sostienen los pines del moédulo. Finamente, los
servos cierran las compuertas de la bahia de carga para que el VANT inicie su regreso.
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Actuador Solenoide
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Compuertas

Figura 5. Mecanismo de liberacion de carga paga

Analisis Estructural. La estructura alar del VANT bajo desarrollo fue disenada previamente por el area
de disefio conceptual. Consiste en una planta alar subdivida en tres partes, una fija al fuselaje, que sera
llamada parte fija, y otras dos removibles, semialas removibles. En cuanto a los componentes
estructurales se tienen, como se puede apreciar en la Figura 6 (a), un par de largueros, una bayoneta
tubular, costillas y el recubrimiento. La estructura alar de la parte fija posee 2 costillas en cada uno de
sus extremos, donde conecta con las semialas, las cuales, a su vez, cuentan con un total de 5 costillas
cada una. En las Figuras 6 (b) y (¢) se observa un detalle de la zona de unidn entre una semiala removible
y la parte fija. Las costillas en la uniéon cuentan con una serie de ranuras que sirven tanto para contener
a los pernos localizadores, como para posicionar a los seguros, por los que luego pasaran los pernos de
fijacion en conjunto con sus respectivas tuercas dentadas. Es a través de estos pernos, seguros y bulones
que se logra que las costillas raiz trabajen en conjunto, formando asi la union entre las particiones del
ala del VANT.

Figura 6. Componentes estructurales
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En el presente trabajo se emplea el Método de Elementos Finitos (MEF) para analizar la resistencia del
ala. Si bien existen distintos paquetes de software capaces de realizar este tipo de analisis, aqui se utiliza
ANSYS Mechanical.

El primer paso del modelado del sistema es definir los materiales que se planea emplear en la estructura.
Cabe recalcar que los componentes estructurales internos (largueros, costillas, seguros y pernos) son de
madera contrachapada, también conocida como plywood, a excepcion de la bayoneta, que es de fibra de
carbono, y, por tltimo, el recubrimiento, que es fabricado en material compuesto. ANSYS cuenta con
un catalogo en su modulo de Engineering Data, en el que figuran los materiales requeridos en este
trabajo y sus propiedades (plywood, fibra de carbono y compuesto de fibra de vidrio con resina epoxi).
Es sabido que las propiedades de estos materiales, en particular de los fabricados in situ, como el
compuesto del recubrimiento, dependen fuertemente del proceso de fabricacion, las instalaciones y el
nivel de capacitacion y la experiencia del personal. Como en esta etapa del proceso estos datos son
desconocidos, los valores propuestos en la libreria de ANSYS se consideran una buena primera
aproximacion.

El siguiente paso consiste en el modelado geométrico, el cual consiste en simplificar los componentes
de la estructura con la finalidad de que el modelo sea capaz de consumir menor cantidad de recursos
computacionales a la vez que brinda resultados cercanos a la realidad. En la Figura 7 se puede apreciar
el resultado del modelado geométrico y la simplificacion de los componentes de la semiala. En este
caso, los largueros se representaron con elementos de viga, mientras que las costillas y el recubrimiento
fueron tratados con elementos de ldmina y, finalmente, se utilizaron elementos de sélido para los
componentes de union.

Figura 7. Resultados del modelado geométrico

El tercer paso es el mallado, el cual es muy importante si se desea obtener resultados ttiles desde el
punto de vista ingenieril. Para el desarrollo del presente proyecto se emplea una estrategia de mallado
conocida como seccionamiento geométrico, que consiste en dividir a la pieza en geometrias mas
sencillas que se van mallando individualmente siguiendo cierto orden, con el objetivo de obtener un
mallado de la mayor calidad posible. La malla resultante se puede apreciar en la Figura 8.

(a) (b)

(c)
Figura 8. Malla del modelo
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Finalmente se deben aplicar las condiciones de borde, que definen los apoyos de la estructura, y las
cargas a las que esta sometida la misma; en este caso se utilizan cargas correspondientes a la situacion
de vuelo recto y nivelado, con un factor de carga igual a 1. Estas cargas se importan al modelo como
una distribucién de presiones (Figura 9).

Figura 9. Distribucion de presiones sobre la semiala

Una vez que se ha finalizado el modelado geométrico de la estructura, se ha mallado la misma y se han
definido las condiciones de contorno y las cargas a las que estd sometida, es momento de obtener los
resultados los cuales pueden apreciarse en la Tabla 3.

Tabla 3. Resultados del analisis FEM

Total Deformation

Unit: rarm
Tirme: 15
Max: 1,6484
Min: 0

1,6484
1,4652
1,2621
1,0089
091576
07326
059945
0,3663
018315
0

B: Static Structural

Type: Total Deformation

Deformacion

Total Defarmation

Unit: rarm
Tirme: 15
Max: 1,6484
Min: 0

1,644
1,4652
1,2821
1,0089
001576
0,7326
054245
0,3663
015315
0

B: Static Structural

Type: Total Deforrmation

Equivalent Stress

Unit: MPa
Time: 15
Custorn Obsolete
Max: 4,7

Min: Je-11

Tensiones

B: Static Structural

Type: Equivalent (van-Mises) Stress - Top/Battam
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B: Static Structural

Equivalent Stress

Type: Equivalent (van-Mises) Stress - Tap/Battom

Time: 15

Unit: MPa
Custarn
Max: 4, 7174
Min: 3,0033e-11
077471

0,63363
0,60255
057647
043023
0,34431
025824
017216

Analizando los valores de los resultados obtenidos se puede apreciar que la deformacion es muy pequefia
comparada con las dimensiones de la semiala; para mostrar esto se calcula el cociente de la envergadura
de la semiala (830mm) con la deformaciéon maxima obtenida (/,64mm) y se obtiene un valor muy
elevado, de 506. Por otro lado, la tension maxima se da en la zona de la raiz de la semiala y tiene un
valor aproximado de 4,2 MPa, en base a esto, el factor de seguridad (FS) que presenta el software, indica
que la estructura se encuentra sobredimensionada, al menos, en un 250% de la resistencia requerida por
la norma de la OTAN (FS igual a 6 para el caso mas critico [1]).

0,096078
3,0033e-11

CONCLUSIONES

El presente trabajo no presenta innovaciones cientificas, sino mas bien pretende proponer soluciones
tecnologicas que se ajustan a una necesidad y requerimientos de un cliente, acordes a la etapa en la que
se encuentra el proyecto desarrollo de un VANT.

A partir de o presentado puede observarse la importancia de dividir el trabajo de disefio en etapas con
complejidad creciente y de la participacion conjunta de distintos miembros que aporten miradas variadas
sobre un mismo tema.

Durante la etapa correspondiente a este trabajo (disefio preliminar) se conservaron algunas soluciones
propuestas por el equipo que realizo la etapa anterior (disefio conceptual). Para estas soluciones fue
posible avanzar sobre los detalles de implementacion. Por otro lado, la reevaluacion de los resultados
del disefio conceptual hizo notar la necesidad de modificar algunas propuestas, las que fueron
reemplazadas por opciones mas acordes a los requerimientos del cliente. Sobre estas ultimas fue posible
atacar también los detalles de disefio, siempre proponiendo modificaciones sobre la base de un
intercambio fluido con los encargados de otras areas (como aerodinamica y sistemas). Ademas, fue
posible avanzar sobre el analisis estructural de las semialas, lo que representa un avance hacia la Gltima
etapa de diseno (disefo detallado).

REFERENCIAS
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Resumen

El disefio de un sistema aéreo no tripulado, ademas del propio andlisis aerodinamico y estructural, incluye
la integracion de diferentes equipos y dispositivos con el objetivo de constituir un sistema integral que
incluye la aeronave, el equipo de lanzamiento/recepcion y la estacion de comando y control.

El disefio de aeronaves puede dividirse en tres etapas: disefio conceptual, disefio preliminar y disefio
detallado.

En este trabajo se aborda parte del disefio preliminar de una aeronave destinada al despacho de cargas
pequefias y fragiles con alcance determinado. Las actividades incluyen la revision y el detallado de
soluciones propuestas durante la etapa de disefio conceptual para sistemas de control, piloto automatico,
comunicaciones, sistema eléctrico y sistema motopropulsor. La integracion de sistemas es el analisis de los
sistemas que conforman al VANT y de sus componentes, para llegar a una configuracion adecuada tanto de
cada uno de los elementos como de la conexion entre los mismos. Se tiene en cuenta la influencia de unos
sobre otros y se establecen requerimientos y soluciones desde el punto de vista mecanico, eléctrico,
magnético, del proceso de manufactura y ensamble, etc.

Finalmente, como resultado se obtuvo un disefio de un conjunto de sistemas en condiciones de funcionar
simultaneamente, junto con la seleccién de componentes que los conforman.

El desarrollo se realizo en tres etapas, las cuales consisten en la investigacion basica, el analisis global y
propuesta inicial, y la adecuacion de soluciones.

Como actividad complementaria, se incluye una propuesta de compra de materiales criticos con su
presupuesto y los diferentes manuales. Ademas se realizo la integracion en paralelo con el sistema de puesta
a punto para el uso y las verificaciones aerodinamica y estructural realizadas por otros integrantes de este
proyecto.
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Resumen

El diseno aeronautico implica incertidumbres, ambigiiedades y contradicciones que emergen de la
aplicacion de restricciones técnicas y no técnicas (por ejemplo, econdomicas o normativas). El proceso de
disefio requiere, por lo tanto, integracion con iteracion, invocando un proceso que coordina el analisis, la
evaluacion y sintesis de conceptos e ideas. Estas tres operaciones deben integrarse y aplicarse de forma
recurrente y continua durante todo el ciclo del disefio de la aeronave. Esto conlleva que existan varias
instancias de toma de decisiones respecto de las diferentes componentes de la aeronave (alas, cola, fuselajes
y sistemas de propulsion, comunicaciones, carga util, planta de energia, entre otros). Usualmente, la
organizacion de este proceso se realiza siguiendo metodologias de ingenieria en sistemas, y la aplicacion
efectiva se logra respetando normas de calidad tales como la AS9100 y el sistema NADCAP.

En este trabajo se aborda el proceso de disefio de una aeronave no tripulada destinada al despacho de cargas
pequeiias y fragiles con un alcance determinado. Implementando la metodologia de la Ingenieria de Sistemas
para resolver las diferentes etapas y toma de decisiones de disefio, en un proyecto enmarcado en el ambito
universitario.

Las actividades incluyen la planificacién y ejecucion de las diferentes etapas de disefio (conceptual,
preliminar y detallado), como asi también la estructura de trabajo y tareas necesarias para el objetivo de
disefio. Se presenta, ademas, las herramientas, las soluciones a los problemas de ingenieria planteados y las
dificultades encontradas en la ejecucion del proyecto.

Departamento de Ingenieria Aeroespacial - Facultad de Ingenieria - UNLP



CAIA7

i Eeny,
A \ 4 R UNIVERSIDAD
% 7° Congreso Argentino de @ NACIONAL

Desarrollo de simulador de la dinamica de vuelo para aeronaves VTOL

M. Peyran (1), J. Donati (1,2),V. Acosta (1), J. S. Delnero (1,2), J. Marafion Di Leo (1,2)

(1) Centro Tecnologico Aeroespacial (CTA), Facultad de Ingenieria, Universidad Nacional de La
Plata, calle 116 ¢/ 47 y 48, CP 1900, La Plata, Argentina.

(2) Unidad de Investigacion, Desarrollo, Extension y Transferencia — Laboratorio de Capa Limite y
Fluidodinamica Ambiental (UIDET-LaCLyFA), Facultad de Ingenieria, Universidad Nacional de La
Plata, calle 116 e/ 47 y 48, CP 1900, La Plata, Argentina.

mateuspeyran@gmail.com

Palabras claves: SIMULADOR, 6 -DOF, DINAMICA, VTOL, CONTROL.

Resumen

La industria aeronautica ha experimentado un crecimiento significativo en los ultimos afios, y las
aeronaves de despegue y aterrizaje vertical (VTOL) han surgido como una solucidén innovadora para
superar los desafios asociados con el transporte aéreo en areas urbanas congestionadas. Estas aeronaves
tienen la capacidad tnica de despegar y aterrizar verticalmente, lo que les permite operar en espacios
reducidos y acceder a lugares que son inaccesibles para los aviones convencionales.

Sin embargo, el disefio y desarrollo de una aeronave VTOL presentan desafios particulares, y uno de los
aspectos criticos es el sistema de control. Dado que estas aeronaves deben realizar transiciones fluidas
entre el vuelo vertical y el vuelo horizontal, se requiere un sistema de control que garantice la estabilidad,
el rendimiento y la seguridad durante todas las fases de vuelo. En este contexto, resulta necesario el
desarrollo de un simulador de seis grados de libertad (6-DoF) que permita describir la dindmica de
movimiento de una aeronave en un entorno controlado, para dar lugar a la evaluacion del sistema de
control en diferentes escenarios y la optimizacion de su rendimiento antes de la implementacion en un
prototipo real.

Por este motivo, se desarrollé un modelo matematico que describe el comportamiento dindmico de la
aeronave, en funcion de distintos parametros de entrada asociados al vehiculo en estudio, al sistema de
propulsion, caracteristicas aerodinamicas, caracteristicas de los sensores y a las condiciones de vuelo.
La aeronave se modela como con un cuerpo rigido, con posibilidad de movimiento en seis grados de
libertad (6-DoF), teniendo el sistema de control disponible como acciones de control: la orientacion y
empuje de los motores, y la deflexion del elevador, timon y alerones. El sistema de propulsion consiste
en un conjunto de motores eléctricos de hélices que se encuentran vinculados a la aeronave con un grado
de movimiento relativo, el cual permite la rotacion en simultaneo para orientar el empuje del vehiculo
segin se desee. A su vez, el simulador permite la introduccion de variables relacionadas con las
condiciones atmosféricas, como cortantes de vientos y perturbaciones atmosféricas.

El modelo se resuelve numéricamente para obtener las variables que describen la evolucion en el tiempo
del vuelo, como las velocidades, aceleraciones, orientacion y posicion de la acronave, como asi también
la actuacion de las distintas acciones de control disponibles. Finalmente, se realiza su verificacion a
través de la comparacion de los resultados obtenidos para la respuesta dindmica de la aeronave sin
control con resultados obtenidos a partir de la evaluacion modelos linealizados [1].

El objetivo del trabajo es presentar el desarrollo del modelo matematico, sus hipotesis y su campo de
aplicacion, junto con las verificaciones realizadas. El desarrollo de dicho modelo permite generar una
herramienta para el disefio y la evaluacion del sistema de control, al tiempo que se reducen los costos
asociados con el desarrollo y las pruebas en prototipos fisicos.

Referencias:

[1] Nelson, R. C. (1998). Flight stability and automatic control (Vol. 2). New York: WCB/McGraw Hill.
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RESUMEN

En este informe se describe la segunda version del control térmico del USAT-I, el cual contempla un
cambio en el ambiente térmico donde el satélite desarrollara sus misiones, se determina un nuevo
rango de temperaturas criticas mediante un modelo matemdtico y se estiman en forma tedrica los
valores de temperaturas aceptables para la prolongacion de la vida util del satélite. Se pretende
simular el ambiente y cargas térmicas, analizar los resultados y definir las AFT.

Palabras clave: control térmico, Cubesat, satélite universitario

1.- INTRODUCCION

De acuerdo con de la primera version del andlisis térmico del USAT-I [1], se concluydé que era
necesaria la implementacion de Heaters para elevar la temperatura interna del satélite durante ciertos
casos, también se determino que la falta de detalles y distribucion de propiedades no eran apropiadas
para obtener resultados viables. Es por esto que, en una segunda version, se abarcan cambios
importantes tanto en las condiciones de contorno como en el modelo. Se definen parametros mas
exactos sobre el ambiente térmico y se ajusta el modelo matematico térmico tal que su simulacidn se
asemeje aun mas al modelo de ingenieria y por lo tanto, al modelo de vuelo.

2.- METODOLOGIA

Para iniciar el disefio térmico del satélite, es necesario saber las condiciones a las cuales va a estar
expuesto, es decir, la orbita y su inclinacion. Estimando una orbita LEO de 600 km e inclinacion
aproximada de 98°, se pueden obtener por bibliografia [2] los valores de IR, Albedo y Radiacion solar
Directa. Por otro lado, al estudiar las condiciones criticas a las cuales es probable que sea sometido el
satélite, para el modelo térmico se establecen las posiciones de angulo beta de 82° como estado mas
caliente y el angulo beta de 52° como el estado mas frio.

Una vez redefinido el ambiente térmico, se procede a analizar los casos de operacion, tanto
funcionales como cientificos. Se dividen segun requerimientos de potencia de cada uno, en funcion de
los componentes electronicos que deben responder en cada caso. Se simplifican aquellos casos que se
ven contemplados en otros y solo se dejan los esenciales. Al distinguir los casos calientes de los frios,
es necesario especificar las temperaturas admisibles de vuelo (AFT) de cada subsistema. Para ello, se
analiza componente a componente y se establece un margen de seguridad.

Definidos los casos, se inicia con el segundo disefio del modelo matematico térmico (TMM). Se
corren los casos de acuerdo con la categoria asignada y se concluye sobre los resultados, comparando
los valores de AFT de los subsistemas con los obtenidos por simulacion.

2.1.- CONDICIONES DE CONTORNO
2.1.1.- AMBIENTE TERMICO
Las principales fuentes de calor en el ambiente espacial, en especifico en 6rbitas LEO, son la radiacion

directa del sol, la radiacion reflejada por La Tierra (Albedo) y el infrarrojo emitido por la Tierra.
Durante el lanzamiento del satélite, se manifiesta un efecto a causa de la friccion, el cual genera calor
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debido a la liberacion molecular, aunque no se tendra en cuenta para el analisis dado a la proteccion
que le proporciona el dispensador.
Se define como Angulo Beta al angulo entre el plano orbital del satélite y el vector hacia el Sol. No
define un plano orbital Unico; todos los satélites en orbita con un angulo beta dado a una altitud dada
tienen la misma exposicion al Sol, a pesar de que puedan estar orbitando en planos completamente
diferente alrededor de la Tierra. Representa el porcentaje de tiempo que un satélite en oOrbita terrestre
baja (LEO) pasa bajo la luz solar directa, absorbiendo energia solar.
Se tiene entonces:

B = sen"!(cos(8;).sen(IR).sen(Q — Q) + sen(d;) * cos(IR)) 0
Donde & es la declinacion del Sol, IR inclinacion de la 6rbita, Q la Ascension Recta del Nodo
ascendente (RAAN) y Qs la Ascension Recta del Sol.
Dado que se estudiaran las condiciones criticas a las cuales es probable que sea sometido el satélite,
para el modelo térmico se establecen las posiciones de angulo beta de 82° como estado mas caliente y
el angulo beta de 52° como el estado més frio. Mas adelante se desarrollard el analisis por el cual se
determinaron dichos angulos.
Antes de definir el ambiente térmico cuantitativamente, se deben definir los parametros que lo
conforman, lo cuales seran Albedo, Radiacion solar Directa e Infrarrojo Terrestre.

- Albedo: es la fraccidon de radiacion solar incidente sobre un cuerpo (en este caso sera la
tierra) que se refleja hacia el espacio. La carga térmica sobre el satélite depende tanto de la
reflectividad como de la posicidn del sol en el momento en que el satélite pasa por encima de la zona
en la que se esté calculando.

- Radiacion solar directa: es la energia emitida por el sol que incide directamente sobre el
satélite.

- Infrarrojo terrestre: es la porcion de radiacion que no es reflejada por la tierra (albedo), sino
que es absorbida y reemitida hacia el espacio.

N

\ P\Oé'\ociéﬂ 500&1’
'—D}recf\Q

MISION < USAT -1

g '}; TR terreste

Figura 1. Ambiente térmico

Dada la bibliografia [2], se establece una tabla cuantificando los parametros mencionados
anteriormente segun el caso de estudio:

Tabla 1. Valores de parametros de ambiente térmico.

Angulo Beta =52° | Angulo Beta =82°
(caso frio) (caso caliente)

Albedo 0.34 0.42
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Radiacion 1367 W/m> 1414 W/m>
solar Directa
IR Terrestre 191 W/m? 233 W/m?

2.1.2.- TEMPERATURAS ADMISIBLES DE VUELO

Para la asignacion de las temperaturas admisibles de vuelo, se tienen en cuenta todos los componentes
electronicos y mecanicos que conforman el satélite en cada subsistema y se los diferencia de acuerdo
con los submodelos empleados para la simulacion. Como hipoétesis para el calculo de las AFT (por sus
siglas en inglés), se utiliz6 el método implementado por NASA [3].

Tabla 2. Valores de las AFT de cada submodelo.

AFT
Componente Op No Op
Tmin | Tmax | Tmin | Tmax

ADCS_AC -10 40 -10 40

ADCS_EL -30 30 -30 30
ALUMINIO N/A N/A N/A N/A
BLOQUE BATERIAS -40 40 N/A N/A
CAJA_GNSS N/A N/A N/A N/A

CELDA BATERIA 5 35 -10 40
CHAPA X MAS -50 290 N/A N/A
CHAPA X MENOS -50 290 N/A N/A
CHAPA_ Y MAS -30 30 N/A N/A
CHAPA Y MENOS -30 30 N/A N/A
CHAPA Z MAS -30 75 N/A N/A
CHAPA Z MENOS -50 290 N/A N/A

COMMS -30 30 -30 30

COMMS_ANTENA -30 30 -30 30
DTS -30 75 -30 115

EPS -30 30 -30 30
ESTRUC PRINC N/A N/A N/A N/A

GNSS -10 50 -10 50

OBC -30 30 -30 30

2.1.3.- CASOS DE ANALISIS TERMICO

Los casos de estudio se dividen en Caso Frio y Caso Caliente, segtn su funcion a cumplir y el tiempo
de operacion. Para el analisis térmico, se consideran de acuerdo con los Conceptos de Operaciones la
siguiente clasificacion:

- Caso Frio: (casos de operacion funcional) Carga de Baterias, Comunicaciones, Stand By,

Modo Seguro.

- Caso Caliente: (casos de operacion cientifica) Comunicaciones, GNSS-R, GNSS-RO, DTS.
Se aclara que, dado al uso frecuente del Sistema de Comunicaciones, se tiene en cuenta en ambos
casos.

2.1.4.- ANALISIS DE CASOS VIABLES SEGUN ANGULO BETA
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La eleccion de los angulos beta tanto para caso frio como para caso calientes no son aleatorios. Se
toma el caso Stand By como prueba y se simuld en las mismas condiciones, pero con angulos beta
diferentes, para encontrar una relacion minima entre requerimiento de temperatura y oportunidad de
lanzamiento. Sabiendo que el 4ngulo minimo al que se podia alcanzar como un caso frio era de 40°
por las condiciones de lanzamiento que otorga el lanzador, se tomé el caso mencionado como
referencia y se simuld para los angulos 40°, 52°, 60°, 70°, 80° y 84°.

B 1t
I3

I 'I'F'igura 3. Variacion de la temperétura en funcion del angulo beta.
Se hall¢ la siguiente relacion:

Margen AFT vs ﬁmgulo Beta

—a—ADCS

1 ‘\\ —a—CELDA
o— G55

Ly 80 a0

Angulo Beta [*]
Figura 4. Variacion de margen de AFT de 3 componentes respecto al angulo Beta.

Se observa que el angulo minimo para el cual se cumplen las AFT de estos componentes criticos es de
60°, aunque un angulo de 52° es suficiente para continuar con el estudio. Este &ngulo de menor valor
requiere de un ajuste del control térmico, el cual se discutirda mdas adelante. A partir de 80° las
temperaturas vuelven a descender, por lo tanto, ya no tiene sentido abarcar dngulos mayores, ademas
siendo poco realista la condicion de lanzamiento para dichos angulos. Es entonces que la viabilidad de
los casos queda enmarcada entre 52° y 60°, por lo que el posterior andlisis se toma el peor caso a
modo conservativo, siendo este el de 52°.
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2.2.- EVALUACION DE HADWARE

2.2.1.-DESCRIPCION GENERAL

En esta segunda version del TMM, se agregaron detalles al modelo que anteriormente se asumian
irrelevantes, por ejemplo, el modelado de la estructura principal, que se habia realizado mediante
conectores, y hoy esta disefiado con elementos finitos superficiales y volumétricos. Ademas, se realizo
una distribucion mas precisa de las propiedades opticas y la definicion de materiales que antes se
consideraban similares a otros. La primera version presentaba 1712 nodos, 1605 elementos y 137
conectores, mientras que la actual incluye 3271 nodos, 2774 elementos y 133 conectores. A
continuacion, se muestran las diferentes versiones y sus grandes diferencias.

A cada elemento se le asignan propiedades Opticas y térmicas de acuerdo con la distribucion de
materiales, esta vez con mas detalle y precision.

Tabla 3. Descripcion y distribucion de propiedades Opticas

Componente Material optico Componente Material optico
Chapaxt | pitovianea || ™% | pinura banes
Chapa x- }1;“11111:11;: SI:nSci Estructura principal Anodize
Chapa y+ P;flzll’ts‘;‘}ar PCBs FR4
Chapa y- szlzll) ts(:)?ar Bloque baterias G10
Chapa z+ Antong ONSS
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2.2.2.- DESCRIPCION DE INTERFAZ ESTRUCTURAL

La interfaz de la estructura principal se model6 con mas detalle, reemplazando los conectores lineales
con elementos finitos superficiales y volumétricos intercomunicados entre si con conectores
superficiales. Este cambio resulta de gran importancia al momento de ver como se transfiere el calor
de un lado del satélite al otro, algo que resultaba dificil y no acertado en el modelado con conectores
lineales.

v

()

v

/ 3 )

AL AL/

WAL T RS

A
\/

Figura 6. De izquierda a derecha, disefio en CAD de la estructura_principal y el modelado en Thermal Desktop.

Por otro lado, la interfaz estructural interna que mantiene las placas de electronica y sus respectivos
blindajes dentro de cada mddulo se ha modelado mediante conectores lineales simulando separadores
de Al 6061 T-6. El resto de los componentes, tanto placas de electronica como blindajes, chapas y
antenas, se han modelado con elementos finitos superficiales a excepcion del bloque de baterias que se
modeld con elementos finitos volumétricos dado a las dimensiones y propiedades de los materiales
involucrados.

Antena
GNSS

Estructura
3 Principal

PDU

Figura 7. Descripcion de los componentes y submodelos del TMM.
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2.2.3.- CONTROL TERMICO PROPUESTO

Siendo necesaria la implementacion de un control térmico activo, se implementaron Heaters
distribuidos en zonas criticas de acuerdo con simulaciones anteriores. Se determiné la necesidad de al
menos 4 Heates, uno en la Chapa X+ para mantener en temperaturas aceptables las Antenas GNSS,
otros 2 en la Chapa X- y Chapa Z- con el mismo objetivo y el ultimo en el bloque de baterias, dado
que las celdas de baterias son muy sensibles al cambio de temperatura y su rango de temperatura de
operacion es muy acotado.

3.- RESULTADOS Y DISCUSION

Se simularon los 8 casos mencionados en la seccion 2.1.3 considerando como calores aplicados las
potencias maximas de cada placa de electronica y el tiempo activo. Para los casos Frios, se realizé una
corrida estacionaria y luego una transitoria, la cual inicid con los resultados finales de la etapa
transitoria. Este andlisis permitié observar el comportamiento de la temperatura en cada componente
del satélite a lo largo de 5 orbitas con eclipse. Los casos Calientes solo se corrieron en estado
estacionario, siendo este el mejor criterio hallado de acuerdo con el tiempo de exposicion al sol.

Para el posterior analisis, se disefi una escala de colores a modo de criterio de riesgos.

Tabla 4. Criterio de escala

Criterio de escala
Temp <-10
-10<Temp<-5
-5<Temp<0
Temp >0

A continuacién, se muestra una tabla comparativa de los casos mas criticos, haciendo énfasis en los
margenes de las Temperaturas Admisibles de Vuelo (AFT) de cada componente.

Tabla 5. Comparacion de resultados.

Margen AFT [°C] Margen AFT [°C]
Componente | Caso Frio C?SO Caso . Componente | Caso Frio Cgso Caso .
Caliente Intermedio Caliente  Intermedio
Actuadores | 5 o, 27.93 0.55 Chapa Z+ 7.38 43.23 11.06
ADCS
Electronica | o5 43.65 14.41 Chapa Z- 15.14 44.57 19.83
ADCS
Aluminio N/A N/A N/A COMMS 12.29 48.67 16.46
. , Antena
Caja baterias N/A N/A N/A COMMS 10.65 45.36 14.84
Caja GNSS N/A N/A N/A DTS 8.45 47.67 16.51
Celdas bateria -3.28 15.33 -0.57 EPS 19.97 50.61 23.83
Chapa X+ 19.84 53.61 24.04 Estructura N/A N/A N/A
Chapa X- 20.33 54.47 24.60 GNSS 29.35 -2.06
Chapa Y+ 5.39 38.20 11.27 OBC N/A | 49.38 N/A
Chapa Y- 5.74 56.70 11.54
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4.- CONCLUSIONES

Dados los resultados encontrados, se deberd mejorar el modelo en cuanto a los lugares donde se
colocaron los Heaters y la potencia que requieren, ya que algunos componentes no cumplen con las
AFT en la totalidad de los casos. Se hace observacion también en la eleccion del angulo beta y la
viabilidad de las condiciones de lanzamiento. Por un lado se tiene que con un ajuste de los heaters y
52° de angulo beta pueden cumplirse las AFT en su totalidad, o imponer como condicion al lanzador
que el angulo beta minimo debe estar cerca de los 60° y posiblemente la intervencion del modelo sea
mucho menor.

En cuanto a los cambios realizados en esta segunda version, se interpreta que han sido implementados
apropiadamente y queda para el futuro una revision completa con el equipo de trabajo para enlazar
informacion y posibles cambios en el modelo de ingenieria.

También es importante destacar que este modelo atin no ha sido validado ni verificado, siendo la
planificacion y realizacion de ensayos fundamental para concretar el andlisis térmico del USAT-L.
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RESUMEN

El experimento denominado Tunel de Viento Espacial, consiste en un dispositivo capaz de efectuar
una medicion cuantitativa in situ de la densidad atmosférica, considerando todos los efectos y
fenomenos presentes en orbita LEO. Resulta importante obtener un valor de densidad atmosférica a
esas altitudes para lograr una estimacion de la vida orbital de un satélite. También dicha
determinacion permitira determinar con mds certeza los tiempos de recuperacion de elementos
orbitales como calcular otros parametros relacionados a la operacion de estos elementos.

Palabras clave: Tunel de viento espacial, atmosfera, orbita baja, decaimiento orbital.
1.- INTRODUCCION

La basura espacial es un problema que ha ido en aumento en los ultimos afios a medida que se han
intensificado las actividades espaciales. Se consideran desechos espaciales todos los satélites
inoperativos, las ultimas etapas de los cohetes de lanzamiento, los soportes y desechos liberados
intencionadamente durante la separacion del satélite de su vehiculo de lanzamiento, los efluentes
solidos y las particulas o fragmentos procedentes de colisiones, habiendo unos 34.000 objetos en
orbita segun la Oficina de Desechos Espaciales de la ESA.

Existen modelos matematicos que se utilizan para cumplir los requisitos internacionales en materia de
desechos espaciales que proponen una vida orbital de 25 afios. Ademas, los modelos matematicos se
utilizan con frecuencia para calcular el tiempo de las misiones de recuperacion, tripulacion y/o rescate,
entre otros problemas. Sin embargo, estos modelos presentan resultados poco exactos y precisos
porque combinan una teoria que no corresponde al fendémeno real, considera un unico coeficiente de
resistencia para diferentes geometrias y diferentes condiciones de flujo, ademés de una estimacion de
la densidad basada en modelos.

En el presente trabajo se especifican tanto los andlisis de requerimientos, los objetivos de mision, el
disefio de la carga util y la viabilidad técnica referentes al disefio propio de la carga, los antecedentes,
la metodologia utilizada para el disefio y los resultados obtenidos en el primer prototipo del Ttnel de
Viento Espacial.

2.- METODOLOGIA

Se definieron tres etapas en el plan de accion: disefio conceptual; definicion y caracterizacion; y por
altimo la etapa de configuracion.

Para satisfacer el primer paso, mantuvimos reuniones periddicas para concretar de la idea principal del
proyecto. El experimento se basa en un capacitor de placas paralelas que obtendra la medida de la
densidad de flujo total presente en una 6rbita LEO, y como soporte para validar los resultados, un
espectrometro de masas que permite medir la densidad del flujo de iones. Ambos modelos comparten
los datos obtenidos para verificar el rendimiento esperado, confirmar datos cuantitativos, detectar y/o
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diferenciar fendmenos implicados en la ionosfera. El conjunto de instrumentos conforma un Ttnel de
Viento Espacial, siendo el espectrometro de masa quien le da forma y trabaja de forma simil a un tunel
de viento. El equipo decidi6 centrarse en el desarrollo del capacitor para validar su viabilidad,
quedando el espectrometro de masas fuera del alcance por el momento.

Dado el primer paso por finalizado, en el segundo habia que caracterizar las variables de medicion,
tanto las de entrada como las de salida; con ello se definid el funcionamiento del tinel de viento y la
arquitectura de la misién. Una vez que se tuvo claro el funcionamiento, se realizaron simulaciones
para corroborar la deformacion de los materiales. Cuando se obtuvieron valores razonables en las
simulaciones, se realizd el primer prototipo para validar y verificar las simulaciones, completandose la
segunda etapa del plan de accion. Para finalizar las etapas, se procedid a redisefiar el prototipo con
mejores materiales y poder probarlo con condiciones mdas cercanas a las solicitadas en el entorno
espacial.

Para demostrar la viabilidad del concepto, habia que responder a dos preguntas:

1. (Se puede construir un capacitor utilizando una fina pelicula de mylar como placa conductora?
Probamos la conductividad eléctrica de varias peliculas de mylar. Descubrimos que el mylar comercial
disponible con una capa de aluminio depositada por vapor no es conductor de electricidad y, por tanto,
no es util para el capacitor. Una pelicula de mylar de calidad espacial que se utiliza para construir
mantas térmicas cumple con los requisitos y efectivamente, es conductora eléctrica.

2. ,Se pueden medir cambios significativos en la capacitancia debido a las pequefias
deformaciones de la pelicula de mylar provocadas por las fuerzas atmosféricas de una 6rbita LEO?
Empezamos desarrollando un modelo CAD para el disefio preliminar del prototipo, y luego
procedimos a construir un modelo a escala. El disefio preliminar consiste en un armazon desarrollado
con tecnologia FDM (Modelado por Deposicion Fundida por sus siglas en inglés) en impresion 3D
con una placa plana de acero separada 5 mm de una pelicula de mylar tensada. El dispositivo esta
perfectamente sellado y se puede hacer un ligero vacio en el espacio entre las placas. Esta pequefia
presion deforma la pelicula de mylar y se puede medir un cambio en la capacitancia entre la placa y la
pelicula. Esta prueba midié el cambio de capacitancia en funcion del cambio de presion sobre la
pelicula, 1til para comparar y validar el modelo matematico del concepto comprobando el rendimiento
esperado del dispositivo.

2.1.- PRINCIPIOS FiSICOS Y FUNCIONALES
2.1.1.- CAPACITOR

El dispositivo disefiado se basa en el principio fisico de un capacitor para detectar deformaciones en
una fina pelicula conductora de aluminio. La deformacién de esta membrana dependera de las fuerzas
ejercidas sobre su cara, esencialmente las debidas a la resistencia atmosférica. A partir de modelos
empiricos, se estima que la fuerza ejercida sobre una placa de un metro cuadrado en el espacio a
velocidades orbitales es s6lo de unos 60 miligramos. Estas débiles fuerzas son suficientes para
deformar la lamina de tal manera que es posible detectar un cambio de capacitancia entre las placas del
condensador formadas por la lamina y una placa metalica situada detras de ella.

Anillo de Contencidn

Distancia

Placa trasera

Membrana

Placa conductora

de drea A Dieléctrico con

permitividad £

Figura 1. Modelo de capacitor y disefio de experimento respectivamente.
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El desplazamiento de la pelicula de aluminio (Mylar) se puede estudiar suponiendo una distribucion
uniforme de la carga sobre el dispositivo, teniendo el siguiente modelo aproximado:

§=0662+Rx jz**f . [1 ~0.09 « (TE) — 0.1 (%)5] (1)

Donde p es el valor de carga uniforme, R el radio de la placa, ¢ el espesor del Mylar y £ su modulo
elastico. Usando este principio, es posible relacionar la carga medida entre las placas del capacitor,
con la deformacién de una de las placas (membrana deformable), que a su vez se relaciona con la
fuerza ejercida sobre la cara del dispositivo. Este experimento permite medir in situ los efectos de
arrastre sobre un cuerpo en el espacio.

Como experimento principal, no se encontraron desarrollos o implementacion de este en el area de
aplicacion en el que se pretende trabajar. [1]

2.1.2.- ESPECTROMETRO DE MASAS

El espectrometro de masa se basa en la obtencion de iones mediante moléculas orgéanicas en fase
gaseosa. Una vez recolectados los iones, son separados de acuerdo con su masa y carga eléctrica, son
identificados por un sistema eléctrico. Un espectrometro de masa de seccion magnética usa un campo
magnético o eléctrico para afectar la trayectoria de las particulas cargadas. La fuerza ejercida por esos
campos sigue la Ley de Lorentz:

F= g(E+vxB) (2)
d
donde ¢ es la carga de la particula, £ el campo eléctrico inducido sobre la particula, v la
velocidad de la particula y B el campo magnético aplicado.
El principio fisico trata de la aplicacion de un campo magnético que perturba la velocidad de la
particula en direccion, pero no en magnitud. La fuerza ejercida por el campo magnético esta dada por
la Segunda Ley de Newton:

E=qt¢x§=ma{=m? (3)

Siendo m la masa de la particula y R el radio descrito por el cambio de direccion cuando se aplica el
campo magnético

El radio descripto por cada particula que atraviesa la seccidon magnética depende de la relacion de m/q,
que se determina midiendo el radio de la trayectoria circular. El valor del radio viene medido de la
sefal producida por la particula sobre una placa.

_ mwv
=" @
La velocidad de la particula es:
_ 5)
=E o m _ FRE
v E T, £
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Figura 2. Diagrama del espectrometro de masas.

Con la recoleccion de datos de masa/carga, es posible calcular la densidad atmosférica:
gRE"

§ =2 =22

vol Evol

(6)
Donde la velocidad sera la de vuelo del Host (satélite o nave que lleve el experimento en el espacio).
Teniendo la densidad atmosférica, se puede calcular la presion dindmica y compararla con los
resultados del capacitor. Con esto, se puede diferenciar la presion dindmica de otras perturbaciones
que puede llegar a medir el capacitor, como el viento solar.

F = %519'
. (7
Como experimento de apoyo a las mediciones del capacitor, existen antecedentes de espectrometros de
gran tamafno, como el ROSINA/RTOF, que han sido capaces de reducirse a una unidad de Cubesat,
como el CubeSatTOF [2]. Se han utilizado diversas técnicas para la deteccidén e identificacion de
particulas, como laseres y espejos de iones.[3][4]

2.2.- VIABILIDAD TECNICA

Para disefiar las dimensiones generales del capacitor, se supone el caso de mayor carga para evitar
deformaciones excesivas de la membrana y, por lo tanto, la saturacion del dispositivo. La distancia
entre la membrana y la placa fija del capacitor esta definida arbitrariamente como cinco veces el
maximo desplazamiento de la membrana, para prevenir la saturacion del capacitor ante alguna posible
perturbacion no considerada.

La orbita de interés es de 340km, con una velocidad orbital de 7700 m/s. para estimar la magnitud de
la presion aerodinamica ejercida sobre un cuerpo, se considera un coeficiente de resistencia de 2,2.

D=pVC,S
©)

donde p es la densidad atmosférica, /' la velocidad de vuelo, Cd en coeficiente de resistencia y S la
superficie de referencia que se usa para calcular la resistencia.
Es importante destacar que la ecuacion 9 es solo valida para flujo en medio continuo. La capa
atmosférica alrededor de un cuerpo en la orbita mencionada no deberia de considerarse un flujo
continuo, pero este método es el unico utilizado actualmente para estimar facilmente la fuerza
aerodinamica en el espacio, ademas, dicha fuerza se considera uniformemente distribuida.
Bajo estas condiciones, cuanto mayor sea la membrana, mayor sera el desplazamiento, por lo que la
distancia sugerida entre placas del capacitor es mayor.
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Distancia entre placas del capacitor [mm]

0 | | I |
0.15 0.2 0.25 0.3 0.35 0.4

Radio de la membrana [m]
Figura 3. Distancia entre placas del capacitor vs Radio de la membrana.

Por otro lado, cuanto mayor sea la distancia entre placas, menor sera la variacion de capacitancia a un
mismo desplazamiento, por lo tanto, hay un equilibrio entre la mayor deformacién de la membrana por
una presion debido a su mayor tamafio, y la menor variacion de capacitancia de acuerdo con la mayor
distancia entre placas. Teniendo en cuenta ambos efectos, se obtiene el siguiente grafico:

10
4510 . . . .

w

Maéxima carga en capacitancia [F]

0.5 . . . .
0.15 0.2 0.25 0.3 0.35 0.4

Radio de la membrana [m]

Figura 4. Carga maxima en capacitor vs Radio de la membrana

El grafico muestra la maxima variacion de capacitancia posible para un dado tamafio de membrana a
una misma presion ejercida sobre esa cara del capacitor. La diferencia de capacitancia entre las placas
deformadas y no deformadas se estimo discretizando la superficie de la membrana en diferenciales de
placa plana y calculando la capacitancia de cada uno segln la ecuacion 1, considerando el vacio como
medio dieléctrico.

Se desea maximizar el cambio de capacitancia con el dispositivo para permitir mediciones mas
precisas de la deformacion de la membrana. Se busca tener un capacitor lo mas chico posible y con la
distancia mas cercana entre placas. Teniendo un limite viable de construcciéon y manipulacion, la
menor distancia entre placas se estima de 1,35 mm, con un radio de 25 cm.

La figura 5 muestra otro resultado extremadamente importante, los cambios esperados en la
capacitancia estan dentro de un rango posible de medir. Se observa la relacion entre la presion media

Departamento de Ingenieria Aeroespacial - Facultad de Ingenieria - UNLP

CAIA7



CAIA7

F. Alfaro Rodriguez; A. Guilera; C. Miquelarena; F. Teryda; S. Lorenzo; M. Andriano; M.F. Rodriguez.

sobre la membrana y la variacion de capacitancia medida en el dispositivo para las dimensiones
propuestas y su respuesta de comportamiento esperada.

7 X10_12 T T T T T

0 0.02 0.04 0.06 0.08 0.1 012
Presion externa [PSI]

Figura 5. Carga de capacitancia vs Presion externa

Figura 6. Deformacion de la membrana comparado con la de la placa rigida.

La magnitud de la deformacién de la membrana depende de las propiedades elasticas del material,
pero también depende de la temperatura. Para tener un modelo real, es necesario caracterizar los
cambios en las propiedades de los materiales a usar por la variacion de temperatura que hay en el
espacio. Probablemente sea necesario implementar un sensor térmico y realizar un analisis térmico del
instrumental.

2.3.- PROTOTIPO

Para validar los resultados del modelo teorico, se disefid un prototipo. Los objetivos que debia cumplir
son los siguientes:

. Probar si es posible construir un capacitor con finas capas de Mylar aluminizado.
. Probar si se mide un cambio notable en la capacitancia cuando el Mylar se deformase.
. Evaluar la precision del modelo matematico.

En primera instancia, comprobamos que el Mylar era conductor eléctrico, requisito primordial para ser
utilizado. Descubrimos que el Mylar comercial conocido como “mantas de supervivencia” no eran
conductoras eléctricas, por lo que accedimos a Mylar de uso espacial en mantas térmicas.

Una vez obtenido el material para la membrana, se disefié un prototipo en CAD. Un marco rigido
permite tensar la fina pelicula de Mylar y colocar una placa a una distancia fija de la membrana. El
volumen de aire entre placas quedaria herméticamente sellado, por lo que se puede hacer vacio para
deformar la membrana. Si se conoce la presion dentro de ese volumen entre placas y el valor de
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capacitancia, el modelo matematico que predice la presion acrodindmica ejercida sobre la membrana
queda validado.

Membrana de Mylar

Anillo de

Placa rigida conductiva

Anillo de contencion

Figura 7. Corte de la seccion en modelo 3D y vista detallada con descripcion de componentes respectivamente.

El marco se imprimid en 3D y la placa rigida de acero se mecanizdé en CNC (Control numérico por
Computadora).

Figura 8. Ensamble de piezas, Mylar, estructura impresa en 3D y placa rigida sujetas con goma elastica.

Se disefid un sistema neumatico para aspirar el aire entre placas y recrear un vacio bajo. Para ello, se
utilizo un sistema de mangueras con valvula de retencion y una jeringa. En el otro extremo, se conecto
un manoémetro de columna de alcohol para medir la diferencia de presion entre membrana y placa.

Con una pinza digital se midié la variacion de capacitancia segiin la deformacion de la membrana
provocada por el vacio interno.

Mandmetro de alcohol
de columna inclinada

Jeringa

Capacitor

Vilvula de No retorno

Pinza digital de LCR

Figura 9. Elementos e instrumentos usados durante el ensayo de vacio.

3.- RESULTADOS Y DISCUSION
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Fuimos capaces de validar el modelo del capacitor y caracterizar los materiales finales que se
necesitan para crear un segundo prototipo. Encontramos una relacion entre la informacion que brinda
el capacitor y el desplazamiento de la pelicula deformable. Fue posible asociar este desplazamiento
con la presion atmosférica y, por consiguiente, con la fuerza aerodinamica.

El modelo estima menores cambios de capacitancia entre placas para una presion determinada,
comparado con los resultados experimentales. Los resultados son muy prometedores, siendo que se
fue conservativo al momento de emplear desarrollar el modelo y esto facilitaria la medicion de
cambios notables en la deformacién de la membrana, pudieron disefiar un dispositivo mas pequefio.

<1071
1.8

Meodelo teérico

#  Resultados de ensayo

161

147 *

121 *

1} *

AC[F]

08} :

04F * #

0.2 L . I . . I . I . .
002 003 004 005 006 007 008 009 01 011 012

Presién externa [PSl]

Figura 10. Modelo teérico vs resultados del ensayo.

Actualmente, nos encontramos disefiando un nuevo prototipo, basado en la mejora de la ultima version
del capacitor. Esto quiere decir que nos propusimos mejorar la precision del disefio y la configuracion
general del segundo modelo de ingenieria, seleccionando materiales con mejores caracteristicas,
mientras buscamos implementar una nueva técnica de manejo y ensamble con el Mylar.

A su vez, estamos preparando ensayos para caracterizar las propiedades mecanicas de la pelicula de
Mylar, en especial el estudio de la variacion de sus propiedades en funcion de la temperatura.

También se esta planificando el sistema de comunicaciones y la interface con una estructura de acople
a un Host, donde aparecen nuevos problemas a resolver.

Por otro lado, esperamos poder iniciar un disefio del espectrometro de masas, incluyendo los ensayos y
evaluaciones necesarios para su validacion y verificacion, concluyendo asi con un prototipo final del
Tunel de Viento Espacial.
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FABRICACION DE GAJOS PARA TANQUES ESTRUCTURALES DE
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RESUMEN

En el ario 2015, la Facultad de Ingenieria de la Universidad de La Plata se contacté con nuestra
empresa solicitandonos la factibilidad de fabricacion de gajos de casquete semi eliptico, en nuestras
instalaciones con el proceso de Strech Forming, ya que FAdeA posee una maquina para tal fin, unica
de ese tipo en Argentina. Los trabajos fueron concluidos a través de la empresa Veng en el 2022.
Estos casquetes serian soldados para construir tanques de combustible, para el proyecto Tronador II.
El Strech Forming (conformado por estirado) es un proceso de conformado de chapas de metal que
simultaneamente estira y dobla el material sobre una geometria mecanizada, llamada matriz o molde
de estirado. Los moldes suelen ser metalicos y terminados por mecanizado, para formar una pieza con
uno o varios radios de curvatura diferentes. Este proceso produce piezas perfectamente curvadas con
contornos suaves y Sin arrugas.

Palabras clave: strech forming, conformado, solubilizado, envejecido en caliente, contorneado.
INTRODUCCION

La informacion enviada por el cliente consistid en planos de las piezas a conformar con sus respectivas
dimensiones, aleacion y estado del material a proveer, como asi también el estado final del material.
Para alcanzar resultados oOptimos del proceso de Strech Forming (conformado por estirado), es
necesario realizarle al material diferentes tratamientos térmicos (recocido, solubilizado, envejecido en
caliente), para alcanzar las propiedades mecénicas requeridas en disefio; siempre teniendo en cuenta
que para la industria aerondutica, el material por excelencia son las aleaciones de aluminio.

METODOLOGIA
REQUISITOS TECNICOS
El material y estado solicitado por el cliente para la fabricacion de gajos fue el aluminio 2219 en

estado T6, con un espesor con espesores de 2,4 mm a 3,2 mm.
En la figura 1 se presentan los planos de los gajos con sus respectivas dimensiones y tolerancias.
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Figura 1. Planos y dimensiones de gajos conformados.

FABRICACION DE UTILLAJES

Con los datos y requisitos técnicos recibidos se desarrollaron especificaciones técnicas para tercerizar
el disefio y fabricacion de herramentales necesarios para la produccion de los gajos (utillaje de estirado
y de contorneado).
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El molde de estirado fue fabricado en fundicion gris y el de contorneado en fundicion de aluminio, ver
figura 2.

Figura 2. Utillaje de contorneado CNC.
TRATAMIENTO TERMICO DE RECOCIDO TOTAL

El material suministrado por el cliente fue aluminio 2219 en estado T851, en dicho estado el material
no es factible de conformar sin que sufra grietas y fisuras con la consiguiente rotura del material.

Para poder ser conformada la pieza se realizo un tratamiento térmico de recocido total para obtener el
material en estado “O”, el cual adquiere una mayor ductibilidad y asi poder lograr la forma solicitada
ya que la misma es compleja al poseer doble curvatura. En la figura 3 se muestra la disposicion de las
chapas de aluminio 2219 en estado T851 en el canasto del horno de aire circulante previo al
tratamiento térmico de recocido total.

Figura 3. Disposicion de chapas de aluminio 2219-T851 previo a recocido total.

STRECH FORMING (CONFORMADO POR ESTIRADO) - TRATAMIENTO TERMICO DE
RECOCIDO PARCIAL

Para realizar el proceso de strech forming (conformado por estirado) primero se coloca el molde sobre
la bancada, se limpia y se coloca aceite lubricante sobre la superficie de contacto para lograr un mejor
deslizamiento del material en el molde (reduccion del coeficiente de rozamiento), luego se coloca
sobre el molde el corte de la chapa (blank) y se sujeta con las mordazas laterales, ver figura 4.
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Figura 4. Disposicion de corte de material (chapa) sobre molde.

En la siguiente operacion se estira el material con dichas mordazas, quienes pivotean sobre su eje
ejerciendo una fuerza determinada (fuerza de traccion). A la vez que sucede esto, la bancada que tiene
el molde se eleva, generando una presion vertical hacia arriba, hasta que la chapa logre copiar toda la
forma del molde, ver figura 5.

MOLDE

BANCADA

Figura 5. Estiramiento del material (chapa) sobre el molde.

La maquina conformadora posee una presion maxima de 250 Tn, la presion utilizada en el conformado
fue de 120 Tn por estirado, con un porcentaje de estiramiento maximo de 3 % por estirado.

El proceso de strech forming se realiza en varios pasos hasta lograr la forma final de la pieza
intercalando en cada paso con el tratamiento térmico de recocido parcial, el cual le confiere al material
una ductibilidad parcial que tiene como efecto eliminar el endurecimiento por acritud de la pieza y
lograr el conformado sin fisuras ni grietas.

STRECH FORMING (CONFORMADO POR ESTIRADO) - TRATAMIENTO TERMICO DE
SOLUBILIZADO

Una vez lograda la forma final de la pieza, se debe realizar el tratamiento térmico de solubilizado que
consiste en calentar la pieza a elevada temperatura y enfriar bruscamente en agua. En la figura 6 se
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muestra la disposicion de una pieza conformada en el canasto del horno de aire circulante previo al
tratamiento térmico de solubilizado.

Figura 6. Disposicion de pieza conformada previo a tratamiento térmico de solubilizado.

Luego del tratamiento térmico de solubilizado la pieza debe ser colocada nuevamente en el molde y
ser conformada para calibrar la forma final de la misma, en esta etapa la pieza esta en un estado
intermedio denominado condicion “W”.

Se repite el proceso de conformado hasta que la chapa logre nuevamente copiar toda la forma del
molde. Este "copiado de la forma" se traduce en haber superado el limite elastico de la curva tension-
deformacion, ver figura 7.

P N Limite Elastico .
Fluencia
ﬂm;ix‘_____________________\ __________ U /
Ofu oo F
SY
P/
GPI' _________________ - £ Punto de
s . ruptura
r,‘ Limite de p
e Proporcionalidad
;L’-f-
Ol & ¢, deformacion

Figura 7. Curva tension - deformacion.

El proceso de conformado por estirado con el material solubilizado (condicion W) presenta una gran
ventaja respecto de otros procesos de conformado convencionales ya que cuando se realiza
adecuadamente y con el rango de deformacion plastica adecuado, permite eliminar completamente los
efectos del springback (la pieza no presenta recuperacion elastica al retirarla del molde a la vez que el
nivel de tensiones residuales es muy bajo) y aumentar su resistencia mecanica. Estas condiciones
permiten que luego del conformado se realicen procesos de contorneado ¢ fresados quimicos sin
alteraciones geométricas.
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PROCESO DE CONTORNEADO POR CNC

Para el proceso de contorneado se utilizé una maquina CNC de 5 ejes continuos de 24.000 RPM y un
avance maximo en vacio de 30.000 mm/min.
El procedimiento se realizo de la siguiente manera:

Se coloca el utillaje en la maquina en la ubicacion especifica.

Se alinea el dispositivo con los ejes de la maquina y se toma el lugar de referencia (Cero Programa)
en una espina sobre el utillaje.

Se abren los clamps o sujeciones y se coloca la chapa de acuerdo a su forma y localizada con 2
espinas laterales que se generaron al estirar la chapa.

Se cierran los clamps, se conecta el circuito de vacio y a su vez para garantizar aun mas el proceso
se zuncha la chapa por los laterales de la misma.

Para el mecanizado se utilizaran 3 herramientas de metal duro integral para tener un mejor acabado
superficial y garantizar las tolerancias del cliente

En la figura 8 se muestra la disposicion de la pieza conformada en el utillaje de contorneado.

Figura 8. Disposicion de pieza en utillaje de contorneado por CNC.

TRATAMIENTO TERMICO DE ENVEJECIDO EN CALIENTE

Como se indico el material suministrado por el cliente fue aluminio 2219 en estado T851, pero el
requisito final de la pieza debia ser en estado T6.

Para lo cual primero se realizo el tratamiento térmico de recocido para lograr eliminar el estado T851
y a su vez obtener maxima ductibilidad del material para poder conformarlo en estado “O”.

Luego de pasar por tratamiento térmico de solubilizado el material quedo en estado T42, el cual para
llegar al estado T6 se sometid al tratamiento térmico de envejecido en caliente para suministrarle a la
pieza la resistencia mecanica necesaria. En la figura 9 se muestra la disposicion de piezas.

. N -
t!’:‘.";&:"-‘nm”a—‘ =

Figura 9. Disposicion de piezas conformadas y contorneadas previas a tratamiento térmico de envejecido
en caliente.

En Tabla 1 se indican los parametros de los tratamientos térmicos utilizados en las diferentes etapas
en todo el proceso de conformado.
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Tabla 1. Pardmetros de tratamientos térmicos.

Tratamiento térmico Temperatura Tiempo Estado Estado
[°C] 5 [horas] intermedio final
Recocido total 415 2 - 0]
Recocido Parcial 340 1 - 0]
Solubilizado 545 0,5 Condicion W T42
Envejecido en caliente 191 36 - T6

RESULTADOS Y DISCUSION
ETAPA 1 (ANALISIS DE FACTIBILIDAD)

Una vez que se conto con toda la informacién sobre las necesidades del producto final, se analizé la
fabricacion a través de strech forming, en esta etapa se observo adelgazamiento y concentracion
“regiones de mayor curvatura". De este analisis surge que a pesar de las lineas de formas pronunciadas
en varios sentidos y de la disminucion de espesor, era factible la fabricacion segin lo especificado por
el cliente. Para el analisis del proceso de conformado por estirado fue empleado el software Abaqus
PAM-STAMP, fue ahi a donde se termind de definir en acuerdo con el cliente la Especificacion
Técnica del producto, ver figura 10. Se iniciaron una serie de pruebas con el material propuesto y con
formas lo mas cercanas posible a la geometria pretendida y obtenida por el mismo proceso de
manufactura. Una vez hallados los resultados esperados y valuada como exitosa esta etapa, se pasoé a la
siguiente.

Figura 10. Imagen de software Abaqus PAM-STAMP.

ETAPA 2 DESARROLLO DE HERRAMENTAL

Desarrollo del herramental, se realizaron especificaciones técnicas de cada utillaje (estampado y
contorneado), segun los requerimientos del producto.

Esta etapa 2 del proyecto se considerd cerrada una vez concluida la produccion del primer lote de "try
out”, que constaba de C/U 10 piezas, que deberian ser sometidas a todos los controles, asi como
finalmente la prueba en la integracion, en instalaciones del cliente. En la figura 11 se observan las
condiciones aceptable y no aceptable en el proceso de contorneado por CNC.

. e

Aceptable No aceptable

Figura 11. Criterios de aceptacion de contorneado por CNC.
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ETAPA3

Produccion seriada de 30 gajos, enviados al cliente en lotes de 10 unidades. Debido al volumen y
tamafio de las piezas, se decidid disehar y fabricar facilidades para los traslados internos y
modificaciones en el canasto del horno de tratamientos térmicos. Para lograr realizar el proceso de
recocido a varias piezas en forma simultanea. Inicialmente cabian de a 2 piezas, pasando luego de la
modificacion a procesar en lotes de a 10 piezas, reduciendo considerablemente los tiempos en esta
operacion, ver figura 12.

Figura 12. Modificacion de canasto de horno de tratamientos térmicos.

En la figura 13 se muestra el plano y disposicion final de los c/u 8 gajos soldados por friccion entre si
para formar un casquete para el tanque de combustible.

Figura 13. Disposicion final de c/u 8 gajos soldados por friccion.

CONCLUSIONES

El proceso de conformado por estirado, es un proceso de elevado costo, que implica maquinarias poco
usuales, herramentales costosos y especificos para cada pieza a procesar, siempre existiendo la
posibilidad de encontrar defectos clasicos de este proceso (arrugas, lineas de luders).

A pesar de dichas dificultades se ajustaron los parametros en cada etapa del proceso de pruebas de
conformado logrando fabricar y entregar 40 gajos y poner a punto el proceso para fabricar en serie la
cantidad que requiriese el cliente.
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RESUMEN

El glaciar Spegazzini, con una superficie total de 126,95 km2, es uno de los mas grandes del Parque
Nacional Los Glaciares, en la Patagonia Argentina. Con paredones de entre 80 y 135 metros de
altura, muestra una vista imponente a quien lo visite. Asimismo, es considerado uno de los mads
estables debido a que, visualmente, su frente y laterales no muestran cambios desde hace décadas. En
este trabajo, se manifiesta que la estabilidad visual de su frente y superficie observadas mediante
imagenes satelitales no son suficientes para conocer el estado de un glaciar, y se vuelve necesario
acudir a otras herramientas de estudio, como el analisis volumétrico. Se realizaron balances de masa
por el método geodésico entre dos Modelos Digitales de Elevacion de distintas fechas, desarrollando
una metodologia de andlisis y generando a su vez las correcciones necesarias para poder
compararlos correctamente en iguales sistemas de referencia vertical y horizontal. Para el periodo
2000-2014, el balance de masa obtenido fue de -2,03 m.a.e (metros de agua equivalentes) para el area
de ablacion y de -5,43 m.a.e para el drea de acumulacion, totalizando -7,47 m.a.e de pérdida estimada
en volumen.

PALABRAS CLAVE: SAR - CHPS - Retroceso de Glaciares - Recursos Naturales - Estudio
Multitemporal

INTRODUCCION

El monitoreo de glaciares es esencial para estimar futuros cambios en la morfologia, asi como también
comprender su comportamiento no solo en el presente sino a futuro. Los datos precisos y
espacialmente detallados sobre los cambios en el area y el volumen de los glaciares y sobre el balance
de masa (BM) en particular son esenciales para establecer relaciones confiables entre las sefiales
climaticas y los registros de los glaciares a fin de reconstruir el clima pasado y desarrollar
herramientas de prediccion precisas de la respuesta de los glaciares al cambio climatico [1]. En este
sentido, se define al BM como el cambio en la masa de un glaciar, o parte de él, durante un periodo
determinado de tiempo [2]. Tradicionalmente, este es evaluado con métodos glacioldgicos directos que
consisten en tomar mediciones en terreno determinando asi su condicion de equilibrio [3]. Dado que el
area de estudio, salvo algunas excepciones, no cuenta con este tipo de mediciones, resulta esencial
realizar alguna aproximacion al BM de los glaciares que ocupan esta regiéon de importancia natural,
hidrica y paisajistica. Es aqui donde toman relevancia las técnicas de estudio basadas en sensores
remotos, que permiten recolectar informacion en sitios de dificil acceso como este, abarcando una gran
superficie de analisis y disminuyendo los costos tanto de tiempo como de recursos econdomicos.

El Campo de Hielo Continental Patagonico (CHCP) con sus 20.100 km2 es el area glaciaria mas
extensa fuera de la Antartida. Se extiende en direccidn N/S entre los paralelos 46° y 51° 30°,
abarcando desde el Pacifico hasta los grandes lagos patagénicos australes. El CHCP se divide en dos
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sectores, el Campo de Hielo Patagonico Norte y Sur. Esas dos grandes areas poseen hacia el Norte
7600 km2 y hacia el Sur 12500 km2. Comprenden una gran cantidad de glaciares distribuidos en 48
cuencas, siendo los mas importantes del tipo Andino 6 de valle, donde la unidon de sus lenguas forma
cada uno de los glaciares compuestos. Estos descienden desde una altitud maxima de 3600 m desde la
Cordillera de los Andes, divisoria de aguas en direccion Este hacia territorio argentino, terminando sus
frentes en lagos glaciarios como los lagos Argentino y Viedma y hacia el Oeste en territorio chileno,
desembocando en fiordos marinos. La gran mayoria de estos glaciares se encuentran en un proceso de
franco retroceso, especialmente desde 1990 [4].

El area de estudio (Figura 1) comprende la zona sur del CHCP, abarcando parte del Parque Nacional
Los Glaciares. Alli se encuentra el Glaciar Spegazzini con una superficie total de 126,95 km2, lo cual
convierte a este glaciar en uno de los mas grandes de la zona. En la extremidad occidental del brazo
Sur del lago Argentino se abre, entre la peninsula Avellaneda y el macizo del monte Heim, el fiordo
Spegazzini. Este imponente glaciar, de tipo valle compuesto se ubica en el sector SO del brazo
homoénimo del lago Argentino. Esta formado por otras tres corrientes de hielo, que tienen su centro de
alimentacion en las proximidades de los montes Peineta, Heim y Mayo [5] y es uno de los glaciares
limitrofes entre Argentina y Chile. La Zona de Ablacion se ubica en la Argentina en el departamento
Lago Argentino, provincia de Santa Cruz (Parque Nacional Los Glaciares) y su nacimiento se
encuentra en la provincia de Ultima Esperanza, regién de Magallanes (Parque Nacional O'Higgins),
Chile. Entre los afios 1968 y 2010 el frente solo retrocedié 150 metros siendo, hasta ese momento, el
mas estable del Parque y el Ginico que no sufrié grandes cambios en el Gltimo siglo [6]. Sin embargo,
en los ultimos afios y a través de la observacion de marcas en las paredes rocosas laterales, pudo
advertirse que si bien el frente no retrocedio, si se determin6 una disminucion en el volumen.

Los objetivos del presente trabajo se centran en:
- estudiar las variaciones dinamicas del Glaciar Spegazzini en funcién de su Balance de Masa
para el periodo comprendido entre los afios 2000 y 2014, obtenido a partir de DEMs
- desarrollar y evaluar una metodologia para el estudio del Balance de Masa por medio del
del método geodésico a partir de DEMs
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Fig. 1. Area de estudio.
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Lugar de encuentro habitual en los recorridos turisticos que desean mostrar al glaciar mas alto del
Parque, el glaciar deposita sus aguas y detritos sobre el canal Spegazzini, al igual que el cercano
glaciar Seco (conocido también como Totalizador, por hallarse en él un pluvionivometro totalizador
instalado por el Instituto Nacional del Hielo Continental Patagéonico (INHCP), dirigido en ese
momento por el Ing. Mario Bertone).

El 5 de enero de 1932, el Padre de Agostini junto al Dr. Feruglio y los guias Croux y Bron, alcanzaban
la cumbre del cerro Mayo, (m. 2.438) que por su altura y posicion, domina un gran trecho de la
vertiente oriental de la Cordillera, proxima al lago Argentino [5]. Desde esa cima, De Agostini diviso
el glaciar y le di6 el nombre del botanico y micologo italo-argentino Carlos Luis Spegazzini. Quizas
elegido por su incansable trabajo de campo, seglin lo describe el relato de su amigo Silvio Dessy:

"(...) No solamente de plantas hablaba Spegazzini, el vasto campo de las ciencias naturales no tenia
para él rincones inexplorados y el relato de sus viajes de estudio y de exploracion por toda la
Reptblica, la mayoria de los cuales remontaba a épocas en que el viajar resultaba todavia peligroso,
era de un cautivante interés. (...) habia asistido y cooperado al maravilloso desarrollo de este pais y
nadie més autorizado que ¢€l, para relatar la evolucion de ese progreso incesante, en el largo sucederse
de los afios de su vida [7].”

Fig. 2. Lago Argentino, Fiordo y ventisquero Spegazzini, Alberto M. De Agostini. 1932. [5]

METODOLOGIA

Habitualmente, con imdgenes de sensores Opticos se realiza el seguimiento de la dindmica en los
glaciares, relevando el retroceso superficial, el movimiento de las morenas y caudales de las cuencas
hidricas. El uso de imagenes radar no solo aporta informacion a la region de forma casi ininterrumpida
debido a que practicamente no es dependiente de la climatologia, sino que a su vez ofrece la
posibilidad de combinarlas de a pares y generar DEMs de una fecha especifica. De ésta manera, se
generan DEMs y hermanan resultados de modelos disponibles de forma gratuita en fechas diferentes
para realizar el BM.

Para observar la variacion del relieve, mejorar la percepcion de la morfologia del territorio e
informacién de soporte para las campaiias, se generan mapas de Sombras o Hillshade, de Orientacion,
Pendiente y puntos de control, entre otros.

Se adquieren imdgenes y modelos de elevacion de acuerdo a la siguiente tabla:

Departamento de Ingenieria Aeroespacial - Facultad de Ingenieria - UNLP



CAIA7

7mo Congreso Argentino de Ingenieria Aeronautica. Barrios A., Gari J. M., Ortone Lois A. S., Pilato G. L.

Producto Satélite Fecha Sistema de Resolucion | Resolucion | Precision
referencia espacial temporal
DEM]25] [ SRTM V 3.0 02.2000 Geodésico 30m en el - Precision
WGS84 con ecuador. horizontal
alturas Pixel de20my
geoidales rectangular vertical
referidas al de ~31 x 62 <l6m [21]
geoide m [22]
EGM96[20,21]
DEM|26] ASTER 03/01/2005 Geodésico 1 arcsec 0 30 - Precision
AST14DEM WGS84 con m en el horizontal
alturas ecuador. de 7my
geoidales Pixel vertical de
referidas al cuadrado de 16 m [22],
geoide EGM96 30 m [22] [23]
DEM]27] | TanDEM-X | 2009-2014 WGS84 con 3 arcsec 0 90 - Precision
alturas m[24]. Pixel vertical y
elipsoidales rectangular horizontal
WGS84 de 11.7x menor a 10
12.6 m m
(cuadrado de
0.4 arcsec en
el Ecuador)
Imagen Landsat 5 12/03/2001 WGS84 30 m 16 dias Precision
Optica horizontal
de30my
vertical
~15m

Se realizd una transformacion de superficie de referencia vertical elipsoidal WGS84 a ortométrica con
geoide EGM96 utilizando Geographic Calculator. Como consecuencia de esto, el pixel de TanDEM
obtuvo un tamafio de 9.4 m por 14.7 m y, de esta manera, las referencias verticales de las superficies se
homogeneizaron.

Se emplearon Shapes actualizados provenientes del Global Land Ice Measurements from Space [8]
con el objetivo de obtener el area total del glaciar. Asimismo, se procedid a la determinacion de la
linea de nieve (ALN) a partir de una imagen Landsat 5 correspondiente al afio 2001, la cual fue
seleccionada por ser la mas cercana al DEM SRTM de febrero del afio 2000.

De esta forma se pudo diferenciar la ubicacion de la linea de nieve de fin del verano y su altura

(ALN: Altitud de la Linea de Nieve), la cual es el limite inferior de la zona de acumulacién y por

ende donde empieza la zona de ablacion. Se considera que la ALN esta directamente relacionada

a las variaciones del balance de masas de un glaciar y puede utilizarse para sustituir la linea de
equilibrio (ELA) en glaciares templados [9].

Se optod por utilizar una imagen adquirida en época estival con el fin de diferenciar la linea de nieve. El
uso de imagenes SAR fue desestimado por no contar con disponibilidad de estas sobre la totalidad del
area de ablacion.

Se utilizé la imagen Landsat para la generacion del indice de nieve NDSI y la combinacioén Falso
Color Compuesto Estandar (FCCS) con el fin de marcar la ALN.

Se calculd entonces el indice NDSI (1) (Normalized Difference Snow Index) sobre las imagenes, el
cual ayuda a separar nieve y hielo de areas mas oscuras como roca y suelo (9; 10), siendo
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NDSI = (VIS-SWIR) (1)

(VIS+SWIR)

Asimismo, se procedio a la division del poligono que representa el area glaciar en dos zonas: ablacion
y acumulacion. Para tal fin, se utilizo el software libre QGIS [11] y se realizé una extraccion por
mascara en cada DEM, tomando como referencia la méscara correspondiente a cada poligono del
glaciar. De esta forma, se obtuvieron seis imagenes, correspondientes a los dos tipos de zona (ablacion
y acumulacion) en cada uno de los tres DEMs utilizados. En el caso del DEM derivado del producto
ASTER (Advanced Spaceborne Thermal Emission and Reflection Radiometer), es necesario atender a
las zonas donde haya influencia de nubes, ya que éstas incorporan datos erroneos en las alturas, debido
a la técnica estereoscopica necesaria para generar el producto. Una vez obtenidas las imagenes, las
mismas se re escalaron para llevar el tamafio de pixel al del SRTM utilizando la aplicacion SNAP
[12].

De esta manera, se calculd el balance de masa especifico, que es equivalente a la sumatoria resultante
de la acumulacion y la ablacion en cualquier momento a partir de la superficie del verano anterior o
“ss” (summer surface por sus siglas en inglés). El balance de masa especifico es aqui referido para un
punto cualquiera del glaciar, como por ejemplo una baliza. Esta medicion “discreta” se simboliza con
letra minuscula y se expresa con una sencilla ecuacion (Ecuacion 1).

b=c+a (1)

Donde b es el balance de masa especifico, ¢ es la acumulacion y a es la ablacion, todos medidos en
cualquier punto del glaciar y expresados en volumen equivalente de agua.

Para obtener el balance especifico, ya sea anual o estacional, se lo debe integrar a toda la superficie del
glaciar. De esta forma se obtiene el balance anual total. Este ultimo corresponde al volumen
equivalente de masa total durante un afio hidrologico [13].

Se procedi6 entonces a calcular el volumen entre dos DEMs para cada periodo en cuestion mediante la
Ecuacion 2:

2 [(Z-2°) * X * Y] = Volumen Equivalente (2)

donde Z es la altura del primer DEM, Z’ altura del segundo DEM y X*Y superficie del pixel [14].

Se aplicé entonces matematica de bandas para acumulaciéon y ablacidén por separado, obteniendo 4
bandas resultantes (2014-2005 y 2005-2000).

Observamos las alturas maximas y minimas en los histogramas de cada DEM. Parte del trabajo se
realiz6 usando planillas de calculo, procesando los pixeles exportados para cada resta y area, y
utilizando boxplot para corroborar los outliers (pixeles con errores de alturas inherentes a cada DEM).
Es necesario filtrar los datos en una tabla de excel, distinguirlos con un boxplot, eliminarlos y luego
recalcular el area de las mascaras segun los pixeles resultantes, para asegurarnos que el area total del
poligono se encuentre debidamente depurada de errores altimétricos.

Identificada la ALN se procedio a calcular la diferencia de espesor producida en la zona sobre y bajo
la misma, en base a los DEMs disponibles y las ecuaciones planteadas.

Para obtener el balance de masa en equivalente de agua, que es una unidad de medida utilizada para
expresar el volumen de hielo equivalente a un metro ciibico de agua, es necesario conocer la densidad
del hielo y de la nieve. En el caso del hielo, se considera que su densidad es constante (900 kg m-3) en
toda la superficie de la zona de ablacion del glaciar [15][16]. En el caso de la nieve se optd por usar un
promedio, dada la dificultad de realizar mediciones directas, en 400 kg m-3 [17][18][19]. Los balances
de masa también pueden ser expresados en m3 a.e. (1 m3 a.e. = 1 m.a.e. distribuido uniformemente en
1 m2) o km3 a.e.

Se plantean, al mismo tiempo, las siguientes relaciones equivalentes, para tomar conocimiento de otras
formas de expresar los mismos resultados:

1 km?® a.e. es numéricamente idéntico a 1 Gt.
I m. a.e.=1000 kg m?/ pPa
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RESULTADOS Y DISCUSION

Se presentan los cambios de masa en el Glaciar Spegazzini entre el 2000 y 2014 utilizando series de
tiempo de DEMs derivados de imagenes estéreo ASTER e interferometria radar SRTM y TanDEM.
Entre los afios 2000-2005 el balance del glaciar fue positivo y de menor magnitud que el balance entre
los afios 2005-2014, siendo este ultimo negativo. El balance de masa total durante todo este periodo
para los Glaciares Escondidos fue de -0,53 m.a.e.a-1 (donde m.a.e.a-1 es metros de agua equivalente
por afio); siendo -0,14 m.a.e.a-1 para el area de ablacion y de -0,39 m.a.e.a-1 para el area de
acumulacion. La precision de los resultados estd determinada por las detalladas en la Tabla 1.

Balance de masa neto equivalente en agua

B acumulacion|
W ablacion

(=TI O R - = N «

m.a.e.

2000-2005

Periodo

Balance de masa total 2000-2014

Ablacicn m

Acumulacion @

Figura 3 y 4. Balance de masa por periodos, en el area de acumulacion y ablacion

Del area total del poligono se considero un porcentaje menor debido a la depuracioén por errores en las
alturas. El procedimiento de filtrarlos en una hoja de calculos, distinguirlos con un boxplot,
eliminarlos y luego recalcular el area de las mascaras segin los pixeles resultantes indicé una
reduccion del 11.5 % sobre el area de acumulacion y un 2.5 % sobre el area de ablacion.

Para calcular los cambios de elevacion de la superficie, es necesario trabajar con varios DEMs con el
fin de obtener la mayor cantidad de datos altimétricos posibles. Es importante considerar la correccion
de nubes y sombras para los datos derivados de DEMs estereoscopicos como ASTER en el analisis
geoespacial y la validacion de la informacidon a través de otros medios, como LiDAR o puntos
topograficos terrestres como medida para minimizar los errores en los datos de elevacion.

Comparado con el Glaciar Perito Moreno perteneciente a la misma cuenca, la tasa de adelgazamiento
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anual (periodo 2000-2014) para el area de acumulacion fue de aproximadamente 0,5 metros y 0,23
metros para la de ablacion. Mediciones posteriores mostraron un engrosamiento promedio de 1,4 m
a—1 en ocho puntos en el periodo 1999-2002[28].

Resulta interesante expresar la contribucion que puede tener un glaciar al aumento del nivel del mar.
En este caso Spegazzini es un glaciar muy pequefio como para tener gran influencia, sin embargo,
podemos decir que, entre los afios de estudio, éste aportdo 0.00068 mm de agua. Esto conlleva a la
reflexion acerca de la suma de todas las masas de hielo que se encuentran en constante retroceso desde
hace varios afios y la relacion que existe con el nivel medio del mar y las consecuencias de su
aumento.

De los resultados obtenidos en el balance de masa entre los afos 2005-2014 observamos que este
glaciar del tipo valle compuesto, unico en equilibrio en el Parque Nacional Los Glaciares ha
comenzado a perder masa, aunque el retroceso de su frente que termina en el lago Argentino no
muestra cambios visualmente notorios.

El indice de nieve permite diferenciar las zonas de ablacion y acumulacion de manera efectiva, aunque
aun asi se tuvo que corregir por interpretacion visual. Es éste el caso entre tantos otros, donde la mano
humana es atn necesaria para corregir procesamientos, convirtiéndolos en semiautomaticos e incluso
manuales.

Se debate si las estimaciones usando retrocesos o avances lineales de superficie hubieran dado
resultados mas certeros que aquellos provenientes de la utilizacion de una imagen dptica posterior a la
SRTM, debido a las potenciales diferencias provocadas por el desfase de tiempo entre imagenes.
Necesariamente las referencias de alturas entre DEMs deben ser normalizadas a un mismo sistema de
informacioén altimétrica. Esto no siempre resulta sencillo debido a que muchas veces no se cuenta con
la informacion correcta de origen.

Al trabajar con distintos DEMs se deben unificar los tamafios de pixel, perdiendo de esta forma
resolucion espacial en algunos de ellos, asi como también se eliminaron los valores extremos de
alturas debido a errores en la adquisicion de informacidon. Ademas, el DEM SRTM presenta voids o
espacios sin informacién que reducen atin mas el area a considerar. En este caso, preferimos no usar la
version void filled para hacer uso exclusivamente de los datos originales con el menor pos proceso
posible.

Uno de los problemas que se han presentado en los DEM derivados de datos del sensor ASTER es el
error en los datos de elevacion debido a la presencia de nubes y sombras en las imagenes utilizadas
para su creacion. Este sensor opera en el espectro visible e infrarrojo cercano y utiliza tecnologia de
estereoscopia para la creacion de los modelos. En consecuencia, las nubes y las sombras pueden
dificultar la deteccion de los puntos clave utilizados para crear el DEM, lo que puede derivar en una
menor precision y errores en los datos de elevacion. Ademas, su resolucion vertical es de 30 metros, lo
que significa que los DEMs creados a partir de sus datos pueden tener una menor precision en areas
con una topografia compleja o con cambios abruptos en la elevacion.

Otro punto de vista derivado de los resultados anteriores es la presion que ejercen los glaciares sobre el
area en la que se encuentran. De esta manera:

Presion = densidad del fluido x gravedad x 7,47 metros de agua equivalentes
=73,5352 kPa 6 ~0,725 atm (aproximadamente)

Si bien en este célculo idealizamos que toda la presion se ejerce sobre un unico punto, la idea de
exponer el célculo y su resultado (0,725 atm) es discutir la injerencia del retroceso volumétrico a una
masa mucho mayor, como lo es el CHPS y su contribucion a un muy probable rebote isostatico.

CONCLUSIONES

En consonancia con todos los glaciares del Campo de Hielo Patagénico Sur (CHPS) que estan en
franco retroceso y conforme a lo advertido visualmente respecto a su volumen, es esperable que este
glaciar indicase una pérdida de masa.

Debido a la baja distribucion de puntos de control sobre el area de estudio, resulta fundamental contar
con datos de alta precision que permitan realizar el seguimiento.
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Queda evidenciado en este trabajo, que el uso de metodologias apoyadas en informacion aportada por
sensores Opticos y de radar, permiten obtener productos de alto valor agregado, para monitorear el
comportamiento de los principales glaciares del CHPS y estudiar su dinamica tan variable en estos
afios por el efecto del calentamiento global.

Resulta interesante realizar en trabajos futuros el seguimiento del balance de masa anualmente en
conjunto con un analisis de indicadores ambientales como las variaciones y anomalias climaticas. En
particular los eventos El Nifio Oscilacion Sur (ENSO por sus siglas en inglés) y fluctuaciones de
precipitacion en forma de nieve y temperaturas, las cuales se han profundizado como consecuencia del
cambio climatico.

ABREVIATURAS

ALN: altura de linea de nieve

ELA: linea de equilibrio

DEM: Modelo digital de elevacion (digital elevation model por sus siglas en inglés)

ENSO: El Nifio Oscilacion Sur

FCCS: Falso Color Compuesto Estandar

LiDAR: Light Detection and Ranging o Laser Imaging Detection and Ranging por sus siglas en
inglés

NDSI: indice diferencial normalizado de nieve (Normalized Difference Snow Index por sus siglas
en inglés)

SAR: Radar de apertura sintética (Synthetic aperture radar por sus siglas en inglés)

SNAP: Sentinel application plataform por sus siglas en inglés

SRTM: Shuttle Radar Topography Mission
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RESUMEN

El recubrimiento de un vehiculo lanzador desempenia multiples funciones, pero dos de ellas
destacan en particular: la proteccion contra la corrosion de los materiales que conforman la estructura
del vehiculo, y el control térmico durante el tiempo de rampa en el PAD de lanzamiento.

Con el objetivo de seleccionar el recubrimiento mas adecuado, se lleva a cabo una camparia de ensayos.
En esta etapa, se busca asegurar la compatibilidad con los diversos sustratos, evaluar la adhesividad,
medir la resistencia a la corrosion mediante pruebas de niebla salina, analizar la compatibilidad
quimica con liquidos que pueden interactuar (como el oxigeno liquido y el RP1) y comprobar la
resistencia a las temperaturas de exposicion mediante ciclos térmicos.

Posteriormente, se procede a implementar procedimientos e instalaciones lo mds simples y economicos
posibles para llevar a cabo la aplicacion del recubrimiento en los distintos modulos que componen el
vehiculo. Este enfoque se adopta con el objetivo de optimizar los recursos y garantizar la eficacia del
proceso de recubrimiento.

De esta manera, se logra avanzar en la seleccion y aplicacion del recubrimiento mas idoneo para
cumplir con los requisitos de proteccion contra la corrosion y control térmico en el vehiculo lanzador.

Palabras clave: vehiculo lanzador, proteccion a la corrosion, control térmico, pintura, recubrimiento

INTRODUCCION

Para controlar los intercambios de calor que ocurren en los sistemas espaciales y garantizar su correcto
funcionamiento, se emplean diversas estrategias. Uno de los métodos utilizados para implementar un
sistema de proteccion térmica en un vehiculo lanzador implica el uso de un conjunto de recubrimientos
y pinturas que cumplen con requisitos técnicos especificos. Estos recubrimientos y pinturas, en esencia,
evitan que las diferentes secciones del vehiculo superen ciertas cargas térmicas que podrian ocasionar
problemas estructurales y/o afectar el funcionamiento adecuado de los componentes.

Dependiendo del régimen de vuelo y la geometria de la cofia, los valores de temperatura en la punta
pueden alcanzar aproximadamente los 700°C, mientras que en el fuselaje se mantienen alrededor de los
100°C. Por otro lado, las temperaturas en los tanques de liquidos :
criogénicos se encuentran en un rango de cercano a -180°C.

Se pueden observar ejemplos de pinturas de control térmico en
diferentes lanzadores (;Error! No se encuentra el origen de la
referencia.). Estas pinturas se aplican en areas pintadas de blanco y
negro para lograr las temperaturas de equilibrio deseadas en el
disefio. Con la excepcion de los logotipos y emblemas, la mayoria
de los vehiculos lanzadores se recubren con pinturas blancas. Esta
eleccion se basa en consideraciones térmicas y de transferencia de
calor. La pintura blanca refleja la mayor cantidad de radiacion
incidente, actuando como un regulador térmico y generando

incrementos de temperatura mas bajos en esas secciones. Figura 1. Ejemplos de vehiculos
con secciones blancas y negras.

Fuente: Arianespace | NASA
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Los recubrimientos y materiales superficiales con caracteristicas especificas de absorcion y emision de

calor se utilizan cominmente como técnicas pasivas de control térmico y son ttiles para mantener las

temperaturas del vehiculo lanzador dentro de limites aceptables. Estos recubrimientos deben cumplir

con diversos requisitos técnicos 'y de

compatibilidad, incluida la compatibilidad con el

sustrato en términos fisicos y quimicos. Para

e CUMPLir con estos requisitos, se buscaron diferentes

| -s¢camoc sanco comhe , proveedores que ofrecieran productos que cumplan

las demandas técnicas. La falta de implementacion

de un sistema de control y proteccion térmica

efectivo para las partes del vehiculo lanzador puede
7257Cal00%c Blanco Aluminie, o casionar fallas estructurales y/o operativas.

La ;Error! No se encuentra el origen de la

referencia. proporciona un resumen de los

requisitos técnicos que deben cumplir los

47' recubrimientos utilizados en diferentes secciones

Compatibilidad qumicacontox/erz del vehiculo lanzador, como la zona de la cofia

(zona superior), la zona del fuselaje, los tanques

(zonas media e inferior) y la zona de la antena (zona

media). Las principales caracteristicas que deben

tener las pinturas incluyen la compatibilidad con el

sustrato, resistencia térmica en diferentes rangos de

Figura 2. Resumen de los requerimientos técnicos temperatura y ser de color blanco

del recubrimiento.

MATERIALES Y METODOS
En la Tabla 1, se mencionan los proveedores de recubrimientos y pinturas, a nivel nacional e
internacional, los productos ofrecidos y/o recomendados por cada uno, en funcion de las

especificaciones técnicas requeridas.

Tabla 1. Proveedores seleccionados y sus principales caracteristicas.

Origen Proveedor Ventajas
- Gran variedad en productos disponibles (recubrimientos, pinturas y
primer).
Internacional P1 - Productos calificados para la industria aeroespacial.
- Capacidad de brindar informacion técnica y responder cualquier
inquietud.
- Productos calificados para la industria aeronautica y avidnica.
Nacional P2 - Muchos afios de experiencia en el rubro.
- Capacidad de brindar informacion y responder cualquier inquietud.
. Gran variedad de productos destinados a la industria quimica,
Nacional P3 . ,
petroquimica, de oil y gas.

Luego de conversar con los responsables técnicos de cada proveedor, los tipos de pinturas recomendados

fueron:
1. Epoxy aeronautico: es un tipo de resina termo endurecible con estandares de la industria
acroespacial
2. Poliuretano aeronautico: polimero de alta resistencia que cumple con los estdndares
aeroespaciales
3. Epoxy industrial: resina termo endurecible para recubrir estructuras con fines fabriles

4. Organico: compuesta por distintos materiales de origen organico
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METODOLOGIA

A partir de los datos presentados anteriormente, se construyeron diferentes probetas, las mismas estdn
formadas por el sustrato (aluminio y/o corcho) y sobre ¢él, se recubrieron con los distintos tipos de
pinturas. Luego se verifico la calidad de estos para poder descartar las pinturas que no cumplen con los
requerimientos seleccionados previamente.

Para aplicar la pintura se utiliza una camara de pintado, ligeramente presurizada, con temperatura y
humedad controlada. El personal especializado utiliza técnicas convencionales de aplicacion de pintura
con pistolas de alta presion. Todo esto para poder garantizar una correcta aplicacion del producto y su
posterior curado.

En lo referente a la verificacion de la calidad de la pintura para conocer si las mismas cumplen
requerimientos técnicos elegidos, se utilizaron los criterios de clasificacion indicados en las distintas
normas internacionales utilizadas. En la mayoria de los casos se clasifica en “Aprobado” o “No
aprobado”.

ESQUEMAS DE PINTADO Y TIPOS DE RECUBRIMIENTOS

Después de revisar la informacion provista por los distintos fabricantes de las pinturas, sobre las mejores
combinaciones de los distintos tipos de recubrimientos, se desarrollan 7 esquemas de pintado (4 para el
sustrato de aluminio y 3 para el sustrato de corcho) que se presentan en la Tabla 3 y ;Error! No se
encuentra el origen de la referencia.. La calidad de cada esquema de pintado se verifica mediante
distintos ensayos que se describen en la jError! No se encuentra el origen de la referencia., con el fin
de poder identificar cual se encuentra mas alineada con

los requerimientos técnicos solicitados. Tabla 2. Esquemas de pintado de los

recubrimientos utilizados (Corcho).

Tabla 3.Esquema de pintado de los recubrimientos
utilizados (Aluminio). No d
Ref. | Marca Tipo ¢
N° de manos
Ref. Marca Tipo
manos
% P2 Polmrefa:zco 5
1 P2 Epoxy aerondutico 2 aeronaunico
11 P2 Poliuretanico 5 144 P2 Poliur ef an ico 1
aerondutico aeronautico
Vi P3 Epoxy industrial 2 vir Pl Organico 2
14 Pl Orgdanico 2 .
Es menester considerar la masa que agrega

el recubrimiento al vehiculo lanzador una
vez aplicado. Esto se evidencia con la densidad superficial [g/m?], que se calcula en base a las diferencias
de pesos (antes y después de pintar) y las medidas de las superficies de cada probeta por cada esquema
de pintado utilizado. De esa manera obtendremos una referencia de la cantidad de masa que nos agrega
cada esquema de pintado por metro cuadrado de superficie pintada. Con los datos recaudados se llega a
los siguientes resultados informados en la Tabla 4.
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Tabla 4. Densidad superficial promedio por tipo de sustrato y esquema de pintado.

Aluminio Corcho

Esquema de Densidad superficial Esquema de Densidad superficial
pintado promedio (g/m?) pintado promedio (g/m?)
P21 159+ 16 P2V 284 + 18

P2 11 165+9 P2 VI 143+ 14

P3 111 306+ 16 P1 VII No disponible

P11V No disponible

Para garantizar una correcta performance de los recubrimientos seleccionados como posibles candidatos
para usar en el vehiculo lanzador, se realiza una serie de ensayos y verificaciones cuyo objetivo es
asegurar que estos cumplan con los requerimientos técnicos mencionados anteriormente. Se toman como
referencias y criterios de clasificacion distintas normas internacionales (ej. ISO, IRAM, etc.)
correspondientes a cada ensayo. En la siguiente tabla, se mencionan los ensayos llevados a cabo, las

normas utilizadas para cada uno de ellos, y sobre qué sustratos fueron evaluados.

Tabla 5. Resumen de ensayos, normas y sustratos.

Sustratos
Ensayos Normas

ensayados
Aluminio 2219
Adhesividad ISO 2409 Aluminio 6061
Corcho fendlico
. . Aluminio 2219
Niebla Salina ISO 9227 Aluminio 6061
. Lo o o Aluminio 2219
Ciclado Térmico (entre -180 °C / 25 °C) ISO 14188 Aluminio 6061
Compatibilidad Quimica frente a agente combustible 1SO 2812 — 1 Aluminio 2219
(Liquido I) Aluminio 6061
Compatibilidad Quimica frente a agente comburente 1SO 2812 — 1 Aluminio 2219
(Liquido II) Aluminio 6061
Compatibilidad Quimica frente a un alcohol 1SO 2812 — 1 Aluminio 2219
secundario (Liquido III) Aluminio 6061

ENSAYO DE ADHESIVIDAD

El objetivo es evaluar la resistencia de un recubrimiento a la
separacion del sustrato cuando se realiza, sobre el mismo, un
corte que llega hasta la superficie de la probeta. De manera
simplificada, la norma ISO 2409 propone realizar un patrén
conformado por seis cortes paralelos en el revestimiento y otros
seis cortes perpendiculares a los primeros, penetrando hasta el
sustrato. La norma indica que la separacion de los cortes en
cada direccion debe ser igual y dependera del espesor del
revestimiento y del tipo de sustrato. Luego, se eliminan las
particulas sueltas mediante una limpieza con pincel realizada
de manera manual, el corte se inspecciona visualmente y se
califica segin lo indicado en la norma. En la Figura 3 se
observa una probeta pintada con el ensayo realizado.

De todas las probetas ensayadas, no se percibe desprendimiento alguno de particulas de pintura para
ningun esquema de pintado. En consecuencia, se determina que ninguna de las opciones nacionales e
internacionales candidatas posee falla respecto a la adhesividad del recubrimiento en su correspondiente

sustrato.

CAIA7

Figura 3. Probetas con recubrimiento
blanco con el ensayo de adhesividad
realizado. Observar el cuadriculado y sus
desprendimientos

Departamento de Ingenieria Aeroespacial - Facultad de Ingenieria - UNLP



CAIA7 375

7mo Congreso Argentino de Ingenieria Aerondutica
G. Suarez, N. Mattioli, E. Mikkelson, H. Vilaseca, S. Feldman

ENSAYO DE NIEBLA SALINA

El ensayo de niebla salina tiene por objetivo verificar la resistencia
a la corrosion adicional brindada por el recubrimiento. Es un
ensayo particularmente util para un analisis simple de
discontinuidades, tales como poros y otros defectos en el
recubrimiento.

Una camara de niebla salina es un equipo de laboratorio planteado
para realizar ensayos de corrosion de forma acelerada, el cual
proporciona una atmdsfera corrosiva formada por una niebla
salina, controlando las variables que intervienen en el proceso (tipo
de solucién y concentracion, temperaturas y presiones de p=
operacion, modo de pulverizacion, entre otras). ‘ Figura 4. Incisién, en forma de T,
Para llevar a cabo el ensayo, se toma como referencialanormaISO  (p o 1na de las caras de las
9227, la cual especifica y detalla aquellas cuestiones relacionadas,  probetas. Previo a introducirlas en
mencionadas anteriormente. la cAmara de niebla salina.

En un primer paso, se limpian las probetas con alcohol isopropilico

y paiios de limpieza, se recubren bordes y agujeros con goma butilica, y se realiza una incision, en forma
de T, en una de las caras (Figura 4).

;ﬁ“'.l-* =

Las probetas se introducen en una camara de niebla salina,
sobre las cuales se atomiza una solucion de cloruro de sodio
(NaCl), grado analitico, de concentracion determinada,
durante tiempo determinado (;Error! No se encuentra el
origen de la referencia.).

Finalizado dicho periodo, se retiran las probetas, se enjuagan
con agua corriente para eliminar restos de solucion, y ser
inspeccionadas visualmente. De este modo, se determina si la
exposicion a un entorno salino afecta negativamente la
adherencia de los distintos esquemas de recubrimientos
utilizados sobre sustratos metalicos.

Se ensaya un total de seis probetas metalicas, tres de aluminio
2219 y tres de aluminio 6061, pintadas previamente con los
esquemas de pintado I, 11 y IIL.

Figura 5. Probetas en el interior de la
camara de niebla salina.

Por un lado, las probetas de aluminio 2219 se vieron mas afectadas que las probetas de aluminio 6061,
observandose formacion de ampollas en puntos contiguos en donde se practicaron las incisiones. En la
Figura 5, Figura 6 y Figura 7, se observa que el recubrimiento II es el que presenta un mayor grado de
desprendimiento.

Figura 5. Aluminio 2219. Esquema  Figura 6. Aluminio 2219. Esquema  Figura 7. Aluminio 2219. Esquema
de Pintado I. de Pintado Il. de Pintado III.
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Por otro lado, como se puede ver en las siguientes figuras, la probeta de aluminio 6061 recubierta con
esquema de pintura II es la unica que presenta formacion de ampollas y desprendimiento del
recubrimiento en zonas adyacentes a las incisiones. Los otros esquemas de recubrimientos no presentan
desperfectos.

Figura 8. Aluminio 6061. Figura 9. Aluminio 6061. Figura 10. Aluminio 6061.
Esquema de Pintado I. Esquema de pintado II. Esquema de pintado III.

ENSAYO DE COMPATIBILIDAD QUiMICA FRENTE A AGENTES COMBUSTIBLE
(LIQUIDO I) Y COMBURENTE (LIQUIDO II)

El ensayo de compatibilidad quimica frente los liquidos I y II tiene por objetivo corroborar la
compatibilidad y la resistencia quimica de los distintos esquemas de recubrimientos utilizados sobre
probetas metalicas de aluminio.
Para llevar a cabo el ensayo, se toma como referencia una adaptacion a la norma IRAM 1109 — By la
norma [SO 2812 -1.
A continuacion, se enuncian distintos escenarios posibles que generan la necesidad de realizar este
ensayo:
e  Aparicion de fugas en el umbilical de carga que salpiquen la pintura.
e  Aparicion de manchas de combustible y/o comburente producidas durante el procedimiento
propio de carga.
e  Aparicion de manchas de combustible y/o comburente producidas durante el procedimiento de
descarga en caso de aborto de lanzamiento.
e  Aparicion de otros derrames que sean causas de manchas o salpicaduras en la pintura,
generados por un error durante la operacion y manipulacion de ambos agentes quimicos.
El ensayo consiste en sumergir una probeta previamente pintada en un recipiente que contenga el agente
quimico de interés, hasta una determinada altura, durante un determinado tiempo. Paso siguiente, se
retira, y se deja escurrir unos segundos, luego se genera una presion con el dedo pulgar y se rota noventa
grados. Se inspecciona visualmente si existiera la formacion de ampollas, burbujas, desprendimientos
de pinturas u otro cualquier defecto que puedan haberse originado como consecuencia de alguna
reaccion quimica ocurrida durante el contacto liquido/recubrimiento.

Figura 11. Inmersion de probeta  Figura 12. Inmersion de probeta en  Figura 13. Inspeccion de aparicion
en el agente quimico 1. el agente quimico II de defectos luego de inmersion.
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El ensayo de compatibilidad quimica frente al liquido combustible
se aplica a ocho probetas totales: cuatro de aluminio 6061 y cuatro
de aluminio 2219. Se ensayan los esquemas de recubrimientos I, 11,
111820%

El ensayo de compatibilidad quimica frente al agente comburente se
aplica a un total de seis probetas de aluminio: tres de aluminio 6061
y otras tres de aluminio 2219. Aplica a los esquemas de pintura I, II
y L

Re§p§:cto al ensayo de.: compatibilidgd quimica frente al agente Figura 14. Probetas de Aluminio
quimico I (combustible), los primeros tres esquemas de 55q (izquierda) y 6061
recubrimientos no mostraron falla o alteracion alguna. Sin embargo, (derecha),  recubiertas  con
el esquema de recubrimiento orgdnico resulto ser incompatible  esquema de pintura IV, luego de
quimicamente. Luego del procedimiento de inmersion, al presionar  inmersién en agente quimico I.

la superficie de la probeta, se observa un desprendimiento y

corrimiento de la pintura. Para lo relacionado al agente quimico II (comburente), todas las probetas y
los esquemas de pintura utilizados no muestran discontinuidades o alteraciones.

ENSAYO DE COMPATIBILIDAD QUIMICA FRENTE A AGENTE QUIiMICO (ALCOHOL
SECUNDARIO) III

El ensayo de compatibilidad quimica frente al agente quimico III tiene el mismo objetivo que los ensayos
descriptos anteriormente. Tanto la norma tomada como base como el procedimiento aplicado son
coincidentes.

La principal diferencia radica en que, este ensayo solo se ejecuta sobre probetas metalicas pintadas con
esquema organico (IV). Considerando que este agente quimico III es el principal agente de limpieza
utilizado sobre sustrato metalico aluminio, previo a realizar un ensayo, se debe verificar si existe
compatibilidad quimica entre el quimico y el recubrimiento.

El ensayo se aplica a dos probetas metalicas, una de aluminio 6061 y otra de 2219, previamente pintadas.
En ambos casos, se observa una incompatibilidad quimica. Luego de la inmersion, se aprecia formacion
de ampollas y desprendimiento de la capa de pintura.

Fi.gura 1.5. Aluminio 2219, luegf) de Figura 16. Aluminio 6061T6, luego
inmersién en alcohol secundario. de inmersién en alcohol secundario.

ENSAYO DE CICLADO TERMICO

En este ensayo entre temperaturas elevadas y criogénicas
se busca caracterizar, verificar, evaluar y garantizar la
calidad de los recubrimientos y del procedimiento de
pintado de las superficies de aluminio y esquemas de
pinturas aplicadas frente a variaciones térmicas.

El procedimiento seleccionado es una modificacion a la
norma ISO 14188, para ser aplicable a los recubrimientos
que son de base organica, epoxy y/o poliuretanico.

Las probetas seleccionadas fueron introducidas en la
camara térmica, programada para realizar un ciclado
térmico semejante al que se muestra en la Figura 17.

Ciclado Termico

Figura 17. Esquema del ciclado
térmico: 4 ciclos.
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Finalizado el ciclado térmico, se inicia la inspeccion

visual de las probetas ensayadas, en blsqueda de

‘ alteraciones o defectos (como desprendimiento,
agrietamiento, descascarado del recubrimiento)

‘ Luego del examen de las probetas ensayadas (Figura

‘ 18) no se observa ningtn tipo de defecto.

cT

Figura 18. Ejemplo de probetas después del
ensayo de ciclado térmico.

CONCLUSIONES

Se proponen inicialmente varios esquemas de pintado para los diferentes tipos de sustratos. Luego se
seleccionan distintos ensayos para verificar la calidad y el cumplimiento de los requerimientos técnicos
necesarios para asegurar el correcto funcionamiento de los sistemas y las partes del vehiculo lanzador.
En la evaluacion para seleccionar el proveedor de recubrimiento también se considera la calidad del
servicio postventa, la disponibilidad del producto y sus caracteristicas, su experiencia en el mercado,
recomendaciones y normas de calidad que posee, asi como también que pueda garantizar la trazabilidad
de producto y que su formulaciéon no cambie con el tiempo.

Considerando lo mencionado, se recomienda descartar la opcion I del esquema de pintado (base epoxy
y recubrimiento poliuretanico) de P2 por no superar de manera exitosa el ensayo de niebla salina,
principalmente con el sustrato aluminio.

También se sugiere no considerar la pintura ofrecida por el proveedor P1 por no cumplir con la
compatibilidad quimica al agente II1.

Los otros esquemas de pintura han pasado exitosamente las pruebas realizadas. Sin embargo, la
seleccion definitiva del recubrimiento y su proveedor quedara pendiente de andlisis y ensayos
adicionales.
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RESUMEN

El trabajo presentado a continuacion lleva el titulo de ‘“Determinacion de masas de

presurizantes en sistemas de alimentacion de vehiculos lanzadores”. Este trabajo tiene como base
hallar una teoria que permita estimar la masa de gas necesaria para presurizar los propelentes de un
motor cohete (de combustible liquido) y verificarla a través de la experimentacion.
Para lograr lo descripto anteriormente, se realiza el estudio analitico y experimental de un sistema de
presurizacion a gas. Se utiliza agua como fluido liquido a presurizar. Se implementan expresiones
teoricas encontradas en la bibliografia [1] y [2] donde, a partir de diferentes simplificaciones
fluidodinamicas y termodinamicas, se obtienen valores de presion y cantidad de masa de gas
presurizante requerido. Estos datos se tomardn como base en el ensayo experimental para verificar las
posibles discrepancias en los resultados debido a las simplificaciones impuestas en los cdlculos
analiticos.

Palabras claves: PRESURIZACION, LANZADOR, PIPING, PROPELENTES

1. INTRODUCCION

El sistema de presurizacién de un vehiculo lanzador es el encargado de proporcionar las condiciones
necesarias para que el suministro del combustible y oxidante sea el adecuado para generar y garantizar
el empuje deseado en el propulsor, permitiendo el despegue del vehiculo de forma controlada y estable.
Los sistemas de presurizacion para la propulsion del vehiculo se rigen bajo el mismo concepto, poder
establecer un flujo masico constante en las lineas que alimentan a la cAmara de combustién conformando
una mezcla particular para una condicion.

La clasificacion de estos sistemas deriva en la forma de energia suministrada, por ejemplo, mediante la
aplicacion de gas a presion o la variacion del volumen de los tanques o bien suministrando cantidad de
movimiento a los fluidos de forma mecanica. Uno de los mas utilizados es el sistema de alimentacion
de gas presurizado. En este se inyecta un gas inerte en los tanques de propelentes asegurando un valor
de presion elevado. Esta presion es la que desplaza el combustible y oxidante y ademas garantiza el
valor adecuado de presion en la entrada de la camara de combustion.

Los sistemas de presurizacion se dividen en dos clases fundamentales y estas a su vez en otras subclases,
donde se diferencian las mismas si, por ejemplo, al gas se lo calienta para aumentar la presion. En las 2
clases fundamentales tenemos a los sistemas de almacenamiento de gas a alta presion y los sistemas con
turbobombas. El primero consta en su concepcion mas simple de un recipiente que sirve como reservorio
de un gas a alta presion y un regulador, el cual cumple la funcion de mantener la presion en el tanque
de propelente constante durante la expulsion. El segundo hace uso de turbobombas, con lo cual la
presion en el recipiente para almacenar el gas presurizante! es menor, ya que solo se necesita la presion
necesaria para que funcione la bomba.

En general, un sistema de alimentacion por gas almacenado proporciona al vehiculo robustez y un
rendimiento superior al de un sistema de turbobomba cuando el impulso total o la masa de propelente
es relativamente baja, asi también la presion de la cdmara de combustion y la relacion empuje-peso del
motor. También sucede esto cuando se producen repetidos impulsos de empuje de corta duracion.

1 Si bien no existe esta palabra en la lengua espafiola, es utilizada en la jerga técnica para referirse a un gas que
se encuentra presurizado.
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El ejemplo mas sencillo de este tipo de sistema se muestra esquematicamente en la Figura 1.

(1) Tanque o contenedor del gas presurizante.

(2)  Conexion de llenado y drenaje del gas.

(3) Linea de suministro de presurizante.

(4) Valvula reguladora de presion (oxidante).

@ (5) Valvulareguladora de presion (combustible).

(6) Linea sensora de presion (oxidante).

(7) Linea sensora de presion (combustible).

(8) Linea de alimentacion de combustible.

(9) Linea de alimentacion de oxidante.

(10) Valvula de alimentacidn, vaciado y cierre (comb).
(11) Valvula de alimentacion, vaciado y cierre (oxid).
(12) Valvula de alivio y venteo (oxidante).

(13) Valvula de alivio y venteo (combustible).

Figura 1. Esquema de un sistema de gas almacenado.

To engine j

En este ejemplo, se ilustra un control de valvula reguladora de una etapa. El gas a alta presion se carga
en el tanque de almacenamiento a temperatura ambiente (1) a través de la conexion de llenado (2).
Durante la salida del propelente, cuando la presion del gas disminuye en el ullage (merma?), los sensores
de presion (7) y (6) indican a las valvulas reguladoras (5) y (4) que modulen a posicion abierta, liberando
asi el presurizante en el ullage a través de la linea de gas (3). Las valvulas de venteo y alivio (12) y (13)
estan instaladas para ventilar el propelente durante la carga del mismo a través de las valvulas de llenado
(10) y (11) o como valvula de alivio de seguridad en caso de sobre presurizacion

2. METODOLOGIA
2.1.Marco tedrico

A partir de la bibliografia hallada se tomaron en cuenta 2 formulaciones para determinar la cantidad de
presurizante necesaria, la primera de ellas se obtuvo del libro de Sutton y Biblarz [1] y la segunda del
libro de Elliot Ring [2]. Ambos realizan un andlisis muy similar, con la diferencia de que Ring contempla
algunos efectos no lineales al sumar a la ecuacion el factor de compresibilidad del gas. A continuacion,
se exponen ambos métodos.

o Modelo 1 (Sutton y Biblarz) [1]

Supone una expansion adiabatica del gas (implica que no hay transferencia de calor hacia o desde el
hardware del sistema), el gas se comporta como un gas ideal (obedece las leyes de los gases) y se puede
aplicar la conservacion de la energia. Dado que el tanque suele estar aislado y que el funcionamiento de
los motores de los cohetes es breve, el proceso de expansion sera casi adiabatico. La expansion del gas
en el tanque de almacenamiento provoca un descenso significativo de la temperatura del gas y un
aumento de su densidad. Ademas, se supone que no hay evaporacion del propelente liquido (suele ser
valido para un propelente con baja presion de vapor), el gas es inerte, no se disuelve en el propulsor
liquido y no hay chapoteo ni vortices.

Repasando, las hipotesis para nuestro analisis tedrico son:

e Gas ideal.

2 Traduccién al espafiol de “ullage” que significa: Parte de volumen en un tanque que no es ocupado por un
liquido, sino por un gas.
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e Qas inerte.

e Expansion adiabatica.

e Conservacion de la energia.

e Sin salpicaduras ni vortices.

e Sin evaporacion de los propelentes.

e Se desprecian cambios en las energias potencial y cinética.

Sea la condicidn inicial en el tanque de gas dada por el subindice “0” y las condiciones instantaneas en
el tanque de gas por el subindice “g” y en el espacio que ocupa el gas en el tanque de propelente (ullage)
por el subindice “p”. La energia del gas después y antes de la expulsion del propulsor es:

AU=Q-W (1)

Donde AU representa la variacion de energia de un sistema, Q la energia transferida en forma de calor
y W la energia transferida en forma de trabajo.
Al considerar una expansion adiabatica (Q = 0) y gas ideal se obtiene lo siguiente [1]:

PgVo+yP,V, P,V
m, == ORT,, . :T: (1—P};/Po) )
En la ecuacion (2) m, es la masa total de gas presurizante necesaria, P, es la presion en el volumen
vacio (ullage volume) del tanque (y por tanto en el tanque de propelente), V,, es el volumen del
propelente desplazado, R es la constante especifica del gas presurizante utilizado, T, es la temperatura
inicial del gas presurizante, Py es la presion final deseada en el tanque presurizado y P, es la presion
inicial del presurizante.

Finalmente, es posible determinar el volumen de gas necesario (V,) de la siguiente manera:

m myRT
V :_O:—O o 3
0 Po P, ( )

o Modelo 2 (Elliot Ring) [2]

En su libro, “Rocket propellant and pressurization systems” [2], Ring establece la misma deduccion
hecha por Sutton para determinar la masa de gas presurizante inicial, con la salvedad de agregar a la
ecuacion (2) el factor de compresibilidad del gas ideal (Z).
Las hipotesis seguidas por Ring son las siguientes:

e Proceso adiabatico y sin friccion.

e Lapresion en el tanque de propelente es constante.

e FEl peso inicial del gas que sea externo al recipiente de almacenamiento es despreciable.

e El efecto de Joule — Thompson es despreciable.

e No hay evaporacion del propelente.

En la siguiente ecuacion presentada por Ring, el subindice “sc” representa el estado en el contenedor de

(3342}

gas presurizante, “t” el estado en el tanque de propelente, “i” el estado inicial y “f” el estado final. Estos

(TP ]

subindices pueden ser intercambiados por los utilizados por Sutton de la siguiente forma: “sci” es “0”,
“Scf, eS G6g7’ y “t” eS C‘p7"

Del principio de conservacion de la energia y considerando sistema adiabatico, Ring obtiene la misma
expresion a la que llegd Sutton.

P;.V;
— = Wiei- Cy- Tsei — Wtf- Cv-th - Wscf- Cv-Tscf “4)

Donde:

T: Temperatura del gas.
C,: Calor especifico a volumen constante.
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W peso del gas.

P: Presion del gas.

V: volumen del gas.

J: factor de conversion de calorias a joule a través del ratio de trabajo mecanico realizado por una
cantidad de calor suministrado (J = W/Q = 4,18 J/cal).

Teniendo las relaciones de gas ideal y considerando que si P, y V; son moderadas (del orden de 50 bar),
el factor de compresibilidad (determinado a partir del analisis teérico de la referencia [3]) en el ullage
se puede aproximar a la unidad (Z; = 1,), con lo cual se obtiene la siguiente ecuacion.

PscrV Y PtV
Wegi. Tegp = L= X ott 5
sermsc ZscTsciR R Tsci ( )
Finalmente trabajando la ecuacion (5) se llega a la expresion que permite determinar la cantidad de gas
inicial en el contenedor de gas presurizante.

PV, Y
R.Tg l_Pscstci (6)
Pscizscf

Wi =

Como se puede observar al reemplazar los subindices utilizados por Ring a los utilizados por Sutton,
salvo por la inclusion del factor de compresibilidad, la ecuacion (7) resultante es la hallada por Sutton.

P,V
_p'p 14
m, = RT, (1_szo> (7)

El factor de compresibilidad (Z) es una simple correccion de la formula del gas ideal para intentar
corregir ciertos efectos de los gases no ideales, como el tamafio de las moléculas y su fuerza de atraccion
mutua.

2.2.Desarrollo experimental

Para obtener los datos necesarios para contrastar con la teoria expuesta en las secciones anteriores, se
procede a construir un banco que permite presurizar y expulsar un determinado propelente y cuenta con
tuberias de acero inoxidable con uniones de virola y rosca NPT, lo que facilita las conexiones del piping.
Este banco posee un tanque de aluminio (tanque de propelente) de 170 litros de capacidad y esta
recubierto de material aislante para evitar lo mayor posible las transferencias de calor entre el interior y
el ambiente (véase Figura 2). Como depdsito de presurizante se utiliza el contenedor de un compresor
de aire trifasico de 3 hp de potencia y con volumen aproximado de 120 litros (Figura 2).

En la Figura 2 a la izquierda se observa el diagrama P&ID del segundo banco de ensayos, donde se tiene
el tanque de almacenamiento de presurizante (1), el regulador de presion (2), el tanque de propelente
(3), las valvulas de regulacion de caudal (4 y 5) y el resto de los elementos.

Como no se cuenta con caudalimetro, se mide el volumen expulsado a través de un recipiente graduado.
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2)

3)

Figura 2. Esquema P&ID del banco de ensayos (lzqmerda) yel banw montado (derecha).
2.3.Ensayo de descarga con agua (sin inyector).

Este ensayo consta de realizar una descarga de propelente a una presion determinada durante un tiempo.
Con los valores obtenidos de los sensores de presion y el caudalimetro se calcula por un lado la masa
inicial de presurizante requerida para la descarga, y se la compara con el valor real de masa utilizada,
calculada mediante la ecuacion del gas ideal, conociendo las caracteristicas del tanque de
almacenamiento (presiones y volumen).

Se busca, también, obtener la influencia del factor de pérdida de carga del circuito de presurizacion y de
alimentacion.

A continuacion, se describen las caracteristicas principales del ensayo:

Como fluido destinado a presurizar el sistema se tiene al aire y como propelente al agua, ambos a
temperatura ambiente. Se realizan en total 6 ensayos, donde se configura la presion inicial del
presurizante a los siguientes valores:

Pol =7 bar, Po2 = 6,5 bar, Po3 = 5 bar, Po4 = 7 bar, Po5 = 7,65 bar y Po6 = 7,95 bar.

Las presiones objetivo en el tanque de propelente para los ensayos son: Ppl = 3 bar, Pp2 = 3 bar, Pp3 =
3 bar, Pp4 =.3,6 bar, Pp5 = 3,6 bar y Pp6 = 6,5 bar.

Finalmente, el volumen de propelente expulsado para cada ensayo es: Vpl =10L, Vp2=10L, Vp3 =
40L,Vp4=40L,Vp5=33Ly Vp6=20L.

3. RESULTADOS Y DISCUSION

Se realizaron 2 sesiones de ensayo. En la primera sesion se realizaron 2 ensayos con agua y en la segunda
4 ensayos. En todos ellos se tomo datos de presion a través de 2 sensores.

3.1.1° Sesion de ensayos

Los ensayos se realizaron con una presion inicial Po de aproximadamente 7 bar y con una presion de
seteo del regulador de aproximadamente 3 bar.

En ambas pruebas se termina la expulsion de propelente una vez que se expulsan 10 litros de este.

En las curvas de la Figura 3 se puede observar los resultados de presion de la primera prueba, donde,
por un lado, la caida de presion en el tanque de presurizante que resulta ser de aproximadamente 0,2
bar, y por el otro, que la presion del propelente no llega a estabilizarse durante la expulsion.
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Figura 3. 1° ensayo: (a) curva del sensor del tanque de presurizante. (b) curva del sensor del ullage.

Debido a la pequefia diferencia entre la presion final (Pg) y la inicial (Po) se obtiene un error importante
en la comparacion entre los datos experimentales y tedricos.

3.2.2° Sesioén de ensayos

En esta sesion se realizan 4 ensayos. Asi como en los ensayos de la primera sesion, se detiene la
expulsion cuando se expulse el volumen deseado.

En la primera prueba se tiene una presion inicial de aproximadamente 5 bar y se configura el regulador
a 3 bar. El volumen expulsado es de 40 litros.

Si se observa la Figura 4, se tiene la variacion de presion buscada, donde la presion del tanque de
presurizante disminuye de forma lineal y la presion en el tanque de propelente se mantiene
aproximadamente constante durante la expulsion.

(a)
S : T S B
+ Datos del sonsor|
Ajuste polinceisi|
— — -I1C del85%

+ Datos del sensor
Ajuste polnomial
' : — = ‘ICdel85%

45

P [bar)

L L L L . . s L ) 29
a 100 200 300 400 500 800 700 800 900 o 100 200 00 400 s00 600 700 800 200
Tiempo [seg Tiempo [seg

35
Figura 4. 1° ensayo: (a) curva del sensor del tanque de presurizante. (b) curva del sensor del ullage.

Para el resto de las pruebas de esta sesion, los resultados son similares a la primera prueba, representada
en la Figura 4. Las curvas obtenidas para el resto de las pruebas se pueden visualizar en la Figura 5,
Figura 6 y Figura 7.
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Figura 5. 2° ensayo: (a) curva del sensor del tanque de presurizante. (b) curva del sensor del ullage.
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Figura 6. 3° ensayo: (a) curva del sensor del tanque de presurizante. (b) curva del sensor del ullage.
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Figura 7. 4° ensayo: (a) curva del sensor del tanque de presurizante. (b) curva del sensor del ullage.

4. DISCUSION

Para concluir con la comparacion de los resultados se crea la Tabla 1, donde se pueden observar los
errores determinados con el método de Sutton [1] y con el método de Ring [2]. En la primera sesion no
hay diferencia entre ambos métodos porque la diferencia entre el factor de compresibilidad inicial y el
final es casi nula. En los ensayos de la 2° sesion se puede observar un aumento en el error para el método
de Ring con respecto al de Sutton. Segtn la referencia [3] esto puede ser debido a que la relacién Pg/Po
es cercana a la unidad, con lo cual la accion de tratar de corregir las no linealidades a través del factor
de compresibilidad resulta perjudicial.

Tabla 1. Comparacion de todas las pruebas realizadas y de las 2 formulaciones tedricas.

Sesion 1° Sesion 2° Sesion

Magnitudes 1° test 2° test 1° test 2° test 3° test 4° test
Pg/Po 0,9698 0,9826 0,7132 0,7518 0,8148 0,8408

mo exp. [kg] 0,988 0,922 0,71 0,99 1,09 1,13

SUTTON
mo teor. [kg] 1,662 2,907 0,689 0,960 1,054 1,348
Er rel [%] 67,57 213,48 -2,31 -2,98 -3,11 19,73
RING

mo teor. [kg] 1,656 2,890 0,687 0,957 1,050 1,343
Er rel [%] 67,57 213,48 -2,53 -3,27 -3,45 19,28

En la Figura 8 se observa como al acercarse a 1 la relacion Pg/Po, el error de prediccion de masa tiende
a infinito, al igual que los datos experimentales obtenidos en la primera sesion de ensayos y el 4to ensayo
de la 2da sesion.
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Figura 8. Comparacion entre resultados experimentales y prediccion tedrica.
5. CONCLUSIONES

A partir de los resultados de este trabajo, expresados en la Tabla 1, se puede corroborar la importancia
de generar una notable caida de presion en el tanque de presurizante, entre el inicio y el final de la
expulsion del propelente, para obtener una buena prediccion de la teoria. Mientras mds cercana a la
unidad se encuentre la relacion Pg/Po peor serd la prediccion de masa necesaria. De los ensayos
realizados se puede deducir que para relaciones menores a 0,8 el error obtenido es menor al 10%.

Para asegurar lo expresado anteriormente, resulta necesario realizar més ensayos y determinar la
incertidumbre del sistema, aun asi, los resultados obtenidos parecen seguir las desviaciones esperadas
segun la teoria (Figura 8).

Se puede concluir, al menos de manera preliminar, que los experimentos realizados durante la segunda
sesion de ensayos verifican la teoria presentada en este trabajo.

Hay que tener en cuenta que todos los ensayos se realizaron a temperatura ambiente, por lo tanto, se
plantea a futuro repetir los mismos con propelentes criogénicos con el fin de verificar la teoria para
dichas temperaturas.

Como comentario final, resulta interesante como una correccion por compresibilidad del aire resulta en
una peor prediccion que al no tener dicha correccion, por lo menos, a Pg/Po cercanas a 1, esto se puede
contrastar con la comparacion de resultados presentada en la referencia [3], donde ocurre algo similar.
Por lo tanto, la ecuacion de Ring se debe usar con dicha precaucion.
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Resumen

Los carros de transporte ¢ izaje son, tal como su nombre lo indica, los encargados de trasladar a los
vehiculos lanzadores desde su sitio de integracion hasta la zona de lanzamiento, contemplando también su
posterior izaje.

Estos carros poseen tres componentes principales, el primero es la estructura donde el vehiculo
reposa en posicion horizontal durante el traslado. Mientras que el segundo, es la torre de izaje, la cual debe
poseer la capacidad de elevar el vehiculo hasta verticalizarlo completamente. Para luego retraerse y volver
a su posicion inicial horizontal, liberando la zona para el despegue seguro del lanzador. Finalmente, cuando
el vehiculo se encuentra izado, reposa sobre el tercer componente del conjunto, la base de bancada, la cual
tiene la funcion principal de mantener al vehiculo en posicion vertical y asegurado hasta el lanzamiento.

En el presente trabajo se desarrolla el disefio conceptual y analisis estructural de dicho carro,
enmarcado en el proyecto VECTA (Vehiculo Experimental Centro Tecnologico Aeroespacial). El cual

contempla un vehiculo lanzador de dos etapas de aproximadamente 600 kg y un largo de 9 metros.

En particular, se describen los principales componentes del carro y se desarrollan los criterios y
calculos utilizados para su dimensionamiento.

Departamento de Ingenieria Aeroespacial - Facultad de Ingenieria - UNLP



CAIA7 389

ges0 Arge,
(_’o“'; & -rr%o

3 0 : { R UNIVERSIDAD
7 Cor_igr:eso Arggnt!no de @B NACIONAL
% Ingenieria Aeronautica FAcuLTAD b INGENERA DE LA PLATA
%ﬁfq ngno“b Universidad Nacional de La Plata
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Resumen

En este proyecto se llevo a cabo el disefio estructural de los tanques de oxidante y combustible para
el vehiculo que probara el motor de segunda etapa de un vehiculo lanzador.

Para ello, se partio de los requerimientos basicos de mision de VENG S.A. Se realiz6 un disefio
CAD de los tanques teniendo en cuenta las dimensiones basicas y el proceso de fabricacion disponible para
el vehiculo.

La principal limitacion ha sido la eleccion de los métodos de union, y se han propuesto dos opciones:
soldadura MIG y TIG. Si bien la soldadura convencional reduce los costos de fabricacion, presenta un
desafio de disefio en términos de su aplicacion en un tanque de uso espacial. Ademas, uno de los requisitos
de VENG era que la union entre modulos debe ser axial, lo que plante6 un desafio adicional para encontrar
la interfaz mas eficiente que cumpliera con este requerimiento.

Los tanques seran estructurales y se disefiaran como estructuras monocasco, por lo que la chapa que
los conforma debe resistir tensiones de corte y normales al mismo tiempo, producto de la presurizacion de
los modulos y las cargas de vuelo del vehiculo.

Se realizaron calculos estructurales analiticos para validar los diversos modelos FEM en funcion de
los estados de carga contemplados en los requerimientos del proyecto. Estos modelos partieron desde un
modelo axisimétrico muy simplificado, pasando por modelos 3D donde los estados de carga se suponian
constantes, hasta un modelo que integraba la interaccion entre ambos modulos (combustible y oxidante) y
en el cual las cargas de vuelo variaban en funcidn de la performance indicada por VENG.

Por otra parte, se analizaron algunos subsistemas que componen a la estructura, como la unioén de
la brida al “piping” o la vinculacion entre las interfaces, para estos se hicieron modelos reducidos que
permitieran entender la mecanica de estos subsistemas comparando sus resultados con cuentas analiticas
realizadas previamente.

Finalmente, se disefiaron y establecieron los requerimientos de los ensayos para caracterizar los
materiales después de la soldadura, asi como el plan de aceptacion y los ensayos que se realizaran sobre el
prototipo con el objetivo de comenzar con la fabricacion del producto final.

Referencias:

[1] ASM (1993), Metals Handbook Volumen 6.
[2] Timoshenko, S. & Woionowsky-Krieger, S. (1959), Theory of Plates and Shells. McGraw-Hill.
[31 AWS D1.2-D1.2M
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Resumen

En los vehiculos lanzadores multietapa, los sistemas de retencidon-liberacion o desacople, son sistemas
criticos, ya que de los mismos depende la integridad estructural del vehiculo. Ademas al momento de la
separacion de etapas, el sistema debe permitir la misma de forma confiable.

Para asegurar que el sistema no presentara fallas durante el vuelo, el mismo se somete a diferentes ensayos
de calificacion, que buscan simular las condiciones de lanzamiento y vuelo, donde se presentan cargas
dindmicas que pueden ser generadas por diversas fuentes, como el motor, fuerzas aerodinamicas,
resonancias estructurales, accionamiento de actuadores, etc. Por esto, es importante que los componentes
del cohete puedan resistir estas cargas, sin que estas afecten su funcionamiento o produzcan dafios.

Dentro de los ensayos de calificacion se realizan basicamente 2 tipos de ensayos de vibracion, los cuales se
presentan en este trabajo. El primero es del tipo random, que permite evaluar el efecto de un amplio rango
de frecuencias que se pueden encontrar durante el vuelo, y el segundo del tipo sine burst, que permite evaluar
los efectos de los picos de aceleracion en el vehiculo.

Dentro del presente trabajo se muestran ejemplos ilustrativos de los ensayos mencionados en el parrafo
anterior, asi como la normativa asociada y lo resultados obtenidos.
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Resumen

La torre de izaje es la encargada de mover y mantener al vehiculo lanzador en la posicion correcta
para cada operacion posible: transporte, posicion horizontal, levantamiento, posicion vertical y descarga.

En el presente trabajo se desarrolla el disefio conceptual y analisis estructural de dicha torre,
buscando el despegue seguro de un vehiculo lanzador con los requerimientos dimensionales brindados por
VENG S.A.

La torre debe cumplir la funciéon de mantener al vehiculo en su posicion y asegurarlo hasta el
lanzamiento por lo que se dimensionan los distintos soportes de apoyo del vehiculo en la torre de izaje.

A su vez, se realiza el disefio de la torre con el dimensionamiento de sus componentes en base al
calculo estructural contemplando las distintas solicitaciones posibles: carga de viento y peso propio de la
torre de izaje y el peso del vehiculo lanzador.

Ademas, se realiza el disefio mecanico de los componentes auxiliares que permiten el correcto
levantamiento y traslado del conjunto, como son los pistones hidraulicos.

Por ultimo, se diseflan y dimensionan los distintos sistemas de vinculacion, siendo estos los
correspondientes a la articulacion bancada-torre, y los de los componentes auxiliares.

Este informe proporciona una vision general completa y detallada del proceso y de los requisitos

necesarios para el disefio e implementacion de una torre de izaje para vehiculos lanzadores buscando
garantizar el éxito de la mision espacial.
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Resumen

Se desarrollo, en el marco de la alianza BRAIA (Belt and Road Aerospace Innovation Alliance), desde el
CTA (Centro Tecnologico Aeroespacial) un esquema colaborativo para abordar la direccion del proyecto
internacional para disefiar una constelacion de microsatélites (liderada por el BRAIA), se efectud la
coordinacion global de las propuestas, los potenciales demostradores tecnoldgicos a aplicar, y los
mecanismos para incentivar la participacion de alumnos y otras organizaciones. Se fomento la gestion de
integracion de equipos y fabricaciones de partes con logistica internacional. Para ello el gran motor era la
incorporacion de estudiantes de grado, posgrado junto al personal cientifico de las instituciones
participantes, tanto para horizontalizar la estructura académica como para trazar 16gicas de redes de trabajo
internacional.

Se plantea entonces, como proyecto la idea de trabajo global y remoto para la planificacion, con instancias
propositivas y de competencia, para tratar de incentivar de manera creativa la diversificacion de
demostradores tecnoldgicos, y luego a nivel competencia hacer una convergencia en aquellas propuestas
con instrumentaciones y ensayos potenciales.

Se reformula las iteraciones de Proceso de Disefio SMAD [1], con el fin de obtener un marco conceptual de
contencion, la propuesta de elaborar solicitudes de interaccion y competencias académicas, es la
herramienta resultante, a raiz de que de las 51 instituciones conformantes y asociadas al BRAIA,
menos de un tercio tenian capacidad para absorber la magnitud del desarrollo de una constelacion,
de manera cooperativa/internacional. En funcion de la Mision Central se solicita propuestas de
demostradores tecnoldgicos o cientificos para configurar el equipo directivo, y abordaje del Plan de Disefio
de la constelacion, para entregar un sistema de interaccion que trabaje como Facilitador de Misiones
Secundarias, y generar captacion de participacion en simultaneo con propuestas de formacion.

El motivo central de la propuesta es la expansion de la cooperacion internacional. Con la vision enfocada al
intercambio ganancial, donde las instituciones pueden actualizarse en formacion, a partir de los desarrollos
de quienes ya tienen trayectoria en tecnologia espacial.

Referencias:

[1] WERTZ, J. R.; LARSON, W. J. (1992). Space Mission Analysis and Design. United States Air Force
Academy. Microcosm. The Space Technology Library.
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Resumen

En el marco del desarrollo del proyecto de la Universidad Nacional de La Plata, de tener su primer satélite,
el USAT-1[1], llevado adelante por el Centro Tecnologico Aeroespacial, se han desarrollado varios modelos
a escala real, conjugando prototipado rapido, provisto por el Fab-Lab (del CTA), y materiales ya
predefinidos en las instancias previas de disefio y control. Viendo las posibilidades experimentales del Fab-
Lab y las potencialidades de la incorporacion de nuevos materiales aprobados dentro de las guias oficiales
de disefio de la Nasa, se decidio poner a prueba el grado de viabilidad en el desarrollo de piezas finales para
integracion a fabricarse por impresion 3D FDM (Fused Deposition Modeling).

Estas nuevas incorporaciones materiales de la NASA han sido el resultado de multiples factores en donde
prima con superioridad el costo, resultando positivo su adopcidn tanto por peso, por resistencia, como por
economia de procesos, no solo involucra el costo de los materiales seleccionados para su ensayo, sino el
proceso de fabricacion, donde el centro de mecanizado puede centrarse en la estructura mientras se avanzan
con piezas dentro de la estructura. Dando lugar a nuevos modelos de proceso de disefio e integracion, que
pueden resultar de ttil transferencia a centros universitarios y secundarios técnicos orientados.

Los materiales (filamentos) seleccionados, caracterizados y contrastados son el Grilamid L20, incoloro,
comercialmente Nylon-12 y el Polioximetileno (POM o Poliacetal), en color negro, comercialmente Acetal.
Ambos materiales conocidos en su estado tradicional de manufactura por su alto desempefio en la industria
automotriz, médica y aerondutica.Se realiza un relevo de diversas pruebas en diferentes geometrias que
contrastan las condiciones necesarias para llevar adelante la impresion de dichos filamentos. Este
procedimiento es relevado hasta llegar al modelado final de la pieza sobre la cual se aplica, en éste caso el
soporte de baterias del USAT-1.

La etapa de impresion de la pieza final requiere varias iteraciones de certificacion, entre las cuales debera
someterse a ensayos de vacio y desgase. E incluso se prevé mejoras en el disefio de la pieza que le permita
al material adaptarse a las condiciones del ensayo (mejorando la fuga molecular por entre el entramado de
la pieza).

Finalmente, se prevé la adopcion del Protocolo de conservacion aprobado por CONAE, para el resguardo
de la pieza hasta llegar el momento de su integracion. Y dentro de este protocolo también se realizaran
diferentes pruebas y mediciones de humedad higroscopica, y alteraciones medioambientales que permitan
caracterizar el desempefio de la pieza.

Referencias:

[1] BOTTA, S. A.; ALFARO RODRIGUEZ, F. A.; RODRIGUEZ, S. (2022). UNLP’s first cubesat,
USAT-I: Gnss-ro and gnss-r technology demonstrator. 3rd IAA Latin American Symposium on Small
Satellites.
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Resumen

En el presente trabajo se resume la optimizacion y la estrategia adoptada para el proceso de fabricacion de
un inyector tipo swirl-swirl para el motor cohete de propelentes liquidos perteneciente al proyecto TATU
desarrollado por el Centro Tecnoldgico Aeroespacial de la UNLP.

Los inyectores tipo swirl-swirl cuentan con la particularidad de tener pequefos orificios que no se
encuentran perpendiculares a la superficie del inyector. A nivel fabricacion esto genera complicaciones a la
hora de realizar estos orificios con herramientas de pequeiio diametro respecto a su longitud (esbeltas) en
metales duros.

Existen varios métodos de fabricacion para lograr estas geometrias particulares, en nuestro caso, por
disposicion de equipos realizamos el programa de fabricacién en base a sustraccion de material por
maquinas herramientas por arranque de viruta. Luego del disefio en CAD del inyector tipo swirl swirl se
procedid a seleccionar las materias primas y las herramientas adecuadas para la operacion. Con esto se
disefi6 un programa CAM para ser ejecutado en combinacion entre un centro de mecanizado CNC de 5 ejes
modelo UMC 750 y un torno CNC modelo TL 2, ambos de la marca Haas Automation, pertenecientes al
CTA. En el disefo del proceso de fabricacion se busco optimizar los tiempos y costos, realizando cada una
de las cuatro partes que componen el inyector en dos etapas simultaneas entre las dos maquinas disponibles,
para luego ser ensambladas directamente sobre el cabezal de inyeccion del motor cohete de propelentes
liquidos sin necesidad de un post procesamiento adicional. En dicho trabajo se detallan las etapas del
proceso, consideraciones sobre la seleccion de herramientas adecuadas para el material a tratar, problemas
en la programacion y detalles sobre el post procesamiento de la secuencia CAM para obtener el programa
utilizado por las maquinas CNC.
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Resumen

A la hora de encender un motor cohete, es necesario suministrar la energia necesaria para iniciar la
combustion del propelente, accion que es realizada por el ignitor. En el caso del motor actualmente en
desarrollo en el Centro Tecnologico Aeroespacial (CTA), se utilizaran ignitores del tipo pirotécnico.

Un ignitor pirotécnico consiste en una pequefia carga de propelente solido en una disposicion similar
a la utilizada en motores de ese tipo, con la diferencia de que no se utilizan toberas. Esto se debe a que el
objetivo no es acelerar los gases de escape, sino que se busca utilizar la temperatura de la mezcla para
encender el propelente liquido.

En este trabajo, se aborda el dimensionado de los ignitores pirotécnicos con el objetivo de encender
los distintos motores en desarrollo por el CTA, desde 70K gf hasta 2000K gf. Se busca ademas desarrollar la
metodologia para confeccionarlos, con el objetivo de que estos puedan ser producidos dentro del laboratorio
con buena repetibilidad en su funcionamiento. Para esto, se utilizaran métodos de calculo tedrico y
numéricos en conjunto con ensayos de laboratorio.

Como propelente solido, se selecciond, en primera instancia, una combinacion de Dextrosa y Nitrato
de Potasio, conocido en el ambito de la coheteria amateur como “Candy”. La eleccion se debe al facil acceso
a la informacion sobre este propelente, que cuenta con multiples ensayos publicados, lo cual ahorra una gran
cantidad de tiempo en el estudio de sus propiedades.

Referencias:

[1] Nakka, R. (1998), Investigation of Dextrose Monohydrate with regard to consideration as a possible
Solid Rocket Propellant Fuel and Binder.

[2] Nakka, R. (1999), Effect of Chamber Pressure on Burning Rate for the Potassium Nitrate — Dextrose
and Potassium Nitrate — Sorbitol Rocket Propellants.

[3] Douglas, H. W. (1972). Solid Propellant Grain Design and Internal Ballistics.

[4] Huang, K. H. (1967). Design of Liquid Propelant Rocket Engines.

[5] Sabatini, S. G., Paladini, J. L., Patanella, A. J. (1999), “Ensayo y disefio de ignitor de motor cohete de
propelente liquido basado en propelentes solidos”, XII Congreso Argentino de Tecnologia Espacial.
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Resumen

Con finalidad de reducir peso en los tanques de propelente de un propulsor cohete liquido
LOx-LCH4, se pretende disefiar una bomba centrifuga buscando elevar la presion de
funcionamiento del propulsor. A partir de la utilizacion de bombas para cada propelente se puede
trabajar con menor presion en los tanques, disminuyendo el consumo de presurizante y espesor
(clave en tanques de gran volumen) (sistema PumpFed).

Se buscara hacer hincapi¢ en los esfuerzos internos a los que se vea sometido el sistema en
conjunto y los que ve cada uno de sus componentes. Finalmente, se presenta el siguiente trabajo
para exponer el proceso que conlleva el disefio de una bomba centrifuga, desde un enfoque
mecanico, estructural y térmico exponiendo las ventajas y desventajas que presenta frente a una
presurizacion anticipada del combustible (sistema PressFed).
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Resumen

El objetivo de este trabajo es investigar y analizar la degradacion de las propiedades opticas en aplicaciones
espaciales, comprendiendo los factores que contribuyen a dicha degradacion. Las propiedades opticas
importantes en este analisis son la emisividad infrarroja y la absortividad solar, las cuales determinan el
porcentaje de calor que es absorbido y emitido por una superficie y permiten conocer el incremento de
temperatura que sufrird el componente por radiacion.

La degradacion de las propiedades termo-dpticas de un componente de uso espacial en la operacion en orbita
es causada por diferentes factores. Entre ellos se encuentra la radiacion solar ultravioleta, oxigeno atomico,
contaminacion, cargas térmicas, alto vacio, entre otros. Esto se representa con un aumento en la absortividad
del material y con una leve disminucion en la emisividad, lo que significa que el componente absorbe mayor
cantidad de energia y emite menos.

A la hora de disenar un componente espacial, se deben tener en consideracion las propiedades Opticas que
se tendran a comienzo de vida (Beginning of life, BOL en sus siglas en inglés), y realizar un analisis de las
propiedades que se tendran a fin de vida (End of Life, EOL) que no comprometa el correcto funcionamiento
del componente en su mision, manteniendo las temperaturas dentro de ciertos limites admisibles.

En este trabajo se desarrollaran las principales causas de degradacion de las propiedades termo-Opticas de
un componente espacial, se estimaran los valores que resultaran las propiedades EOL y la degradacion a
través del tiempo que sufriran estos materiales. Estas estimaciones se realizaran tanto analiticamente como
numéricamente.
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RESUMEN

El diseiio del Banco de Ensayos Mecanicos forma parte de las diferentes facilidades de ensayos de
estructuras que se requieren para el desarrollo de proyectos de Lanzadores Espaciales. Se llevo a cabo
la ingenieria de detalle del banco que tiene como objetivo realizar los ensayos mecanicos a los
prototipos que se desarrollan en el marco del proyecto Tanques All-Composite, los cuales tienen la
funcion de demostrador tecnologico. Los resultados de los ensayos seran de utilidad para la
realimentacion de modelos de cadlculo, por lo que se realizaran ensayos de cargas mecanicas
representativas de las cargas en el vuelo, y en casos combinados de presion interna y temperaturas
criogénicas. En el trabajo actual se presenta el diseiio y analisis estructural del banco de ensayos capaz
de someter a los diferentes tanques a las cargas descriptas anteriormente. El andlisis estructural por el
método de los elementos finitos permitio simular el comportamiento del banco para los diferentes
esfuerzos y realizar la verificacion de acuerdo a las especificaciones de VENG S.A. y los lineamientos
provistos por las normas CIRSOC 301 y 304.

Palabras clave: ESTRUCTURAS, BANCO DE ENSAYOS, TANQUES, LANZADORES
ESPACIALES, SIMULACION.

INTRODUCCION

En el trabajo actual se presenta el disefio, estudio y analisis estructural del banco de ensayos mecéanicos
(BEM) capaz de someter a los diferentes tanques a las condiciones de cargas a las que estaran expuestos
en el vuelo. Las cargas son mecanicas en combinacion con presion interna y temperaturas criogénicas.
Respecto de las cargas mecanicas, se deben aplicar cargas de compresion, lateral, momento flector y
combinacion de las anteriores. El proposito del ensayo es evaluar la resistencia de los tanques para las
cargas de vuelo y para algunos casos establecer cuales son las cargas maximas que producen el colapso
de los mismos.

Los requerimientos que debe cumplir el disefio del banco de ensayos fueron dispuestos por VENG S.A,
entre ellos se mencionan los siguientes:

1. El banco de ensayos deberd ser capaz de soportar un espécimen de ensayo de hasta 250Kg,
incluyendo todos su accesorios y fluidos relevantes para las condiciones de ensayo.

2. El banco de ensayo debera ser capaz de ensayar una estructura de un didmetro ecuatorial
maximo de 500 mm, con la aplicacion simultanea de presion interna ya sea a temperatura
ambiente o criogénica.

3. El banco de ensayo debera ser capaz de ensayar una estructura de un diametro ecuatorial
maximo de 700 mm ((inicamente cargas mecanicas).

4. Encuanto a las dimensiones, el banco tiene que tener la particularidad de ser trasladable y poseer
las dimensiones de la base de ambos modulos compatibles con pallets estaindar de madera de
1,2m por 1,0m.

5. Verificar para las tensiones maximas admisibles tanto del material como de las uniones soldadas
y atornilladas.
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6. Cumplir con los requisitos de flecha maxima para minimizar errores en la medicion y en la
transmision de las cargas.

DISENO

El disefio del banco consta principalmente de cuatro estructuras de acero soldadas y 5 actuadores. Las
estructuras se denominan “bastidor principal”, “banco de elevacion” y “estructura de aplicacion de carga
(EAC)”. Las mencionadas estructuras se pueden trasladar por separado y cumplen con el requerimiento
de contar con dimensiones compatibles con pallets estandar. En las figuras a continuacion se muestran
las distintas partes del banco.

Actuador horizontal ‘

Estructura soporte

Figura 2. Bastidor Principal Figura 3. Banco de Elevacion
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Figura 4. EAC Superior

Figura 5. EAC Inferior

Las funciones de las diferentes estructuras se exponen en la siguiente tabla:

Tabla 1. Funciones de los componentes del BEM

Componente

Funcion

Bastidor

ensayar.

Permitir la aplicacion de la carga lateral a distintas alturas segiin el espécimen a

Banco de elevacion

Elevar los tanques y facilitar el ingreso de los elementos necesarios para los
ensayos de presion interna y temperatura criogénica.

EAC

ensayar.

Permitir la aplicacion de la carga de compresion y de flexion en el espécimen a

Para el disefio se empled perfileria comercial, por lo que el material utilizado es acero IRAM-IAS-U-
500-F-24, cuyas propiedades se especifican a continuacion:

Tabla 2. Propiedades del material

Material Modulo de Elasticidad Coeficiente de Densidad Tension de Fluencia
[GPa] Poisson [kg/m3] [MPa]
Acero F-24 210 0,3 7850 240

ESPECIFICACIONES DE CARGA

Los especimenes seran sometidos a los siguientes esfuerzos:
e Fuerza axial maxima de 120 kN: se accionan los cuatro actuadores verticales con una carga de
30 kN cada uno.
e Fuerza lateral maxima de 27 kN: se acciona el actuador horizontal con una carga de 27 kN.
e Momento flector maximo de 16 kNm: se accionan los dos actuadores horizontales del extremo

izquierdo para aplicar el momento.

e FEstado combinado: se accionan en simultaneo los cuatro actuadores verticales y el actuador

horizontal.
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Figura 6. Aplicacion de carga axial Figura 7. Aplicacion de carga lateral

Figura 8. Aplicacion de momento flector Figura 9. Aplicacion de estado combinado

MODELO NUMERICO

Para la etapa de ingenieria en detalle se gener6 un modelo de elementos finitos del banco completo,
previamente, y a fines practicos, se generaron modelos de los componentes principales por separado.
Los modelos fueron realizados con elementos de placa (2D) con seis grados de libertad por nodo y tienen
en cuenta el espesor de los distintos componentes y las propiedades del material. Para modelar cada
unién atornillada se utiliza un elemento de viga que representa el bulon y elementos rigidos en sus
extremos que lo conectan a cada agujero.
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Figura 12. Modelo de elementos finitos del BEM

El banco de ensayos, en su emplazamiento final, debera estar rigidamente solidario a la plataforma o
base de hormigoén. Se disenid una configuracion de 12 anclajes, los cuales se muestran en la siguiente
figura. Para el andlisis se consideré que los puntos de anclaje estan articulados.

Figura 13. Restricciones del modelo del BEM

RESULTADOS

Se aplicaron las cargas en el modelo numérico, como se menciond previamente, cargas axial, lateral,
momento flector y estado combinado.
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Se obtuvieron los estados tensionales y los desplazamientos para todos los casos de carga. La tension
maxima (Von Mises) resulté en 192 MPa y la misma se encuentra por debajo de la tension admisible y
también por debajo de la tension de fluencia del material (240 MPa). El desplazamiento maximo es de
2.2 mm y cumple con el requisito de flecha maxima que permite minimizar errores en la medicion y en
la transmision de las cargas.

Los resultados de tensiones y desplazamientos se muestran en las figuras a continuacion:

192,0

180,0

48,0
36,0

240

12,0

o,

Figura 14. Tensiones de Von Mises [MPa] — Caso de carga combinado

22137

2008

Figura 15. Desplazamientos [mm] — Caso de carga combinado
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Uniones soldadas:

Las soldaduras son del tipo de penetracion total a tope y de filete. Los cafios rectangulares y los perfiles
se disefian con soldaduras a tope. Las bridas del bastidor principal también se disefian con soldaduras a
tope. Las chapas unidas a los EACs se sueldan con filete.

Los valores de las tensiones en las soldaduras se extraen del modelo numérico y se comparan con las
tensiones admisibles obtenidas del reglamento [2], teniendo en cuenta el material de aporte, cuya
resistencia se obtiene de la norma [3]. Todas las soldaduras verifican bajo los limites admisibles.

Uniones atornilladas:

Las uniones atornilladas para fijar los componentes estructurales del BEM se disefiaron con tornillos de
acero de calidad 8.8.

Las cargas que actian sobre los tornillos se obtienen del modelo de elementos finitos para la carga mas
desfavorable.

La verificacion de las uniones se efectiia con la normativa [4] en el caso de uniones pretensadas y con
el reglamento [1] para las uniones de los actuadores. Todas las uniones verifican.

Pandeo:

De las estructuras que componen el BEM, el banco de elevacion es el que esta sometido a la mayor
fuerza de compresion, y dada la longitud de sus cafios verticales y diagonales, surge la necesidad de
realizar el estudio correspondiente a la inestabilidad al pandeo.

Para realizar la verificacion se procedio a aplicar sobre el modelo numérico del banco de elevacion la
carga de compresion maxima (120 KN) y solicitar el calculo de los primeros modos de pandeo utilizando
el Método de Extraccion de Valores Propios de Lanczos.

La carga critica de pandeo lineal es igual a 3360 KN, la cual supera ampliamente la carga de compresion.
De acuerdo al resultado obtenido el colapso de la estructura estard dado por la rotura plastica en las
zonas de maximas tensiones. A continuacion, se muestra el primer modo de pandeo.

Figura 16. Primer modo de pandeo

CONCLUSIONES

Se presentd el disefio y el andlisis estructural del Banco de Ensayos Mecanicos de Tanques All-
Composite prototipos, en conformidad con las especificaciones. En el analisis del BEM se realizo la
verificacion estructural de acuerdo con los lineamientos de los reglamentos [1,2]. Los niveles de
tensiones y desplazamientos fueron determinados mediante modelos numéricos efectuados por el
método de elementos finitos.

En el analisis estructural se verifico que los elementos estructurales, las uniones soldadas y atornilladas
del BEM cumplen con los requisitos. Por lo tanto, desde el punto de vista estructural, se verifica la
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viabilidad de la estructura del banco que permitira efectuar los ensayos mecanicos a los tanques
correspondientes a los diferentes proyectos de Lanzadores Espaciales.
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ENSAYOS — SATELITES — PRINCIPIOS BASICOS - PRACTICAS BASICAS

Resumen

Los ensayos son fundamentales en cualquier proyecto espacial debido a varias razones, entre las que se
encuentran la validacion de tecnologias, la mejora de disefios, la optimizacion de recursos y las mejoras en
la seguridad, a los cuales se suma la identificacion y mitigacion de problemas, tema especialmente crucial,
y es en este aspecto en el que este trabajo se enfoca.

Los ensayos resultan esenciales para identificar en tierra eventuales problemas que podrian ocurrir en el
espacio aportando informacion sobre como podrian ser resueltos, permitiendo a los ingenieros prepararse
para cualquier eventualidad y tener un plan de contingencia. Para garantizar el éxito de un proyecto espacial,
es fundamental identificar estos posibles errores o problemas de forma temprana, lo que permite minimizar
los costos y retrasos que podrian surgir si los errores se detectaran tardiamente, pero mucho mejor es
preverlos y de este modo evitar que se produzcan.

Es ampliamente conocido que las tecnologias de vanguardia, como las utilizadas en el espacio, requieren
tanto de un proceso de mejora continua como de un programa que permita capitalizar las lecciones
aprendidas. También es bien sabido, como se ha mencionado, que los ensayos son una pieza clave para
garantizar el éxito de cualquier proyecto espacial. Por estas razones, resulta esencial capitalizar las mejoras
o lecciones aprendidas aplicables a los ensayos, con el fin de lograr que los nuevos proyectos sean exitosos
tanto desde una perspectiva técnica como programatica.

La mejor forma de asegurarse de que las experiencias positivas sean reutilizadas y que las negativas sean
evitadas es, en primer lugar, identificarlas y, en segundo lugar, difundirlas para su aplicacion. La
identificacion es el resultado de numerosos estudios y experiencias realizados por las principales agencias
espaciales. Sin embargo, estas experiencias no han sido ampliamente difundidas en la comunidad espacial,
especialmente entre los nuevos actores nacionales. Es por ello que en este trabajo se describen una serie de
principios y practicas de ingenieria asociados a los ensayos de sistemas espaciales con el objetivo de
maximizar las probabilidades de éxito de las nuevas misiones. Estas directrices se basan en el analisis
comparativo entre misiones exitosas y aquellas que presentaron problemas, lo que ha permitido aprender de
las experiencias pasadas para lograr mejores resultados en el futuro.

Cada regla directriz presentada en este trabajo incluye también su correspondiente justificacion a fin de que
no sea tratada como un dogma, sino que quien la procese esté en condiciones de evaluarla seglin su propio
criterio. Estas directrices estan destinadas a aplicarse a todos los proyectos de vuelos espaciales,
independientemente del enfoque de implementacion o la clasificacion de la mision. Si bien estas reglas no
son obligatorias, se recomienda que al comienzo de un proyecto espacial sean analizadas detalladamente y
que en aquellos casos que no puedan o se decida no aplicarlas, deberia generarse una clara justificacion ya
que su no aplicacion incrementa los riesgos técnicos y programaticos del proyecto.
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Resumen

Después de una rigurosa evaluacion del estado actual del arte de bancos de prueba de apertura de
cofia y con el objetivo de llevar a cabo una evaluacion funcional en diversas configuraciones geométricas
y con el uso de varios subsistemas componentes, se presenta el siguiente informe.

El objetivo principal del banco de prueba es simular repetidamente, bajo condiciones similares a
las del lanzamiento, la apertura de la cofia para evaluar la robustez y seguridad del proceso. Con este fin,
se proporciona informacion detallada sobre el disefio conceptual del banco de apertura de cofia.

En primer lugar, se describen las caracteristicas geométricas y masicas de la cofia en sus diversas
configuraciones. Se especifican las caracteristicas técnicas que deben cumplirse para el banco, incluyendo
aspectos como la capacidad de carga y los requisitos de seguridad.

Luego, se presentan varias alternativas para la implementacion del banco, se mencionan los
requisitos para la seleccion entre las alternativas y con este propodsito, se enfatiza la importancia de
determinar con la mayor precision posible los requerimientos del banco de prueba.

Este informe técnico proporciona una vision general completa y detallada del proceso y de los
requisitos necesarios para el disefio ¢ implementacion del banco de apertura de cofia. Siguiendo con el
compromiso de la creacion de sistemas de prueba confiables y seguros para garantizar el éxito de la
mision espacial.
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Resumen

En el presente documento se presenta el disefio preliminar de un banco de separacion de etapas de
vehiculos lanzadores, en particular se disefia el sistema eléctrico que sustenta la operacion del banco, el
monitoreo de los ensayos, la iluminacion y conexion eléctrica.

Para la preparacion y desarrollo del ensayo es necesaria la utilizacion de equipamiento y dispositivos
con distintos requisitos eléctricos. Una adecuada instalacion eléctrica para un banco de ensayos permite el
correcto funcionamiento de los componentes eléctricos que se utilizan, evitando y/o reduciendo las
consecuencias de sobrecorrientes, cortocircuitos o contactos directos e indirectos de personas con
tensiones riesgosas. De esta forma se protege a los operarios, se evitan fallas que podrian perjudicar a
costosos equipos y se garantiza la confiabilidad de la instalacion y del banco en si mismo.

Se presenta la seleccion de componentes eléctricos y la instalacion necesaria para el funcionamiento.
Se determinan todos los parametros para la implementacion de un tablero eléctrico, lo que incluye:

e Determinar todas las caracteristicas necesarias de los elementos de carga para el
dimensionamiento del consumo.

e (Calcular el diametro de todos los cables que conectan las cargas eléctricas con el tablero y el cable
de alimentacion del mismo, y determinar los elementos de fijacion y las protecciones mecanicas
de los conductores eléctricos.

e Determinar los elementos de proteccion y maniobra necesarios para el comando y uso seguro de la
instalacion eléctrica.

e Realizar el seccionamiento de las cargas en distintas fases bajo los criterios citados en el
documento para su proteccion y facilidad de manipulacion.

En todos los casos detallando los criterios utilizados para la seleccion y el diseno.
La confiabilidad de los subsistemas que conforman al banco es crucial para una efectiva ejecucion de

los ensayos. Es por esto que la instalacion eléctrica debe proveer la energia sin posibilidad de fallas pero,
protegiendo los equipos, la instalacion y los operarios conforme lo establecen las normas vigentes.

Departamento de Ingenieria Aeroespacial - Facultad de Ingenieria - UNLP



CAIA7

nf‘\(’rﬁo ﬂ"z.'e,,b.
A % :
' 0 . g R UNIVERSIDAD
7° Congreso Argentino de @ S NACIONAL
2, s Ingenieria Aeronautica DE LA PLATA
’th‘ nE“O\‘" Universidad Nacional de La Plata

Disefio y construccion de banco de ensayos criogenicos para ensayos de
tanques de vehiculo lanzador

A. Zanatta (1), H. F. Vilaseca (2), A. N. Gamarra (1), J. L. Paladini (1), G. Serrani (1).

(1) Centro Tecnologico Aeroespacial, Departamento de Ingenieria Aeroespacial, Facultad de
Ingenieria, Universidad Nacional de La Plata.

Calle 1y 47, CP 1900, La Plata, Argentina.
(2) Vehiculo Espacial Nueva Generacion
Av. Paseo Colon 505, CP1603, CABA, Argentina.
agustin.zanatta@alu.ing.unlp.edu.ar

Palabras claves: BANCO, ENSAYOS, CRIOGENICO, TANQUES.

Resumen

Este proyecto tiene como propdsito el disefio y construccion de un banco de pruebas con capacidades
criogénicas para la caracterizacion de componentes de uso aeroespacial (valvulas, conectores, tanques,
etc.). A su vez, se procura demostrar criterio, capacidad y seguridad en el manejo de componentes de
indole criogénico.

El banco debera ser capaz de realizar las operaciones de barrido, llenado, presurizacion hasta una
presion de 50 bar, entre otras. Esto ultimo debera estar en concordancia con especificaciones para el
trato de fluidos criogénicos puesto que se trabajara con nitrégeno y oxigeno en su estado liquido y
gaseoso. A partir de ello es que los componentes del banco seran de acero inoxidable austenitico
puesto que es un material apto para trabajar a temperaturas criogénicas.

Debido a las caracteristicas del fluido de trabajo y a los estandares de seguridad requeridos, tanto el
pulmon del banco como los espesores de los distintos tubos estan bajo aspectos de normas ASME VIII
y ASME B31.3.

En base a sus requerimientos planteados por el grupo de trabajo se comenzo6 con el disefio de todo
elemento referido al piping asociado. Esto ultimo abarca una serie de tareas que van desde la
disposicion de valvulas, dimensionamiento de tuberias y pulmon asociado segiin norma, seleccion de
accesorios de acople.

El banco dispone de valvulas con actuadores neumaticos que permiten su accionamiento a través de un
sistema de control compuesto por una fuente switching, relés y conversores de tension. El sistema de
control, del cual se hace mencion, permitira que se efectlien procedimientos en forma semi —
automatica y secuencias de forma totalmente automatica habiendo ingresado previamente parametros
deseados. El sistema permitira, a su vez, controlar las valvulas de forma manual segun se requiera.
Una vez que se obtuvo la configuracion final para los tubos y la posicion de valvulas, se continué con
el disefio de la estructura portante del arreglo anterior. La misma estd compuesta por cafios cuadrados
de acero al carbono soldados y dispone de un disefio que se compone de dos estructuras
independientes, lo que facilita su traslado y posterior instalacién en su ubicacion final.

Finalmente, cuando el disefio convergié a la solucion que mas se adecua a los requerimientos, se
realizaron los correspondientes planos de fabricacion tanto del conjunto piping — estructura como del
pulmoén asociado. Posteriormente se procedid con la construccion, ensamblaje y ajuste final de los
elementos que componen el banco.
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Ensayos Funcionales de Banco Criogénico para Ensayos de Tanques de
Vehiculo Lanzador
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Resumen

Este proyecto tiene como propdsito el disefio de un banco de pruebas con capacidades criogénicas
para la caracterizacion de componentes de uso aeroespacial (valvulas, conectores, tanques, etc.). De igual
manera se procurd demostrar criterio, capacidad y seguridad en el manejo de componentes de indole
criogénico. Como parte del proyecto se disefia un sistema de control y adquisicion de datos del banco para
cumplir con determinados objetivos y modos de trabajo.

Dentro de los requerimientos el banco debe tener un modo manual de trabajo (control absoluto de
las valvulas por parte de la persona que realiza el ensayo), modo semiautomatico (determinadas acciones
las debe realizar la persona) y modo automatico (el sistema actia de forma auténoma). Para poder
verificar el correcto funcionamiento del banco y del sistema de control, se realizan ensayos funcionales de
los modos mencionados.

En una primera etapa se realizan ensayos en el modo manual. Primero se realizan ensayos de
presurizacion del sistema a temperatura ambiente para la verificacion de estanqueidad. Una vez realizado
esto, se realizan ensayos de llenado con liquido criogénico y presurizacion mediante gas de forma manual.

En la segunda etapa del proceso se realizan ensayos de llenado en forma automatica y de control
de presion en forma automatica.

Estos ensayos nos permiten calificar el banco para los ensayos a realizar en un futuro por la
empresa solicitante.
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Estudio de actuador piezoeléctrico para aplicacion en control de flujo activo
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Resumen

En las ultimas décadas, el interés en el estudio de la aerodindmica a bajo numero de Reynolds ha
aumentado, debido al desarrollo de aplicaciones que trabajan dentro de esta categoria, como por
ejemplo, los vehiculos aéreos no tripulados (UAV) o micro-vehiculos aéreos (MAV), entre otros. Sin
embargo, los disenos convencionales de alas llevados a esta condicion de flujo presentan una
disminucion sensible en su performance, fundamentalmente causada por la separacion prematura de la
capa limite [1].

En este contexto, toman relevancia los dispositivos de control de flujo, ya que permiten mejorar la
performance a partir de sistemas que cambian el campo de flujo en las inmediaciones del cuerpo. La
metodologia de control de flujo activo estudiada se basa en el concepto de shape morphing, que consiste
en producir una excitacion periddica en el flujo a partir de la variacion de la curvatura de un perfil alar.
Dicha excitacion desencadena una inestabilidad inherente del campo de flujo, que desata la transicion
laminar-turbulenta de la capa limite, energizando la misma y permitiendo el retraso del fenomeno de
desprendimiento. Para producir el cambio de curvatura del perfil alar en el tiempo existen diversas
metodologias, entre las que destacan la utilizacion de actuadores piezoeléctricos, los cuales se expanden
o contraen en funcion de la tension de excitacion aplicada. Al vincularlos a una superficie deformable
como una placa, la expansion o contraccion producird una deformacion de flexion, curvando la
superficie [2].

En este trabajo se presentan los avances alcanzados en el estudio y la caracterizacion del
comportamiento de un actuador piezoeléctrico, que sera utilizado como sistema de control de flujo
activo en perfiles aerodinamicos. El actuador fue montado sobre una placa de aluminio y se evaluaron
las respuestas obtenidas ante sefiales de excitacion constantes que producen deformaciones estaticas.
Las sefales de excitacion se generaron con una fuente de tension continua regulable entre 0 y 1500 V,
disefiada para la alimentacion de este tipo de actuador. Las pruebas realizadas mostraron un cambio
maximo de curvatura del 2% de la cuerda de la placa, lo cual es de importancia ya que dicha deformacion
se encuentra en el orden de magnitud de la curvatura de un perfil acrodindmico convencional, y puede
generar cambios importantes en el campo de flujo de las inmediaciones del perfil. Actualmente, se
encuentra en desarrollo una fuente que genera sefales de tension en frecuencia, que sera utilizada a
futuro para la caracterizacion de las deformaciones dindmicas del actuador.

Referencias:

[1] Munday, D., & Jacob, J. (2002). Active control of separation on a wing with oscillating camber.
Journal of aircraft, 39(1), 187-189.

[2] Jones, G. R., Santer, M. J., Papadakis, G., & Debiasi, M. T. (2016). Active Flow Control at Low
Reynolds Numbers by Periodic Airfoil Morphing. In 54th AIAA Aerospace Sciences Meeting (p. 1303).
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Disefio y construccion de sistema de adquisicion de potencias mecanicas de un
aerogenerador para ensayos en tunel de viento
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Resumen

En este trabajo se mostrara como a partir de un sistema de freno a disco mas calipper se es capaz de
caracterizar un rotor de un aerogenerador eolico.

Ante la necesidad de caracterizar aerogeneradores edlicos de micro potencia en el tinel de viento TV4 de
la UIDET LaCLyFA fue necesario realizar una modificacion al sistema de control de velocidad y
adquisicion actual de potencias, este consistia en un banco de resistencia conectado al generador eléctrico
del dispositivo de ensayos. El sistema permitia controlar la velocidad adecuadamente pero no era versatil
para diferentes generadores eléctricos ademas que producian calentamiento en las resistencias debido a la
carga eléctricas que pasaba por estas, por lo tanto, se planted la modificacion

Se decide por utilizar un sistema de freno a disco y un calliper con pastillas de freno el cual es accionado
por un operador para poder controlar la velocidad de giro del rotor en distintas condiciones de viento. Una
ventaja de este sistema es poder controlar de manera continua las revoluciones y asi poder obtener el
comportamiento del rotor a las distintas cargas generadas por el freno.

Mediante un torquimetro dindmico se mide la velocidad de giro y el torque entre el rotor y el freno, con
estos datos se puede obtener la potencia mecanica del sistema y su rendimiento. El método facilita la
obtencion de las curvas de potencia obtenidas en un solo ensayo aplicando el freno continuamente hasta el
punto de que el sistema se detiene.

Se presentan ensayos del sistema para un micro generador eodlico presente en la UIDET el cual tiene rotor
con un diametro de 1.5 mts, se comparan los resultados con los obtenidos anteriormente mediante el sistema
de control accionado por el banco de resistencias.
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Titulo: Disefio de un banco de pruebas de vibraciones especializado en
componentes mecanicos rotativos
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Daza Pedro Fernando, Lozano Tafur Cristian
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Resumen

Para el correcto funcionamiento de los componentes aeronauticos los cuales involucran movimientos
rotativos, es esencial en el sector acronautico garantizar la eficiencia y seguridad de cada componente de la
aeronave. Los componentes mecanicos y eléctricos de una aeronave presentan vibraciones y desbalanceo
dindmicos los cuales logran afectar su rendimiento y vida util, por esta razon es importante la
implementacion de los bancos de pruebas de vibraciones para evaluar el desempefio de cada componente,
con ¢l objetivo de detectar las posibles fallas que pueda presentar ese componente a futuro y de esta manera
disefiando una correccion a su disefio estructural. Un banco de pruebas de vibraciones se utiliza en el sector
aeronautico para llevar a cabo analisis de disefio de componentes con el fin de identificar su resistencia,
durabilidad y rendimiento. Durante esta prueba el componente experimenta una serie de vibraciones las
cuales son registradas en una base de datos que permite determinar la amplitud, frecuencia y el estado de
las vibraciones generadas por el componente. Por estas razones se realizan unas series de pruebas tan
rigurosas y precisas en el sector acronautico, antes de que estos componentes sean instados en la aeronave.
La Escuela de Aviacion del Ejército, a partir del analisis de otros bancos de pruebas de vibraciones, los
cuales en sus estructuras se componen de un motor eléctrico o asincronico, chumaceras o soportes, eje
transversal, sensores y volantes. Estos bancos realizan un analisis de tolerancia al componente, analisis de
deformacion del componente, resistencia y durabilidad del componente a bajas y altas velocidades o
aceleraciones, la cantidad de ruido que produce el componente en un periodo de prueba y algunos de ellos
poseen un software donde se logra evidenciar la amplitud y frecuencia del ruido generado por el
componente. propone disefiar y construir un banco de pruebas de vibraciones, implementando un disefio
innovador con un generador aeronautico (APU) el cual genera una energia mecanica, amortiguacion en su
estructura, un software para identificar el sonido que genera el componente y amplificadores de sonido para
identificar los sonidos que genera el componente durante su analisis.

La Escuela de Aviacion del Ejército, propone disefiar y construir un banco de pruebas de vibraciones
innovador donde se implementara un generador aeronautico (APU) este es un generador de energia
mecanica, una estructura la cual implementara amortiguacion, un software en LabVIEW y Arduino el cual
sera el encarga de realizar el analisis del sonido o ruido generado por el componente, con el objetivo de
analizar la amplitud y frecuencia del sonido, ademas de presentar a qué velocidad o aceleracion se presentd
ese ruido en el componente. Con este banco de pruebas de vibraciones la Escuela de Aviacion del Ejército
podra realizar analisis, disefios y correcciones a componentes mecanicos rotativos implementados en
aeronaves.

Referencias: Cordoba, Porras (2022). Banco de laboratorio para analisis de vibraciones mecanicas
reconfigurable. Matrices Tecnoldgicas — Fundacion Universitaria de San Gil , Volumen 13, pag. 18 — pag.
29.
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