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Analisis de la estabilidad longitudinal de aeronaves
ligeras y disefo de programa para mejora de la
seguridad aérea de los pilotos.

RESUMEN

En el presente documento se desarrolla todo el calculo y consideraciones necesarias para la
elaboracion de un programa de célculo que mejore la seguridad aérea en las operaciones, tanto de
aeronaves ligeras ya construidas como para aeronaves de construccién amateur. Para esto se presentan
todos los calculos necesarios para obtener los limites del centro de gravedad, a partir de un avién ya
fabricado y conociendo los resultados correctos para la comprobacion final de los mismos. Mas tarde
se podra extrapolar el desarrollo para cualquier tipo de aeronave, ya sea como complemento para los
pilotos como para aeronaves de construccion amateur.

Para esto se procede a realizar el modelo del avion, para conocer la geometria del mismo. Esto se
realiza mediante el método de fotogrametria, con el objetivo de obtener la geometria de fabricacion
de forma explicita.

Acto seguido, se introduce la geometria y se calculan de forma explicita algunos parametros
necesarios para el programa de célculo fluido-dinamico (ANSYS), el cual proporciona las
caracteristicas aerodindmicas necesarias para el calculo de estabilidad. Para verificar que el modelo
formulado en ANSYS es suficientemente solido, se procede a hacer una verificacion de los resultados
obtenidos en comparacion con datos experimentales.

Mas tarde, conocidos los limites del centro de gravedad, se desarrolla un programa que permita el
calculo de la posicidn del centro de gravedad, que es obligatorio antes de realizar cualquier vuelo. A
dia de hoy, estos célculos se realizan de forma manual mediante el manual del fabricante, el cual
proporciona todos los datos necesarios para su célculo.
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1. INTRODUCCION

El presente trabajo pretende servir de ayuda a la dificil labor del piloto, en particular en los aspectos
relativos a la seguridad de la aeronave. A pesar de ser el medio de transporte mas seguro (sin tener
en cuenta el transporte en ascensores), en ocasiones ocurren lamentables accidentes como el que tuvo
lugar en 2008 en el aeropuerto de Adolfo Suarez Madrid Barajas, donde la causa del accidente fue
debido a que la aeronave fue incapaz de mantener la estabilidad una vez iniciado el vuelo, costandole
la vida a 270 personas. Asi pues el objeto de este trabajo de fin de grado es crear un programa de
ayuda general para carga y centrado de aeronaves.

Este apartado resume el esquema que sigue el presente documento y los distintos aspectos que
hicieron posibles este trabajo fin de grado.

1.1 MOTIVACION

Ademas del drama social que supone los accidente en aviacion como se ha indicado en el apartado
anterior, otra motivacion personal del autor de este trabajo fue la posibilidad de estudiar mas
aerodinamica y mecanica del vuelo de forma auténoma, ya que durante el grado no se tiene esa
posibilidad de profundizar mas en conocimientos de aerodindmica y los sistemas que intervienen en
la estabilidad de una aeronave. Por ello se propuso poder realizar los calculos para obtener un método
que permita calcular los limites a partir de un avion ya construido, definiendo la geometria y los
distintos parametros de analisis.

También fue impulsada por el estudio de conocimientos previos a los distintos problemas que tienen
los pilotos a la hora de realizar el pre-vuelo® del avion, siendo este proceso costoso ya que no tienen
ninguna herramienta para realizar los calculos de una forma répida, sencilla y con la posibilidad de
equivocarse y por lo tanto comprometer la operacion.

1.2 OBJETO Y ALCANCE
El objetivo principal del presente trabajo es la realizacién de un método para el calculo de los limites
del centro de gravedad de una aeronave ya construida y su posible extrapolacion a aeronaves de
construccion amateur, al igual que desarrollar un programa que sea capaz de optimizar los tiempos
de la pre-vuelo y disminuir los posibles fallos a la hora del calculo.

En relacion al alcance, este proyecto contempla el estudio de la geometria de la aeronave, el estudio
de la aerodinamica de la aeronave seleccionada, la validacion del método de céalculo, el estudio de
estabilidad estatica longitudinal con mando fijo y la creacién de un programa que permita a pilotos
calcular dicha posicion del centro de gravedad.

1.3METODOLOGIA
Para la realizacién del trabajo se utilizan las siguientes herramientas: para el estudio de la geometria
de la aeronave se utiliza el método de fotogrametria?, donde se usa el programa de Autodesk ReCap
y para el analisis fluido-dindmico se utiliza un programa de elementos finitos ANSYS para la
resolucién de las ecuaciones de Naver-Stokes y por Gltimo se implementa un programa en Visual
Studio que permita calcular los limites de operacion de la aeronave.

! Revisidn que los pilotos realizan antes del vuelo, siguiendo una lista de chequeo (Checklist) y realizado los
célculos oportunos, relativo a la seguridad de la operacion.
2 Es la ciencia de realizar medidas a partir de fotografias (https://en.wikipedia.org/wiki/Photogrammetry)
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El método elegido para la realizacion de todo lo descrito anteriormente es el siguiente: obtencion de
la geometria a partir de procesos de fotogrametria, calculo de la aerodindmica del problema,
planteamiento y resolucion numérica del problema de estabilidad y por ultimo, desarrollo de un
programa que permita calcular el centro de gravedad de una forma répida y sencilla.

2. ELECCION DEL AVION DE ESTUDIO Y
CARACTERISTICAS

Para la eleccion de la aeronave a estudiar se cuenta con la ayuda del Real Aeroclub de Zaragoza, el
cual permiti6 tener acceso a las instalaciones y poder tomar datos de un avién ya construido de la
Marca PIPER. También ofreci6 los manuales del fabricante y facilit6 la informacion necesaria para
el estudio de estabilidad.

El avion del que se extrajeron los datos tiene la matricula EC-DKC, y es una Piper Archer Il de
185CV, como en la imagen inferior.

lustracién 1. Piper Archer I EC-DKC.

La llustracion 1 se obtuvo con el permiso del autor de la misma [1]. En el Anexo | se puede ver un
resumen de las caracteristicas de la aeronave [2] [3] [4] que fueron sacadas del manual del avién [5]
y de documentacion del fabricante.

3. ESTUDIO DE ESTABILIDAD LONGITUDINAL

La estabilidad longitudinal es la capacidad que tiene la aeronave, bajo unas condiciones de vuelo
dadas (en el eje de giro transversal), de mantener la capacidad de maniobra del mismo bajo unos
limites definidos. Este analisis se realiza puramente en estacionario [6].
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Para esto es necesario conocer los pardmetros geométricos de la aeronave. La metodologia de
proceder es la siguiente:

e Obtencion de dimensiones mediante fotogrametria y generado de malla.

e Generacion de un modelo 3D.

e Ansys: Comprobacion del modelo con datos experimentales (modelo 2D).

e Validacion de los resultados obtenidos.

e Ansys: Obtencidn de los pardmetros aerodinamicos mediante el modelo 3D.

En relacién a la obtencién del modelo 3D es necesario conocer todos los parametros de disefio del
mismo. En el manual del avién se pueden encontrar algunos datos relevantes para la creacion del
modelo, aunque en esta ocasion esto es insuficiente, ya que la geometria del mismo es compleja y
dificil de medir.

Por ello se decidi6 hacer un modelo basado en fotogrametria, ya que genera un modelo aproximado
de todas las dimensiones de la aeronave. La finalidad de esto es conocer los limites del centro de
gravedad de la aeronave, ya que estos tienen unos limites que varian en funcién de como se carga el
avién. Una vez obtenidos estos resultados, son comparados con los que ofrece el fabricante y con
ello, se puede generar una metodologia para la extrapolacion a aeronaves de construccién artesanal.

3.1 GENERACION DEL MODELO 3D (FOTOGRAMETRIA)
La fotogrametria, a rasgos generales, es un proceso que se basa en la deduccion de una proyeccion
cbnica de la imagen para conocer las dimensiones de la misma. Los fundamentos tedricos se pueden
encontrar en [7] [8].

Para la obtencion del modelo 3D, cada posicion y medida de la imagen es contrastada con el resto de
imagenes tomadas, creando una interpolacion que genera una coordenada por pixel. Esto es realizado
por cada imagen, para poder calcular, mediante procesos estadisticos, la coordenada real. Por esto,
para tomar las imagenes necesarias para la generacion del modelo se necesita una cdmara de alta
resolucion.

El programa utilizado es el Autodesk ReCap [9], el cual permite la obtencion de modelos 3D,
realizando todos los calculos en una nube llamada Autodesk360°. Se eligié este programa ya que
todos los calculos se hacen en remoto y no limita la potencia de calculo del equipo. Ademas, es muy
relevante la compatibilidad con todo Autodesk, ya que es mas sencillo transformar el modelo a otros
formatos necesarios.

Para realizar el modelo es necesario hacer distintas fotos al avion que luego son introducidas al
programa, se suben a la nube y se obtiene el modelo de 3D formado por una malla de puntos.

Consultando la documentacién [10] existente sobre el fabricante del programa, se encontré que las
imagenes tienen que ser tomadas desde una posicion concreta. En la llustracion 2 se muestra el
esquema gue se ha de utilizar para la obtencion del modelo.
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Para la generacion del modelo se
descargo la version de estudiante del
programa, la cual tiene alguna
limitaciobn a la hora de crear el
modelo. Una de las principales, es el
nimero de fotos que se pueden subir
a Autodesk 360° siendo como
maximo 100 fotos.

lustracion 2. Patron de foto.grafl’as ReCap.

Como se menciona anteriormente, la resolucion de la cAmara es importante. Por ello se utiliza una
GoPro, la cual permite tener una alta resolucion por un precio asequible.

El modelo de la camara usado es el siguiente:

GoPro Hero 4 Principales Caracteristicas
e — — Peso-->|576¢g
{ Resolucidon Video --> [ 4K30, 1080p, 120P
Relacién de aspecto -->|03:16,2

Maxima Resolucion --> | 12Mp

Resolucion Video --> | 4K

HERO4

Tabla 1. Caracteristicas GoPro Hero 4.

Como se ve en la Tabla 1, con las caracteristicas de la camara utilizada, de alta calidad, se consigue
mejorar la resolucion de la malla que crea el programa por interpolacion de puntos. Ademas, se utiliza
este modelo de cdmara ya que se recomienda utilizar una con caracteristicas semejantes a las
mencionadas.

Para la toma de imagenes, se hicieron alrededor de 50 fotos por la parte inferior y superior, debido a
la limitacion del programa. Una vez tomadas, a plena luz del dia, son introducidas en el programa. La
lHustracién 3 muestra una captura del mismo.
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llustracion 3. Seleccion de fotografias ReCap.

100 photos selected

Como se mencionaba, el programa solo permite subir a la nube 100 fotos para realizar los calculos,
por lo tanto se eligieron en funcion de la incidencia de la luz solar y los posibles reflejos que se
formaron en la superficie del objeto. Una vez subidas, se obtuvo un modelo como el de la Ilustracién
4, siendo éste el modelo generado.

)

lHustracion 4. Modelo obtenido por fotogrametria.

Tomando este modelo como base se fueron realizando modificaciones para obtener solo el avion, ya
que genero también parte de las instalaciones.
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Al finalizar todo el proceso, se consiguié un modelo que tenia defectos significativos pero todos se
podian corregir manteniendo la geometria similar a la realidad. En las llustraciones 5y 6 se puede
ver el modelo completo con todas las modificaciones necesarias y su malla cerrada para su
exportacion a formato de CAD.

A la hora de exportar el sélido es
necesario que la malla esté
perfectamente cerrada, al igual que la
escala del objeto sea real y seleccionar
las unidades de trabajo, siendo estas en
milimetros.

Para modificar las medidas se cuenta
J con los planos que nos proporciona el
fabricante, dando datos principales de
la geometria y con ello realizar un
lustracién 5. Modelo EC-DKC. egcalad_o para obtener el modelo
dimensionado.
Una vez dimensionado el modelo y reparada la malla, como se ve en la llustracion 6, se puede exportar
el modelo a un fichero .stl, el cual puede ser leido desde un editor de CAD.

Para pasar el modelo a solido es
necesario importar el fichero .stl a un
programa de modelado 3D, el elegido
en este caso es Autodesk Inventor [11],
el cual tiene un complemento que
permite la construccién de un solido a
partir de una malla cerrada. Este
complemento fue descargado de la web
oficial de Autodesk [12], siendo este:
“AutodeskMeshEnabler”.

llustracion 6. Modelo EC-DKC Malla.

Una vez importado el fichero y creado el modelo, se puede obtener la geometria sélida para poderla
importar a Ansys, siendo el formato elegido para esto el .step, el cual es un fichero menos pesado que
el .stl, por lo tanto la carga en Ansys se realiza de una forma mas rapida para generar el modelo.

A la hora de realizar la exportacion de RepCap a .stl, permite elegir la densidad de puntos gque se
necesiten. En este caso, se puso una malla con pocos puntos ya que si no, la carga del fichero seria
muy pesada. Esta eleccion fue una densidad de puntos del 95% del original.

La llustracién 7 muestra el modelo sélido obtenido en Inventor, que permite su exportacién sin
problemas a un fichero .step.
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llustracion 7. Modelo EC-DKC Inventor.

3.2 ANALISIS DEL MODELO 3D EN ANSYS 18.1R
Para analizar el modelo 3D, primero es necesario comprobar que los modelos escogidos se aproximan
de forma correcta a la realidad. Para esto, se realizard un modelo sencillo para la comprobacion de
los resultados y contrastar los resultados de la simulacion computacional en relacién a los obtenidos
experimentalmente en el tanel de viento. Para la utilizacion del programa fue necesario consultar su
manual [13].

Para esto, se escogio el modelo NACA 65,-415 y se someti6 a un analisis de elementos finitos con
Ansys. Estos resultados se compararon con datos experimentales realizados para varios Reynolds y
en tunel de viento [14], el cual tiene las siguientes caracteristicas:

e Tunel de viento: Langley Research Center
e Cuerda del perfil: 24 pulgadas
e Reynolds ensayados: 3-10°// 6-10°// 8,9-10°

Para simplificar el modelo, se realizard en dos dimensiones. El objetivo final es estudiar el
comportamiento del modelo generado con Autodesk RepCap, con un analisis en tres dimensiones.

3.2.1 Modelo para el andlisis 2D y 3D
El modelo de estudio para el analisis de dos dimensiones es el siguiente:

o Perfil Aerodinamico: NACA 65,-415
e Cuerda: 609,7 [mm]
e Reynolds: Funcion de la velocidad

La eleccion de ese tamafio de cuerda esta justificado, ya que el ensayo se realizé con una cuerda de
24 pulgadas (609,7 [mm]), a pesar de que los coeficientes son adimensionales y este valor no influye
en los resultados finales.

El nimero es calculado para una velocidad del flujo dada, en este caso se obtiene un Reynolds, en
régimen subsénico e incompresible, donde el nimero de Mach sea inferior a 0,3.
Esto se puede calcular de la siguiente forma:

vl
Re = —
v


http://en.wikipedia.org/wiki/Langley_Research_Center
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Donde v es la velocidad de fluido, [ la longitud caracteristica, en este caso es la cuerda y v es la
viscosidad cinemética, en el aire tiene un valor en condiciones normales de 1,4207-10°[m?%s].

Con el fin de ajustar las condiciones de contorno a los valores experimentales, se calcularé el nimero
de Reynolds a partir de los valores experimentales que fueron ensayados en el tunel de viento. Para
un nimero de Reynolds del orden de 3-10° se puede obtener que la velocidad es de:

v - 0.6097

106 = ———
310" =107 105

m
v =69,90 —
S

En este caso se tiene que comprobar el nimero de Mach para que no sea superior a 0,3. Esto se ve en
la parte inferior:
vV

M=
Vs

Donde V es la velocidad del fluido y V; es la velocidad del sonido, que en el aire es 343,2 [m/s]. Con
esto se calcula que:

69,90
M =

3432 = 0203

Dicho numero es inferior al valor de 0,3 por lo tanto se puede afirmar que se encuentra en régimen
subsénico incompresible.

Para la definicion del programa son necesarias las coordenadas del perfil y para esto se utiliza una
herramienta online (AirfoilTools) [15] que calcula las coordenadas de un perfil a partir de la longitud
unidad del mismo.

El perfil elegido tiene el aspecto que se aprecia en la imagen inferior:

Name = NACA 65(2)-415
Chord = 609.6mm Radius = 0mm Thickness = 100% Origin = 0% Pitch = 0°

lustracion 8. Perfil NACA 652-415

Para generar la geometria en Ansys en este caso utilizaremos el DesingModeler de Ansys. En este
editor se necesita generar el volumen de control para el analisis. Debido a que las condiciones de los
valores experimentales estan ensayadas en el tinel de viento de Langley, se reproduciran dichas
condiciones. Para ello, se utilizara un flujo Laminar y un volumen de control en forma de tdnel de
viento.

Modelo Geométrico 2D y Condiciones del contorno.

Para la definicion del modelo se considera un rectangulo que no interfiera con el perfil de presiones
que genera el mismo. Por esto, las dimensiones elegidas del rectangulo de estudio son mucho mayores
que la cuerda, en torno a 15 veces la longitud de la misma y 20 veces la longitud del largo, medidos
respecto al borde de ataque del perfil, tanto en el eje “X” como en el eje “Y”".
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Con el objetivo de crear
un malla més refinada,
se cre6 una superficie
mas de control
(circunferencia), la cual
ser4 utilizada para la
creacion de la malla, ya
que se necesita mMas
densidad de malla en la
inmediaciones del perfil.

La dimension de la
circunferencia es de unas
15 veces la cuerda del
perfil y su posicion, en el

0 564003 Te+004 (mmm) borde de ataque.
254000 7504003

llustracion 9. Volumen de control 2D

Como se ve en la llustracion 9, el volumen de control es muy superior a la dimension del perfil.

También es necesario definir un
eje de rotacion como parametro
de disefio, para cambiar el
angulo de ataque del perfil. Este
eje se podra definir antes de
realizar la  operacion de
sustraccion, ya gue se necesita
cambiar la orientacion antes de
hacer dicha operacion.

lustracién 1 Perfil operacion sustraccion
Generacion de la Malla.

Para la generacion de la malla se utiliza Meshing, ya que es la herramienta que se encuentra integrada
en Ansys.

En primer lugar se definen las condiciones de contorno en dicho programa. En las imagenes
inferiores se muestran las distintas condiciones de contorno.
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Inlet: El flujo se introduce
en el volumen de control,
por lo tanto la velocidad de
entrada y su presiéon. En
este caso, la velocidad de
entrada es la calculada
anteriormente (69,60
[m/s]), la cual sera definida
en la seccion de “Setup”.

llustracion 11. Condicion de Inlet 2D

Wall: Es la regién donde
la velocidad del fluido en
su superficie es cero. Esta
condicion sera modificada
en la seccion de “Setup”,
ya que en funcién del
modelo elegido, puede
cambiar.

llustracién 12. Condicion de Wall 2D

Outlet: El flujo sale por el
volumen de control. Esta
seccion tomara los valores
de presion cero o el valor
de presién absoluta fijada
en el “Setup”.

llustracion 13. Condicion de Outlet 2D

La altima condicion de contorno es definida automaticamente por Ansys, ya que es la region que se
encuentra en el perfil. Esta region la define de forma automatica como tipo “Wall”, donde la velocidad
en su superficie es cero o puede tomar valores en funcion del modelo elegido en la seccion de “Setup”
(modelo sin Viscosidad).

Una vez definidas las condiciones de contorno, es necesario proceder con la generacion de la malla,
en este caso se utilizan 2 métodos existentes, en funcion de las distintas condiciones de contorno y la
precision de los valores.

Principalmente el mallado se realiza de forma automatica, asegurando que se obtiene la suficiente
precision en los resultados. Por esto se introducen dos métodos, los cuales estan definidos por el
namero de divisiones que se desea poner en las distintas condiciones de contorno. Para el caso del
interior de perfil (tipo Wall) se elegird un namero de divisiones superior a 100, ya que en el manual
de Ansys es el minimo valor para obtener una primera aproximacion de los resultados.

10
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Para la generacion de la malla se configura de la siguiente manera:

o Wall (Airfoil): 250 divisiones, tipo de funcién uniforme y comportamiento blando.
e Circunferencia Auxiliar: 100 divisiones, tipo de funcion uniforme y comportamiento
blando.

En la configuracion general de mallado se definen los siguientes parametros, dejando el resto por
defecto:

Relevancia: 100

Orden del Elemento: Lineal

Tamafio de funcién: Aproximando a la curvatura
Tamafo maximo de malla: 1000 [mm].

Con esta configuracion se obtiene una malla como se ve en las llustraciones 14 y 15:

] 1e+004 2e+004 (mm)
Ge+03 1,5e-+004

llustracion 14. Generacion Malla 2D.

llustracion 15. Detalle Malla 2D.

11



Universidad . o . .
Zaragoza Grado en ingenieria de tecnologias industriales

1542

Para verificar la calidad de la malla, Ansys dispone de una herramienta que permite conocerla, para
lo que se analizan los siguientes parametros:

e Calidad del elemento, siendo el valor éptimo el 1.
e Calidad ortogonal, siendo el valor 6ptimo el 1.

En las llustraciones 16 y 17 estan las graficas de dichos parametros en funcion de los elementos que
se han mallado.

[ e i3 & Quadd |

1496,00
1250,00
1000,00

750,00

500,00
250,00 ﬂ
0,00 = |

036 040 0,50 0,60 0,70 0,30 0,90 1,00

Number of Elements

Element Metrics
lustracion 16. Gréafica Calidad del elemento 2D.

o Tri3 i CQuad4

3795,00 —

2 3000,00
§
£ 2500,00
k]
= 2000,00
o
:
_E 1500,00
=
3 100000

500,00 H
050 — ! 1

0,61 0,65 0,70 075 0,80 0,85 0,90 0,95 1,00

Element Metrics

lustracion 17. Gréfica Ortogonal 2D.

Configuracién del Analisis (Setup)

Para la configuracion del setup se definird un modelo laminar y basado este en presiones y un modelo
plano con formulacion de velocidad absoluta, ya que se quiere caracterizar de forma precisa el perfil
de presiones y el problema es en dos dimensiones plano. El material utilizado sera aire en condiciones
normales. EI modelo utilizado sera un modelo laminar, esto significa que se estara caracterizando la
capa limite de perfil, ya que la velocidad del fluido en su superficie es cero.

El material (fluido) tendra las siguientes caracteristicas:
e Densidad: 1.225 [Kg/m?]
e Viscosidad: 1.7894-10° [Kg/m-s]

Las condiciones de contorno para el Inlet seréan las siguientes:
¢ Velocidad, Normal a la condicién de contorno: 69,90 [m/s]
e Presion: 101325 [Pa]
e Referencia: Absoluta

Las condiciones de contorno para el Outlet serén las siguientes:

e Presion, Normal a la condicion de contorno: 101325 [Pa]
e Referencia: Absoluta

12
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En el resto de condiciones de contorno, la velocidad es cero en su superficie y la referencia para su
célculo esta fijada a la entrada del flujo, modificando el area a la del perfil y la longitud del mismo,
en este caso 0,6097 [m]. También la zona de referencia esta fijada como la superficie del perfil, ya
que el Cd, Cl y Cm son coeficientes adimensionales que requieren de una referencia para poder
calcular los coeficientes.

Para el célculo del Cm es necesario fijar sobre qué punto del modelo toma lo momentos. Este punto
serd ¥4 de la cuerda media aerodinamica del perfil, siendo esta, en el caso 2D, la cuerda del perfil y
su valor es 0,1524 [m], ya que se toma como primera aproximacion del centro aerodinamico el
tedrico, el cual permite calcular el centro aerodinamico exacto.

Los métodos utilizados para el calculo de todas las variables del problema son las siguientes:

e Aproximacion del Gradiente: Minimos cuadrados basados en celdas
e Aproximacion de la Presion: Segundo orden
e Aproximacion de los Momentos: Primer orden (WindUP)

Con la aproximacién de los momentos se consigue una convergencia mas rapida, ya que la
aproximacion es menos restrictiva y mas simple de calcular.

Los limites de convergencia son fijados en los valores residuales en forma de diferencias de errores
entre valores calculados. Los limites fijados son los siguientes:

e Continuidad: 1-10°
e Velocidad de “X”: 1-10°
e Velocidad de “Y”: 1-10°

Estos limites estan fijados por el manual de Ansys para asegurar una solucion con la suficiente
convergencia como para tomar unos valores realistas del problema.

Por ello, se calculara el error en la validacion de los resultados en relacion con los valores obtenidos
de forma experimental para asegurar que el resultado es lo suficientemente preciso. Para la
inicializacién de los resultados se utilizardn como valores iniciales los de la condicién de contorno de
Inlet, para mejorar la convergencia de la solucién.

Para verificar que no interfiere el perfil de presiones con la superficie del tanel del viento, se
analizaran los resultados para un angulo de ataque de 15 grados, dibujando el perfil de presiones y
velocidad.

La convergencia se consigue al realizar 439 iteraciones y los valores residuales se encuentran en la
llustracion 18:

13
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/B d-crplot L) \/ B cdcrplot L)\

50 100 150 200 250 300 350 400 450
I3 lterations

nsole ¢

437 1.0430e-06 6&.1670e-09 5.7514e-09 0:04:13 4563
438 1.0188e-06 6.1004e-09 5.6739%e-09 0:03:22 4562
! 439 solution is converged
439 9.9485e-07 6.0315e-09 5.5932e-09 0:02:42 4561
llustracion 18. Residuos 2D.

lustracion 19. Perfil de presiones 2D.

14
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Como se puede observar en las Ilustraciones 19y
20, los perfiles de presiones y de velocidad no
interfieren con los muros del tinel de viento.

El método de analisis es calcular los coeficientes
para varios angulos de ataque y compararlos con
los obtenidos de forma experimental. Para esto,
se graficaran los coeficientes Cl, Cd y Cm,
variando los angulos entre -16 y 16 grados, con
intervalos de 1 grado. A continuacion se ven los
resultados graficados en Excel y mostrados en las
lHustraciones 21, 22 y 23.

llustracion 20. Perfil de Velocidad 2D.

CL Ansys Modelo Laminar

1,5 °
o®
o®°

® Re 3e6

CL
O @

-20 -15 -10 ®

-1
Angulo (Grados)

llustracion 21. Gréfica Sustentacion.
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CL/CD Ansys Modelo Laminar

0,35
°
0,3
0,25 ()
0,2 ®
—
O L] .
615 ® Re 3e6
. o ° L)
) 0.1 o°®
L4 °
[ ] P )
° 0,05 o ®
[ ] Y Py [ ]
®© 00000 0
0
-1 -0,5 0 0,5 1 1,5
CD
lustracion 22. Gréafica polar 2D.
CM Ansys Modelo Laminar
0,15
°
0,1
0,05
=
o ® Re 3e6
L J 0
-20 -15 o 10 -5 0 5 10 15 20
o o° °0ce,,, .
¢ °
59’0............ °

0,1
Angulo (Grados)
lustracion 23. Gréfica de momentos 2D (c/4).

Como se ve en los graficos superiores, algunos valores no consiguen la convergencia para valores
cercanos a la pérdida del perfil. Como se muestra en la grafica de momentos, tiene una distribucion
lineal, esto se debe a que se ha usado como centro aerodindmico c/4. Para mejorar esta solucion, se
calculard el nuevo centro aerodindmico utilizando dos puntos del gréfico anterior, donde los
momentos seran constantes para todo angulo de atague. Este célculo se realizard a partir de la
siguiente ecuacion:

Cmc, — Cmc
Xca 1 ZZ Zl

16
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Donde:
X.q Posicién del nuevo centro aerodindmico.
¢ Cuerda media aerodinamica (MAC).
Cme; Coeficiente de momentos para un angulo de ataque, respecto a c/4.

4

Cl; Coeficiente de sustentacion para un angulo de ataque.

Sustituyendo los valores, se obtiene que el valor nuevo del centro aerodindmico es: 0,16804 [m].
Como se ve, este valor es superior a 0,1524 [m], por lo tanto el centro aerodindmico se encuentra a
27,7 % de la MAC, un valor esperado ya que tiene que estar a un valor de c¢/4, un 25% de la MAC.
El desarrollo del calculo se puede encontrar en el Anexo II.

Calculando el nuevo coeficiente de momentos se obtiene lo siguiente:

CM Ansys Modelo Laminar

0,04
0,02

° 0
-20 -15 ®.10 -5 0 5 10 15 20

-0,02 oo

(X ] L4 ® Re 3e6

CM

® -0.04 @
00000,000000000000°°
-0,06

-0,08

0,1
Angulo (Grados)
lustracion 24. Gréfica de momentos 2D (27,7% MAC).

Como se observa, el valor tiende a una recta, ya que al estar en el centro aerodinamico, el momento
no varia al cambiar el a&ngulo de ataque, este valor tiende a 0,04. Al calcular la nueva posicién real
del centro aerodinamico se pueden comparar dichos valores con los experimentales.

3.2.2 Validacion del modelo escogido
Para la validacidn de los resultados se pueden comparar datos experimentales obtenidos de perfiles,
gue han sido estudiados por distintos organismos. En este caso se encontré un documento expedido
por la NASA que estudia el comportamiento de algunos perfiles, de donde se extrajo en concreto el
perfil de estudio [14]. Estos perfiles fueron ensayados en el tinel de viento de Langley.
La principal variable de estudio son los coeficientes aerodinamicos Cl y Cm, ya que el Cd para bajos
Reynolds y bajos angulos de ataque es despreciable.

En las gréficas de la parte inferior, se muestra la comparacion entre los valores obtenidos con Ansys
y los valores experimentales. Estos han sido graficados y comparados en grados y de forma
adimensional.

17
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lustracion 25. Comparacion Grafica Sustentacion 2D.

En la lHustracion 25 se observa que la parte lineal se comporta de forma muy similar a la obtenida de
forma experimental. A pesar de esto, algunos puntos no llegaron a la convergencia al acercarse a la
entrada en pérdida del perfil. Este valor se encuentra aproximadamente a unos 15 grados. Se puede
ver que el resultado es inferior, ya que el modelo bidimensional considera que la longitud del perfil
es infinita.

CL/CD
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O ° % @ Experimental Re 3e6
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® Y ® Ansys Re 3e6
e °
* 4 0,05 P ®
[
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-0,05

-0,10
CL

lustracion 26. Comparacion Grafica Polar 2D.

En la llustracion 26 se muestra que los valores obtenidos de forma experimental son muy inferiores
a los valores calculados. Esto es debido a la aproximacion en flujo laminar ya que el modelo sélo es
vélido para valores de angulo de ataque pequefios y genera mucho més arrastre. En regimenes
turbulentos disminuyen de forma significativa los valores de Cd ya que se produce desprendimiento
de la capa limite. Para el calculo de estabilidad no se considerardn estos valores por tener poca
contribucidn en el calculo.
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CM
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) 0,02

0
¢ [ )
-20 -10 0.02 0 10 20 30
® e [ T
. o oo®®
e84¥e800000008°8 © ©
-0,06 ° @ Experimental Re 3e6

CM
°

-0,08 ® Ansys 1°Orden Re 3e6
)

-0,1
-0,12 o
-0,14 o

-0,16.
Angulo (Grados)
lustracion 27. Comparacion Grafica de momentos 2D.

En la llustracion 27 se observa que los valores calculados por Ansys son algo inferiores a los
calculados de forma experimental. Esto se produce porque se esta considerando en el modelo de dos
dimensiones, un perfil en la direccion perpendicular (direccion Z) que es infinito.

A continuacion, se calculara el error cometido en cada aproximacién, considerando como valores
verdaderos los obtenidos de forma experimental (Tabla 2). El error fue calculado por la media
geométrica de los valores medidos y despreciando los que no convergen.

cl Cm

Error (Medio) 8,74% 8,29%
Tabla 2. Error promedio Cly Cm.

Como se puede ver, los errores calculados son parecidos, ya que el Cm deriva del Cl, por lo tanto se
puede concluir que la solucién es valida para el modelo y que la precision del mallado es suficiente
para los calculos posteriores.

3.2.3  Anélisis del modelo 3D del avion
Para el andlisis del modelo en tres dimensiones es necesario convertir a un sélido, como se explicaba
en los apartados anteriores. En el caso de no converger la solucién con el modelo obtenido por
fotogrametria, se procedera a modelar el semi-ala, ya que el problema tiene simetria en su eje
longitudinal.

El andlisis utilizado en esta ocasion sera un modelo en tres dimensiones y se realizara el modelo con
las mismas condiciones de contorno que el modelo en dos dimensiones y el mismo modelo
matematico para el calculo de los Cly Cd. Para el calculo de Cm se usara una aproximacién de primer
orden en los momentos como se realizé en el apartado anterior.
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Para la generacion del
modelo geométrico se
utilizardn las mismas
dimensiones del
volumen de control que
en el modelo en dos
dimensiones pero
tomando como
referencia el centro de
coordenadas absoluto.
En la lustracion 29 se

pueden ver las
dimensiones. Como el
problema tiene

simetria, se puede
analizar la mitad del ala

y la cola.
0,000 10,008 20,000 {m)
[ .|
5,000 i 15,000
lustracién 28. Volumen de control 3D.
1

=/ Dimensions: 4 La diferencia es que en la direccion Z la distancia

| H2 50m tomada es de 20 [m] desde el centro de

T H3 75 m coordenadas, el cual comienza en el encastre del

VT S0m plano.

[v4 25m
[=]| Edges: 4

llustracion 29. Dimensiones Volumen de control 3D.

En la llustracion 30 se ve como es todo el volumen de control asignado, en la parte del encastre se
colocara simetria para reproducir las condiciones de vuelo a partir del semi-ala.

50,00 (m)

lustracion 30. Volumen de control 3D generado.
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En relacion con las condiciones de contorno seran las mismas extrapoladas a una geometria en tres
dimensiones pero con la diferencia de incluir la simetria en el encastre del plano. Al generar la malla
se generard con un sistema similar al utilizado en el caso del modelo de dos dimensiones pero en este
caso los elementos se concentrardn mas en la superficie del aeronave creando 10 veces mas de
elementos.

Para tomar los valores de referencia es necesario calcular algunos datos antes de la realizacion de
modelo en Ansys. Estos datos son los siguientes:

Calculo del Area Proyectada:
Para calcular el area proyectada de la superficie alar es necesario descomponer el ala en varias
secciones y calcular su superficie. Todas las dimensiones han sido tomadas del modelo en tres
dimensiones de la aeronave. Se pueden encontrar en el Anexo IlI.
Todo el ala se puede dividir en geometrias sencillas para poder obtener el area proyectada. Para ello,
se divide en 4 regiones y en subregiones, obteniendo al final la siguiente expresion, donde aparecen
todas las contribuciones de todas las secciones del ala.

Sl/Z = SO +Sl +SZ +S3 :SO +511 +512 +SZ +2531 +532

S1/2 = 1,020 + 1,3430 + 2,1456 + 3,718 [m?]

Sl/Z = 8,226 [mz]

lustracion 31. Esquema de secciones.

Célculo de la Cuerda Media Aerodindmica (MAC) y Centro Aerodinamico:
La cuerda media aerodindmica [16] [17] se define como:

b/2
MAC = —f c?dy
SJo

Donde:
S Superficie Alar Total
b Envergadura
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El calculo de la MAC es necesario, ya que se necesita conocer la distancia a la cual se encuentra el
centro aerodindmico tedrico. Para ello, hay que calcular la variacion de la cuerda del perfil en funcion
de la envergadura del semi-ala. El desarrollo de este calculo se encuentra en el Anexo IV.

El resultado que se obtiene es el siguiente:
MAC = 1,552 [m]

El centro aerodinamico de la cuerda se encuentra cercano a una distancia de c/4 de la MAC, el cual
tiene un valor de 0,45368 [m] y que se utilizara como primera aproximacion. Hay que tener en cuenta
que este valor esta referenciado al borde de ataque.

El calculo de la posicion del centro aerodindmico en las tres coordenadas en el espacio, referenciado
al sistema de coordenadas de Ansys, es el siguiente: (El desarrollo de los calculos se encuentra en el
Anexo V)

= 0,29875 + ¢ - %MAC [m]

XCAansys

= 0,29875 + 1,552 - 0,25

XCAansys

= 0,68675 [m]

XCAansys

=0 [m]

YcAansys

= 2,9204 [m]

ZCAansys

Una vez calculados todos los datos necesarios, se definen los distintos analisis que se realizaran, que
seran los siguientes: Analisis del modelo obtenido por fotogrametria para el semi-ala y para el timén
de profundidad. Si el modelo no converge, se procedera a realizar ambas partes de la aeronave en
Inventor para proceder a su analisis.

Analisis del modelo obtenido por Fotogrametria (semi-ala)
El modelo que es introducido en el analisis es el siguiente:

lHustracion 32. Modelo 3D (fotogrametria).

Una vez mallado todo el sistema y configurado el Setup, se procede a analizar el sistema. Como puede
ver en la llustracion 32, el modelo introducido tiene muchas imperfecciones, por ello el sistema no
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consiguiod la convergencia ni con el analisis menos restrictivo. Esto se produce porque Ansys no es
capaz de calcular la solucion en algunos puntos del sistema, ya que se generan dos posibles
velocidades para un mismo punto y esto se produce en todos los puntos que no tienen una curvatura
continua. Los resultados obtenidos fueron los siguientes:

hodiP O ORERR I IS OFf £ A K%

-
2
=
(=]
-~
-
-

T T T T T T

0 200 400 600 300 1000 1200 1400 1600
fiks 1 lterations
7
M
Console &

reversed flow in 975 faces on pressure-cutlet 7.
1523 8.9237e+05 1.5168e-02 2.8286e-02 2.9094e-02 3:45:11 3477
Done.

lustracién 33. Grafica residuos 3D (fotogrametria).

Como se aprecia en los resultados, el modelo obtenido por fotogrametria no es suficiente para el
analisis de Ansys. Por ello se repitio el andlisis utilizando el semi-ala modelada en Inventor,
obteniendo las medidas del modelo generado por fotogrametria, al igual que el perfil fue obtenido de
AirfoilTools [15].

lHustracion 34. Modelo Inventor 3D (ala).
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En la llustracion 34 se puede ver el modelo que serd introducido en Ansys para el analisis del
problema. Las condiciones de contorno seran las mismas que se mencionaban anteriormente.

Para la generacion del modelo geométrico se empled el mismo sistema que en el modelo en dos
dimensiones pero extrapolando las condiciones a uno en tres dimensiones. En la generacion de la
malla se ha utilizado un método de mallado conocido por Ansys como CutCell, el cual es apropiado
para geometrias complejas en tres dimensiones y caracteristico de Ansys Fluent. Se dejaron todos los
pardmetros por defecto excepto el refinamiento de la malla. En las llustraciones 35 y 36 se muestra
el resultado:

Be +004 {mm)

e ——
1,5e+004 4,5e+004
llustracion 35. Volumen de control mallado 3D.

lustracion 36. Volumen de control 3D (detalle).

El mallado que se obtiene se realiza de forma automética evitando refinamiento excesivo, ya que Si
no el tiempo computacional se dispara de forma exponencial.

Para poder ver la calidad de la malla se utilizaran los mismos indicadores que fueron usados en el
analisis de dos dimensiones: Calidad del elemento y Calidad ortogonal.
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e T 214 . H 235 e 2 6 e PYTS

254733,00

160000,00

80000,00

Mumber of Elements

=1
=1
=]

010 0,25 0.38 0,50 0.63 0.75 0,88 1,00
Element Metrics

lustracion 37. Grafica Calidad del elemento 3D (ala).
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100000,00

50000,00 I
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Number of Elements

E=}
=]
=]

Element Metrics

lustracién 38. Gréafica Calidad ortogonal 3D (ala).

Como se puede ver, ambos tienen muy buena calidad para la malla generada, por lo tanto se usara
este método para proceder a los distintos mallados. En relacion a Setup, se puede encontrar un
resumen en la parte inferior.

El material tendra las siguientes caracteristicas:

e Densidad: 1.225 [Kg/m?]
e Viscosidad: 1.7894-10°° [Kg/m-s]

Los métodos utilizados para el calculo de todas las variables del problema son las siguientes:

e Aproximacién del Gradiente: Minimos cuadrados basados en celdas

e Aproximacién de la Presidn: Segundo orden

e Aproximacién de los Momentos: Primer orden (WindUP)
Con la aproximacion de los momentos se consigue una convergencia mas rapida. También se
colocaran los valores de referencia calculados anteriormente, tanto la MAC como la superficie
calculada y la longitud total.
Las condiciones de contorno para el Inlet seréan las siguientes:

¢ Velocidad, Normal a la condicién de contorno: 69,90 [m/s]

e Presion: 101325 [Pa]

e Referencia: Absoluta

Las condiciones de contorno para el Outlet serén las siguientes:

e Presion, Normal a la condicion de contorno: 101325 [Pa]
e Referencia: Absoluta
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Los limites de convergencia son fijados en los valores residuales en forma de diferencia de errores
entre valores calculados. Los limites fijados son los siguientes:

Continuidad: 1-10*

Velocidad de “X”: 1-10*
Velocidad de “Y”: 1-10*
Velocidad de “Z”: 1-10™

Los limites de convergencia fueron ajustados para optimizar el tiempo de calculo. Con todas estas
condiciones alcanza la convergencia cuando ha realizado 245 iteraciones, obteniendo lo siguientes
resultados para un angulo de ataque de 5 grados:

BB ONS OB TN CRECY - K%

s
°

-
o

....... 0 25 50 75 100 125 150 175 200 225 250
[ikx 12 lterations

242 1.3079%e-04 1.4096e-08 9.4000e-09 8£.5410e-09 0:08:30 758
iter continuity x-velocity y-velocity z-velocity time/iter
243 1.0855e-04 1.1267e-08 £8.0363e-09 7.4973e-09 0:06:47 757
244 1.1414e-04 1.2263e-08 7.68131e-09 7.0232e-09 0:07:57 756
! 245 solution is converged
245 9.7943e-05 1.0075e-08 5.9671e-09 5.3999e-09 0:08:52 755
lustracion 39. Grafica residuos 3D Modelo inventor Ala.

Como se puede ver en la llustracion 39, el problema en tres dimensiones tiene mas dificultades para
resolver que el de dos dimensiones. Esto es debido a que la malla se realiz6 de una forma automatica
y sin refinamiento, para optimizar la velocidad de computo. Por ello también se limitaron las
iteraciones maximas a 1000.

La lustracion 40 muestra la siguiente distribucion de presiones a lo largo del volumen de control.
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lustracion 40. Perfil de Presiones 3D (ala).

Como se puede observar no interfiere con las paredes del volumen de control, mostrando las
caracteristicas propias de un perfil.

En la imagen inferior se puede ver la distribucion de velocidades a lo largo de todo el volumen de
control.

lustracion 41. Perfil de velocidades 3D (ala).
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llustracion 42. Lineas de corriente 3D.

En la llustracién 42 se ven los torbellinos que se generan en el borde del ala, ya que la vista que se
esta obteniendo es por el borde de salida (direccion positiva de X). Este es el comportamiento natural
del flujo que se genera en la punta del ala. En este caso, al tener mucho angulo de ataque, éste se

genera con mas intensidad.

En relacion a la obtencion de las curvas para el célculo de estabilidad, se realizaron una serie de
iteraciones en funcion de los angulos de ataque, tal y como se realizéd para la geometria en dos
dimensiones. La variacion de estos angulos fue de -16 a 16 grados, obteniendo los siguientes

resultados:

CL Ansys Modelo Laminar

1
08 .
06 o
04 | ™

CL

y =0,0733x + 0,1964

«®%00%°®
@

® Re3eb

® Lineal

-10 .
90,2
*®

000 0% 04

0,6
Angulo (Grados)

10 o0 T Lineal (Lineal)

lustracion 43. Gréfica de sustentacion 3D (Modelo Ala).
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Como muestra la Ilustracion 43, se cre6 una serie que asegura la parte |

ineal de la solucion para el

célculo de la ecuacion de la recta, siendo este valor necesario para el calculo de la estabilidad. La

ecuacion, en radianes, es la siguiente: y = 4,2008x + 0,1964

CL/CD Ansys Modelo Laminar
0,25

0,2

0,15

CL

0,1

0,05
® o o °°
0

0
CD

-0,5 0,5

lustracion 44. Gréfica polar 3D (Modelo Ala)

® Re 3e6

En la llustracion 45 se ven los resultados obtenidos de forma aproximada del Cm, los cuales
permanecen constantes con la variacion del angulo de ataque. Se aproximo el centro aerodinamico a
c/4 en la coordenada “X”, tomando como referencia el modelo de Ansys. Este valor fue calculado

anteriormente.

CM Ansys Modelo Laminar y

0,3
0,2

0,1

=

0
O, eee

()
..... .o.t% '5'.'0‘6‘2.“.'."'@'“' -0
-0,1

20

-0,2

0,3
Angulo (Grados)

lHustracion 45. Grafica de momentos 3D (Modelo Ala)

=-0,0002x - 0,0508

® Re3eb
Lineal (Re 3e6)

Para los célculos se va a despreciar la parte dependiente de la solucion y considerar como Cmc, el

valor del término independiente, ya que el término dependiente de la rec

ta generada tiende a cero. El

valor gque se obtiene como constante es de -0,0508 situado a c/4 de la MAC.
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Para el modelado del timdn de profundidad se realizara la misma operacion para obtener las curvas
del modelo, que se modelara en Inventor y las medidas se tomaran mediante fotogrametria.

Andlisis del modelo obtenido por Inventor (semi-cola)
El modelo a introducir en el analisis es el siguiente:

lustracién 46. Modelo Inventor 3D (Timén de profundidad).

En la llustracién 46 se puede ver el modelo que serd introducido en Ansys para el analisis del
problema. En este caso se calculara de la misma manera que se realiz6 el semi-ala.

Calculo del Area Proyectada:
El calculo del area proyectada se puede obtener de forma aproximada mediante un rectangulo, como
se ve en la llustracion 47. Todas las dimensiones se pueden consultar en el Anexo IllI.

lHustracion 47. Dimensiones principales del timén de profundidad.

Como el analisis en Ansys es simétrico, se calculard la mitad de &rea para adimensionalizar los
coeficientes, con esto se obtiene que:
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1 1
Stj2 = Ebh = 50,773 3,935 = 1,520 [m?]

S¢/2 = 1,520 [m?]

Calculo de la Cuerda Media Aerodinamica (MAC) y Centro Aerodinamico:
En relacion a la cuerda media aerodindmica para el caso de perfiles rectangulares, ésta coincide con
la cuerda del perfil, por lo tanto:

MAC = 0,773 [m]

En relacion a la posicion del centro aerodinamico, en este caso se considera como primera
aproximacion c/4 y orientado en las tres coordenadas del espacio como:

C
= 0,19325[m]

XCAansys = 4

YcAansys — 0 [m]

ZCAansys = 0 [m]

La posicion de “X” para este caso, no tiene offset, ya que el sistema de referencia se encuentra en la
misma posicion, tanto para el modelo como para el célculo de los momentos. La posicion de “Z” es
cero, ya que coincide con el plano de simetria de la aeronave, es un perfil rectangular y no depende
para el calculo de momentos de cabeceo.

El analisis se realizara en las mismas condiciones que se analizé todo el ala; en la llustracion 48 se
puede ver la malla que se genera.

| 261

[ LI
lustracion 48. Detalle generacion malla timén de profundidad.

En las llustraciones 49 y 50 se ve la calidad de la malla utilizada: calidad del elemento y calidad
ortogonal.
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lustracion 49. Gréfica Calidad del elemento 3D (timén de profundidad).
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lustracién 50. Gréfica Calidad ortogonal 3D (timén de profundidad).

En relacion a las condiciones de contorno seran las mismas que para el analisis del semi-ala, en el
setup se cambiaran las superficies de referencia. En cuanto a la convergencia, se establecen los
mismos limites que para el semi-ala, aqui se pueden ver los resultados para 10 grados, los cuales
convergen con 98 iteraciones.

@>3,®,©§\,®,@E(.'

...... 0 10 20 30 40 50 &0 70 80 a0 100
g0 lterations

94 1.4212e-04 5.4553e-09 4.134%e-09 3.0746e-09 0:06:43 906 ’”
95 1.2827e-04 4.8606e-09 3.7096e-09 2.7725e-09 0:05:22 905
96 1.1568e-04 4.3318e-09 3.3268e-09 2.4971e-09 0:04:18 904
97 1.0426e-04 3.8631e-09 2.9801e-09 2.2467e-09 0:06:26 903
L 98 solution is converged
98 9.3891e-05 3.4496e-09 2.666%-09 2.0191e-09 0:05:09 902 A

lHustracion 51. Grafica residuos 3D Modelo inventor timén de profundidad.
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En las llustraciones 52, 53 y 54 se puede ver la distribucidn de presiones, lineas de corriente y fuerza
de la sustentacion.

lustracién 52. Perfil de presiones (Timén de profundidad).

0 1.500 3.000 (m) 7/ N
I . X

0.750 2.250

lustracion 53. Fuerzas en forma vectorial (Timdn de profundidad).
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0 4.500

9.000 (m)

2.250 6.750
lustracién 54. Lineas de corriente en timon de profundidad.

Los resultados numéricos obtenidos son los siguientes:

CL

CL Ansys Modelo Laminar
1,2

1 y =0,065x + 0,1169

...

0,8

0,6
4 .®

0, [ °

0,2 ou®

oP® °

&
-10 ..033,2 )

.........

10

" o4

-0,6

0,8
Angulo (Grados)

lustracién 55. Gréfica CI (timén de profundidad).

Re 3e6
Lineal

Lineal (Lineal)

Como se observa en la llustracion 55, corresponde a una gréfica lineal, como se espera de una curva
de sustentacion. También se ve que la pérdida se produce de forma mas suave y en torno a los 15
grados, tanto positivos como negativos.
Para obtener la ecuacion de la recta se asegura la parte lineal como se realiz6 para el ala. En radianes,
es:y = 3,7232x + 0,1964
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En la llustracion 56 se puede ver que se corresponde segun lo esperado, obteniendo una curva polar
caracteristica.

CL/CD Ansys Modelo Laminar

0,25
0,2
[ ) PY )
o0 *
® 0,15 @
— °
3) s >
® 0,1 ® ®Re 3e6
<. o
°
‘13. o0® e
0
-1 -0,5 0 0,5 1 15
CD

lustracion 56. Gréfica polar (timoén de profundidad).

En relacién a los momentos se va a verificar que nos encontramos en torno al centro aerodinamico,
ya gue se necesita conocer la posicion desde el borde de ataque. La llustracion 57 se ha realizado
suponiendo, en primera aproximacion, que el centro aerodinamico se encuentra a c/4. Los resultados

son los siguientes:

CM Ansys Modelo Laminar y=-0,0006x - 0,0418
03
02
01
5 . o el o ® Re3e6
20 o ooffe®%es “”0“55”1".06.’0" 20 e Lineal (Re 3e6)

-0,1

-0,2

0,3
Angulo (Grados)

lHustracion 57. Gréfica de Cm en c/4 (tim6n de profundidad)

Como muestra la llustracion 57, la recta que se obtiene es muy plana, lo que significa que estd muy
cerca del centro aerodindmico. El término dependiente de la ecuacion se puede despreciar ya que
tiende a cero, obteniendo un Cm constante de 0,0418. Esto es necesario para conocer donde se
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encuentra el centro aerodindmico, necesario para el calculo de estabilidad, el cual se encuentra en
primera aproximacion al 25% de la MAC.

3.3 CALCULO DE LOS LIMITES DEL CENTRO DE GRAVEDAD
Para el calculo de los limites del centro de gravedad es necesario definir un sistema simplificado de
la aeronave, el cual se puede ejemplificar de la siguiente manera.

lustracién 58. Sistema simplificado de la aeronave.

El problema esta compuesto de un ala principal, la linea de referencia del fuselaje y una cola toda
movil. Todas las distancias estan tomadas desde el Datum del avién, el cual se encuentra en el morro
del mismo, justo en la punta del cono de la hélice. EI Datum es el lugar de donde se toman todas las
referencias para el disefio y posicionamiento de los componentes.

La estabilidad la podemos definir como la capacidad de respuesta de un sistema ante perturbaciones
en el &ngulo de ataque, donde produce variacion en la sustentacién y como consecuencia la variacion
de los momentos. Por ello se va a plantear el sumatorio de momentos respecto al centro de gravedad
del sistema.

Como primera aproximacion para los calculos, se va a considerar que s6lo generan sustentacion las
superficies alares, ya que el fuselaje no aporta gran contribucion a la sustentacién total del aeronave.
En relacion a la resistencia del fuselaje y la traccion del motor, tampoco generan momento, ya que la
distancia de aplicacion de los momentos pasa por el centro de gravedad o muy cercana a €l. Este
analisis se puede encontrar en la referencia [6], capitulo 10.

Realizando esto se obtiene:
M, = W(Xcg - Xacw) +Cy zy + Mgew — Nt(Xact - Xcg) + Ct z¢ + Mgt ec.1

Donde:
N,, Componente de la fuerza normal a la linea de referencia de fuselaje en el centro
aerodinamico.
C,, Componente tangencial de ala en el centro aerodindmico.
z,, v z; Distancias verticales al centro de gravedad (ala y cola).
M,.» Momento en el centro aerodindmico del ala.
N, Componente normal de sustentacion de la cola en el centro aerodinamico.
C, Componente tangencial de sustentacion de la cola en el centro aerodinamico.
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M, Momento en el centro aerodinamico de la cola.

Simplificando la ecuacion, ya que la distancias de z,y z; son cero respectivamente porque pasan por
el centro de gravedad, se obtiene lo siguiente:

Ma = W(Xcg - Xacw) + Macw - Nt(Xact - Xcg) + Mact ec.2

Como se puede ver las componentes tangenciales no influyen en el equilibro de momentos. Esto se
produce por la propia configuracion de la aeronave, ya que la diferencia en la direccién Z en este tipo
de aeronaves es muy pequefia 0 despreciable.

Para el calculo de N,,y N; es necesario realizar la descomposicion de fuerzas en la corriente incidente
en el perfil. Realizando esto y adimensionalizando con la superficie alar y la presion dindmica, se
obtiene lo siguiente:

N,
q_g = Cl,, cos(ap) + Cd,, sen(ay) ec.3
N¢
= Cl; cos(ay) + Cd; sen(ay) ec.4
qe St

Donde: )
ap, Angulo formado por el fuselaje y el ala.

Para simplificar el sistema se va a considerar que la variacion de los &ngulos de ataque es pequefia,
ya gue se va a mantener en la aproximacion lineal de las curvas de sustentacion. Entonces se obtiene
lo siguiente:

cos(ap) = 1 y sen(ap) = a ec.5

Aplicando la ecuacién 5 a la ecuacién 3 y 4 se obtiene lo siguiente:

Ny,

q—SzClW+CdW0qJ ec.6
Ne el +cd 7
7S ¢ ¢t Ap ec.

Como se puede ver en las ecuaciones 6 y 7, el término de Cl,, y Cl; son un orden de magnitud
superior que el Cd,, y Cd;, ademas estos valores estan multiplicados por angulos pequefios y por lo
tanto, se pueden despreciar dichos términos simplificando el sistema a lo siguiente:

N,
NW:q_";:ClW ec.8
Cne = —— = (I ec.9
Nt qc St ‘ .
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Si se sustituye las ecuaciones 8 y 9 en la ecuacion 2 y adimensionalizamos, se obtiene lo siguiente:

Cl St q¢

St qt Ce
Cm, = TW (Xcg acw) + Cmgey — Clt Sq

p Cmgce ec.10

(Xact cg) +

Donde:
Cm, Coeficiente de momentos en el centro de gravedad.
Cl,, Coeficiente de sustentacion del ala.
¢ Cuerda media aerodinamica del ala (MAC).
Cmg. Coeficiente de momentos del ala en el centro aerodinamico.
Cl; Coeficiente de sustentacion del timon de cola.
q;: Presién dinamica de la cola.
q Presion dinamica de la corriente libre.
S; Superficie del timoén.
S Superficie Alar (Plano Principal).
c; Cuerda media aerodinamica del timén de profundidad.
Cmg.+ Coeficiente de momentos de la cola en el centro aerodinamico.

El rendimiento del timén de cola se puede definir como:
N =% Siendon, =1 ec.11

Otra simplificacion que se realiza es considerar que el rendimiento del timén de profundidad es 1.
Sustituyendo en la ecuacidn 10 se obtiene lo siguiente:

cl, St
Cmq = c (Xcg - Xacw) + Cmgew — Clg E(XGCC Cg) + CmaCt ec.12

Los parametros adimensionales los denotamos como X , estos estan adimensionalizados con la cuerda
media aerodinamica del ala. Esto se define como:

~ X(;g
g =", ec.13
~ X
Rpow = =¥ ec.14
Cc
A X
Xact = act ec.15
Cc
Donde:
X4 Distancia al centro de gravedad.
X,cwp Distancia al centro aerodindmico del ala.
X, Distancia al centro de gravedad.
¢ Cuerda media aerodindmica (MAC).
Sustituyendo las ecuaciones 13, 14 y 15 en la ecuacion 12 se obtiene lo siguiente:
. . St o
Cmg = Clw(Xcg - Xacw) + Cmgew — Cly ?(Xact cg) + Cmact ec.16
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Como se ve en los calculos aerodinamicos realizados en los apartados anteriores, el termino Cl; es
un orden de magnitud superior al Cm,;, al igual que las distancias implicadas, siendo estas la c;
y la distancia entre el centro aerodindamico de la cola al centro de gravedad. Como se puede ver, la
distancia del centro de gravedad al centro aerodindmico es muy superior a la MAC del timén de
profundidad. Por ello, se puede despreciar el momento que genera la cola. Realizando esto se
obtiene lo siguiente:

L Se o R
Cmg = Cly(Xeg — Xacw) + CMgew — Cl, g(xm . ec.17

Ahora se van a calcular los términos Cl,, y Cl;. Para esto, se va a usar una aproximacion lineal ya
que se va a considerar que el régimen de vuelo se extiende hasta la pérdida. Estos términos se pueden
expresar como:

cly, = ay (ap + iy) ec.18

Donde:
Cl,, Coeficiente de sustentacion del ala.
a,, Pendiente curva de sustentacion del ala.
a;, Angulo de ataque del ala.
i,, Incidencia o calado del ala.

El Cl; se pondra en funcién del &ngulo de ataque de la cola y seran introducidos todos los términos
asociados a la interferencia de estela o deflexién de estela, obteniendo lo siguiente:

Cly =a;(ap, + 6y —€) ec.19

Donde:
Cl; Coeficiente de sustentacion del timon de cola.
a; Pendiente curva polar del timén de cola.
a, Angulo de ataque del ala.
8y Angulo de ataque del timon de cola.
¢ Interferencia o deflexion de estela.
i,, Incidencia o calado del ala.

La interferencia o deflexion de estela se define como una relacion lineal que depende de la corriente
incidente que ve la cola y un término independiente. Segun esto:

de
£= g +m (ap +iy) ec.20

Introduciendo estos términos en la ecuacion 19 se obtiene la siguiente relacion:
da

de
Cli=a; | ap + 6y —eg ——(ap +iy) ec.21
b

Debido a que el modelo considerado no genera una interferencia significativa, se va a considerar
que dichos términos no contribuyen a la variacion de dngulo de ataque de la cola. Realizando esto se
obtiene lo siguiente:
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Cl; = a; (ap + 6y) Con — =0y & =0 ec.22
aab

Una vez calculados todos los términos asociados a la sustentacion que generan se pueden sustituir las
ecuaciones 18 y 22 en la ecuacion 17, obteniendo:

o " Se . R
Cmg = ay, (ab + lw)(Xcg - Xacwb) + Cmgeyw — ae (ab + 8H)?(Xact _Xcg) ec.23

Para poder identificar términos simplemente por formalismo, se puede llegar a las siguientes
ecuaciones:

Cm, = Cmg + Cmya, + Cmgydy ec.24
Cmy = Cmgey, + awiw()?cg - )?acw) ec.25
. . St 4 .
Cmg = ay, (Xcg - Xacw) — Qg ?(Xact _Xcg) ec.26
St - .
Cmsy = —a; 35 (Kot — Xcg) ec.27

Donde:
Cm,, Es el indice de estabilidad estatica longitudinal con mandos fijos.
Cmgy Es el control de potencia longitudinal.

El resumen de todas las hipétesis aplicadas al modelo es el siguiente:

e Sdlo generan sustentacion y momento las superficies alares.

e Se desprecia la contribucién de la resistencia generada por los perfiles y fuselaje dado que su
magnitud es menor y el brazo del momento que generan también es menor en comparacion
con los de la sustentacion.

e Se desprecian los momentos que generan el perfil aerodindmico de la cola.

e Seconsidera la eficiencia del timon cémo:

i =% Siendon, =1

e Se considera que el plano principal no interfiere con la cola:

de ] de
£=£0+(£)awb Siendo gy =0y (£)=0

e No se incluye en los calculos los efectos del motor, ya que el mismo en la configuracién
considerada tiene un efecto estabilizante de forma natural, por ello eliminando el motor se
esta considerando el peor de los casos: fallo de motor.

3.3.1 Indice de estabilidad y célculo del punto neutro (Posicion mas atrasada)
El indice de estabilidad se define como aquellos puntos en los cuales el avion se mantiene estable
frente a perturbaciones en al &ngulo de ataque. Esto se puede analizar con el coeficiente Cm,, ya que
se considera que el avion no tiene planta de propulsion, siendo esta la condicidn mas restrictiva para
esta aeronave, ya que el motor en este caso tiene un efecto estabilizante.
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Para definir la estabilidad es necesario analizar la derivada de los momentos en funcion del angulo
de ataque. Aplicando las consideraciones de planeador (sin planta propulsora) se obtiene lo siguiente:

(66m) B <6CmA) _c
aawb B = LM

aawb Syn
Donde el criterio de estabilidad se puede definir como:

ec.28

61.1,7’1

Cmy, <0 — Avién Estable
Cmy, =0 — Avién Indiferente
Cmyg >0 — Avibén Inestable

Para el célculo del punto neutro a mandos fijos, es la posicion limite en la que se puede encontrar el
centro de gravedad para que el avion se mantenga estable. Esta posicién se alcanza cuando se iguala
a cero el Cm,. Realizando esto sobre la ecuacion 26 se obtiene lo siguiente:

~

0=a, (XAcg lima — Xacw) - _(Xact _Xcg lim a) ec.29

Siendo la ecuacién a resolver la 29, obteniendo la posicion del centro de gravedad mas atrasado,
denotado como No, Punto Neutro.

3.3.2 Deflexion de timdn de profundidad para el equilibrio y deflexion méxima
Para el célculo del limite superior del centro de gravedad es necesario que el avion vuele recto y
nivelado. Esto se consigue haciendo que el sumatorio de momentos sea nulo, utilizando la ecuacion
24. Se obtiene lo siguiente:

Cm, = Cmy+ Cmyay + Cmgydy =0 ec.30

Para obtener la deflexion en el equilibro se despeja la ecuacion 30 obteniendo el § , realizando esto:

Cm, Cm, o Cm,
Oy = — gy — Criy ap Donde Definimos 6yg = — gy ec.31
Siendo:
Cm,
8y = 8o — ap ec.32
SH

Como se puede ver, la expresion anterior es lineal con el angulo de ataque de la aeronave, por ello
existe un limite maximo, el cual se define a partir del disefio de la propia aeronave o de la pérdida.

3.3.3  Calculo del limite superior del centro de gravedad (Posicidn mas adelantada)
Para el célculo del limite superior es necesario conocer la deflexidn méxima que se puede hacer con
los mandos antes de que entre en pérdida. Por ello, se define a partir de la posicion més retrasada de
la aeronave més un término que crece hasta el &ngulo maximo en que se puede mantener el equilibrio
con la cola. Se define como:
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5 Cmsy (8no — Ou min)

Xeglim = N ec.33
cglim 0 A Xp max
Usando la ecuacion 31 en la ecuacion 33 se obtiene lo siguiente:
Cmo
> _ Cmsu (_ Cmsy Ou min) ec.34
Xcg lim — NO +
Aw Xp max
Simplificando se obtiene:
. (=Cmg — 8y minCmgsy)
Xcglim = No + O Hminz "OH ec.35

Aw Ap max

Usando las ecuaciones 25 y 27 en la ecuacion 35 se obtiene:

. S 5 S /A ~
(_Cmacw - awlw(Xcg lim — Xacw) - (SH minQt S_t(Xact - Xcg lim) ) ec.36

~

Xcg lim = NO +

Aw Xp max

Resolviendo la ecuacion 36 se obtiene el Limite Superior del centro de gravedad.

3.3.4 Resoluciéon Numérica del Problema (EC-DKC)
Para el célculo de los limites del centro de gravedad es necesario resolver las ecuaciones 29 y 36,
siendo la primera la posicién més atrasada del centro de gravedad y la segunda la posicion mas
adelantada.

Los Datos Aerodindmicos necesarios para la resolucion del problema son los siguientes:

Datos Aerodinamicos
Ala Principal Timon de Profundidad
MAC 1,552 [m] 0,773 [m]
Ecuaciéondelala Cl, | y =4,2008x + 0,1964 |y = 3,7232x + 0,1964

Posicion del centro aerodinamico 25 % Mac 25 % Mac

Entrada en pérdida | @pmax = —12 [2] ¥ 10 [2] | @y = —14 [2] y 15 [?]
Cmg,, 0,0508

Los Datos Geométricos del problema son los siguientes:
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lustracién 60. Sistema simplificado de la aeronave (resolucién numérica).

Para el calculo de la posicién del centro aerodindmico ac,, es necesario calcular la distancia a la que
se encuentra del borde de ataque y por altimo adimensionalizar con la cuerda media aerodindmica del
ala. Para esto se realiza lo siguiente para el plano principal:

o 1,764 + MACy, %MACy,

acw — MACala

. 1,764 + 1,552 - 0,25

Xaew = 1552 = 1,386
Xaew = 1,386

Para el timon de profundidad se realizara de la misma manera, obteniendo lo siguiente:

¢ _ 6449 + MAC %MAC,
act — MACala

~

Xoer = 4,279
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Ala Principal
S1/2 = 8,226 [m?]
S = 16,452 [m?]
i = —0,6175y + 2,3359 iy = 0,532 [?] Consultar Anexo V

Timon de Profundidad
Se/2 = 1,520 [m?]
S, = 3,04 [m?]
Sy min = —12 [2] Por limitacion de disefio

Utilizando la nomenclatura de las ecuaciones mostradas anteriormente, se obtiene:

Limite del centro de gravedad mas atrasado:

~

0=a, (XAcg lima — Xacw) — Qg S_(Xact _Xcg lim a) ec.29

Donde:
a,, = 4,2008 [Rad 1]
Xacw = 1,386 [Adim]
a; = 3,7232 [Rad 1]
S, = 3,04 [m?]
S = 16,452 [m?]

~

Kact = 4,279 [Adim]
Sustituyendo todos los valores y resolviendo la ecuacion se obtiene lo siguiente:

. 3,04 .
0 = 4,2008(Xg1imq — 1,386) — 3,7232 Teass (4279 — Xegtima)

Xcglima = No = 1,793

5 Xcg lima
Xcg lima = MAC,, =1,793

Xcg lima = 2,7827 [m]

Limite del centro de gravedad més adelantado:

. S 'S S /A ~
Xcg = NO + (_Cmacw - awlw(Xcg lim — Xacw) - 5H minQt S_t(Xact - Xcg lim) ) ec.36

Aw Xp max

Donde:
Ny = 1,793 [Adim]
Cmgyew = 0,0508 [Adim]
a,, = 4,2008 [Rad ']
i = 0,532 [2] = 0,009285 [Rad]
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Xaew = 1,386 [Adim]

Sy min = —12 [2] = —0,2094 [Rad]
a; = 3,7232 [Rad ']

S, = 3,04 [m?]

S = 16,452 [m?]

Xact = 4,279 [Adim]

apmax = 10 [2] = 0,1745 [Rad]

Sustituyendo todos los valores y resolviendo la ecuacion se obtiene lo siguiente:

5 3,04 o
(—0,0508—4,2008~0,009285(Xcg lim— 1,386)—0,2094-3,723216'452(4,279—)(09 lim) )

A~

Xcg lim — 1,793 +

4,2008-0,1745

2 —1793 + (~0,0508-0,03900(Xcg 1im— 1,386)—0,1440(4,279—X g 1im) )
cglim = % 0,7330

~

Reglim = 1,1167

S Xcg lim
Xeglim = MAC.,. = 1,1167

Xcglim = 1,733 [m]

Los resultados finales se pueden ver resumidos en la siguiente tabla:

Calculado [m]

Mas Atrasado 2,782

Mas Adelantado 1,733
Tabla 3. Posicion de los limites del centro de gravedad.

Comparando los resultados con los proporcionados por el fabricante de la aeronave [5] y calculando
el error, se pueden obtener los siguientes resultados:

Fabricante | Fabricante | Calculado Error
[pulgadas] [m] [m]
Mas Atrasado 93 2,362 2,782 17,80%
Mas Adelantado 82 2,082 1,733 16,79%

Tabla 4. Comparacion de los limites del centro de gravedad.

Como se puede ver en la Tabla 4, los resultados obtenidos al calcular los limites son mas restrictivos
que los del fabricante. En la normativa de certificacion de aeronaves, los limites del centro de
gravedad establecidos se encuentran en la normativa de EASA CS-23 [18], donde dichos limites se
fijan de forma indirecta. Estos se marcan por la fuerza que hay que realizar en la palanca de la
aeronave. Teniendo en cuenta esta normativa de certificacion, es de esperar que los valores aportados
por el fabricante se encuentren afectados por un factor de seguridad de en torno al 1.1, el cual es un
valor habitual en el disefio de aeronaves.
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En este caso, recalculando el error se pueden obtener los siguientes resultados:

Fabricante | Fabricante Calculado
[pulgadas] [m] cs=1,1 Error
[m]
Mas Atrasado 93 2,362 2,504 6,02%
Mas Adelantado 82 2,082 1,906 8,47%

Tabla 5. Comparacion de los limites del centro de gravedad C.S=1,1.

Como se puede ver, existe un error inferior al 10%, el cual es una buena aproximacion para el analisis
establecido, ya que el modelo usado estéa despreciando la interferencia ala-cola. Si fuese considerada,
el timén perderia efectividad y por lo tanto los limites serian mas restrictivos.

4. PROGRAMA DE CALCULO DEL CENTRO DE GRAVEDAD
PARA PILOTOS

El objetivo del disefio de un programa de calculo del centro de gravedad es ayudar al piloto a calcular
dicho centro, calculo obligatorio antes de iniciar un vuelo, ya que influye en el comportamiento de la
aeronave. Esto lo vemos reflejado en el accidente que tuvo lugar en Madrid (el 20 de agosto de 2008
en Barajas) de un Spanair donde la principal causa fue no desplegar los flaps y por lo tanto, al alcanzar
la velocidad de rotacidn, éste no disponia de suficiente sustentacion para compensar la posicion del
centro de gravedad, ya que en aviones comerciales estos limites son definidos por la carga y
configuracion de la aeronave (situacion de los flaps). Por lo tanto, se cogen los valores limite del
centro de gravedad del manual del avion para una configuracion dada, en el caso de aviacion ligera
dichos limites no suelen depender de la configuracion de la aeronave.

Este programa se realiz6 con el compilador que ofrece Windows, siendo este Visual Studio [19], el
cual permite programar en Visual Basic o en otros lenguajes. Por simplicidad, se decidié realizar todo
el programa en este Gltimo, Visual Basic, ya que es un lenguaje sencillo y se puede ejecutar en todas
las maquinas con sistema operativo Windows. Para la generacion de todo el codigo fue consultado el
manual de referencia de Visual Studio de Microsoft, que se puede encontrar en la siguiente referencia
[20].

4.1 CARACTERISTICAS GENERALES Y REQUISITOS DEL DISENO
Para el disefio de programa es necesario conocer los distintos requisitos para que dicho programa sea
atil y practico a la hora de realizar el pre-vuelo de la aeronave.

Las caracteristicas generales del programa son:
e Simplicidad en el célculo de la carga y centrado de la aeronave.
Rapidez y exactitud en los resultados obtenidos.
Posibilidad de redistribuir la carga de una forma sencilla y recalcular los limites de nuevo.
Posibilidad de almacenamiento de aeronaves para su célculo a futuro.
Posibilidad de impresion de los resultados.
Interfaz sencilla y amigable para el usuario.

Todas estas caracteristicas son las necesarias para un programa que ayude a los pilotos a mejorar la
seguridad aérea y optimice los tiempos de pre-vuelo, que a dia de hoy son de una hora antes de iniciar
la puesta en marcha.
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Los calculos que realiza el programa se pueden encontrar en diversos libros de aviacion como es el
de la referencia [21] o para cada avion en el manual del mismo, con las variaciones pertinentes. En la

referencia [5] seccidn 6 se pueden ver los calculos que se realizan para el avion EC-DKC, incluyendo
un ejemplo.

4.2 INTERFAZ GRAFICA DEL DISENO

La interfaz gréafica que se desarrolla es sencilla y facil para todas las edades, ya que consta de una
primera parte de seleccion del avion y un segunda parte que permite la modificacion de los pardmetros
introducidos. También se dispone de una seccidn de modificacion de pardmetros de calculo, en el
menu de opciones, seccion que es protegida por contrasefia.

En la llustracion 62 se muestra el “main” del mismo, y en la llustracién 61, como se introducen los
datos por los pilotos.

EC-DKC

Rellena los datos y Pulsa Continuar:

- o B
3% Cargay Centrado v1.21a EN orm de Sl 1 e Jay
° Piloto Copiloto
Bienvenido P e oG = " ;
Datos Avién Pasajero Il Pasjero
Real Aeroclub de Zaragoza (E-ATO-014) Ident OACI: PA28 Ka \l Kg
Selecciona el Avién y Pulsa Continuar: Matricula: EC-DKC
Filoto y Copiloto {
@ EC-DKC —> PAZB Fieta. NONE | { f ]
. 1 i LT
() EC-AKC ~> PA28 Waror Coploto: NONE
R Combustible (MAX 48 Gal) A
Pasajero1: NONE P . (—
Pasajero2: NONE Equipaie minimo (1 Kg)
Tiempo de Vuelo: | || | hhmm
Total: 0 Ko
Equipaje Lbs/Gal: 6.0 A
Continuar ... Total: 0 g Caloulos realizados can 6,0Lbs/Gal |
Combustible Usado 8 GPH [
1
Al Despegue: NONE sar Comas Coma Decimal \ }
[ A Merizaje: NONE
Mrds Continuar...
llustracion 62. Carga y Centrado
(Main).

lustracion 61. Carga y Centrado (Introducir datos).

En la pantalla que se muestra en la lustracién 61, se tienen que rellenar los distintos parametros del
avion para su célculo, siendo los minimos para poder continuar con el célculo: el peso del piloto, el
combustible y el tiempo de vuelo. En la llustracion 63 se observa un ejemplo de calculo.
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H Gréafica EC-DKC
Ident OACI- PA28 Carga y Centrado PA28
Matricula: EC-DKC
2700 — Limite C.G
Hora (£): NONE 2600 * Take-off C.G
2500 - ® Landing-C.G
Datos Calculados 2400 =
Despegue Alerizaje 2300 ~
C.G: 88.00 CG:-87.83 2200
2100 >
Peso: 2024.32 Peso: 1976.32 o 2000 5|
§ 1900
1800
1700
Imprimir 1600
1500
1400
Ver Tabla de Célculos Despegue 1300
1200
Ver Tabla de Clculos Memizaje 1100

81 82 83 B84 B85 B6 87 B8 89 90 91 82 93 94

Vista Preliminar C.G Posicién

Atras Datos actualizados a fecha de: 28/05/2018

lustracion 63. Carga y Centrado (Muestra de Resultados).

Para generar la gréafica de la imagen superior, se consulto la siguiente referencia, la cual fue obtenida
del repositorio oficial de Microsoft [22].

También en esta seccion en la que se tienen calculados todos los datos para obtener la gréfica, se
dispone de dos botones que muestran el valor de los calculos obtenidos. Ademas, se tiene una vista
preliminar de lo que se puede imprimir, se puede ver en el Anexo VI.

?@ Valores Calculados (Aterrizaje) < VIEES G T D pEr )
Tabla de Calculo (Aterizaje) Tabla de Calculo ( que)
Weight Datum Moment
Weight Datum Moment Libras, Pul Libras*Pul
(Libras) (Pulgadas) (Libras*Pulgadas) (Lbras) (Puigadas) { gadas)
Peso en Vacio 1590 87.5 139125 o Vacio 150 s 13125
§ Piloto y Copiloto 154,32 805 12423.08
Filoto y Copiloto 15432 80.5 1242306
i Pasajeros (Asientos Traserss) 0.00 18,1 0.00
Pasajeros (Asientos Trseros) 0.00 118.1 000
(bl (e 45 20000 5.0 0000 Combustible (Max 48 Gal) 26800 9.0 2736000
Equipaie (Max 200 Lb) 000 142.8 0.00 Equipaje (M= 200 L) oo 1428 oo
Peso en Rampa 203232 88.03 17890806
Peso en Rampa opt32 . . ; . . : 78908
28 NORTIAL. 2138Lbs Ltity) 1984,32 87,65 17434806 2558Lbs NORMAL, 2138Lbs Lkity)
ible Gastado
Combustible Gastado 8 95.0 760 {Pussta en Marcha y Rodaie) s %0 760
{Puesta =n Marchay Radaie) y
Peso al Despegue 202432 88.00 17814806
Peso al Despegue 976,32 7 7 Q 2 2 7 L
2 2810e NORMAL 2138Lbs Ltity) 197632 87,63 173588.06 (2558Lbs NORMAL, 2138Lbs Lkity)
Datos sctuaizatss feora ge: 28052078
Datos sciveizadosa fecha de: 2052018
llustracion 65. Carga y centrados (tabla aterrizaje). Ilustracion 64. Carga y Centrados (tabla despegue).

Un parametro importante es la fecha de actualizacién de los Gltimos datos, ya que cada cierto tiempo
se tienen que actualizar los datos propios del avion como, por ejemplo, el peso en vacio, que puede
cambiar por la corrosién, instalacién de nuevos equipos, etc.
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Seccion de Opciones (Administracion)

Opciones

Opciones de Administracion

Gestion de los Aviones

Asistente de Creacion de Aviones

Asistente de Modificacion de Aviones Existentes
Asistente Eliminacidn de Aviones

Cambiar Contrasefia Administracidn
Seleccion de Idioma (INOP)

Idiomz | Espafiol W Ok

Cemar

Licencia Valida para —» Real Aeroclub de Zaragoza viote

llustracion 66. Carga y Centrado (Opciones).

Seleccion de Tipo

Asistente de Creacion de Aviones

Selecciona el Tipo de Aeronave

Caracteristicas de |a Aeronave
Tipo Motor: Monomotor
= = Depdsitos: 2 En las Alas
[§)] :;—'/--z-' Equipaje: Una estacién

Plazas: 4

Mas Informacicn

Caracteristicas de la Asronave
Tipo Motor: Bimaotor
Depdsitos: 6
Equipaje: Tres estaciones
Plazas: 46 6

Ejemplo: PAZE

Ejemplo: C310

Salir

En la Ilustracion 66 se pueden ver las distintas opciones
que tiene el programa en la version 1.21a, ya que se han
ido introduciendo modificaciones en las distintas
versiones.

Como se muestra, se pueden crear aviones de unas
determinadas caracteristicas y llevar la gestion de los
mismos mediante varios asistentes que permiten la
creacion y modificacion de aeronaves. En el Anexo VII
se encuentra el manual del programa en la version 1.21a.

Los aviones que se pueden crear en esta version tienen
que tener determinadas caracteristicas, ya que se modifica
el proceso de calculo y la obtencion de los resultados.

En la llustracion 67 se muestran las
caracteristicas que son necesarias de
cada aeronave. En esta version, todavia
no esta disponible la opcion de aviones
multimotor, aunque internamente esta
ya programado pero no en su totalidad.

Toda la informacion relacionada con la
interfaz grafica y de usuario se puede
encontrar en el manual del programa en
el Anexo VII.

Continuar

lustracion 67. Carga y Centrados (Asistente de creacion).

Cabe destacar que todas las fuentes utilizadas para la creacion de este programa se encuentran citadas

en la seccién de créditos.

4.3 ALMACENAMIENTO DE DATOS
Para el almacenamiento de los datos se utilizd una estructura basica para ello, se almacenaron en un
fichero estructurado XML. Se crearon dos tipos de ficheros. El primero de ellos contiene datos para
el propio funcionamiento del programa y corresponde a la siguiente estructura:

<data>

= L o

L

</data>

<user>21232F297AK7ARATA3894A0EAAB0IFC3</user>
<pass>81DCYBDBE2D0ADC20036DBDB313ED0E6< /pass>
<recordatorio_pass>mS5QGIp --> Yﬁjuﬁ/mg</recordatorio_pass>

llustracion 68. Fichero Datos.xml.
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Como se puede ver, los datos estan cifrados con un hash (un método de cifrado al cual se le introduce
una cadena, y como resultado se llega a una cadena finita, cifrada sin independencia de la longitud de
la cadena introducida). Los datos cifrados son el usuario y la contrasefia. Ademas, dispone de una
clave de sustitucion, debido a que la informacion es menos relevante, para el recordatorio de la
contrasefia.

En el otro tipo de fichero se almacenan datos para el célculo del centro de gravedad y algunos
parametros para la generacion de las tablas y gréficas. Este fichero es el correspondiente a EC-DKC,
se puede encontrar completo en el Anexo VIII, y se dividio en las siguientes partes:

e Datos del avion.

e Datos de la tabla de carga y centrado.

e Punto de la gréfica.

e Otros datos.

okprofile> @

2 <Nombre_Avion_Selccion>EC-DKC —-> PA28</Ncmbre_ Avion selccion>
& <Tipo_Avion>MONOMOTOR 4P 2T 1E</Tipo Avion>
4 H  <Datos_Avion>
5 <Matricula>EC-DKC</Matricula>
<IDEN_OACI>PA28</IDEN_OACTI>
<Consumo_Gal_ Hora>8</Consumo_Gal_ Hora>
8 <Capacidad Maxima Combustible Galones Usable>48</Capacidad Maxima Combustible Galones Usable>
</Datos_Avion>
10 B  <Datos_Tabla_CargaCentrado>
11 <Peso_En Vacio_Libras>1590</Peso_En Vacio_ Libras>

12 <Distancia_Vacio_Pulgadas>87,5</Distancia_Vacio_Pulgadas>
1% <Momento_Vacio»139125</Momento_Vacio>

14 <Distancia Piloto Copiloto>80,5</Distancia_Piloto_Copiloto>
15 <Distancia_Pasajeros>118,1</Distancia_Pasajeros>

ie <Distancia Combustible>95,0</Distancia Combustible>

17 <Distancia_Equipaje>142,8</Distancia_Equipaje>
18 <Peso_Rodaje_Gastado>-8</Peso_Rodaje_Gastado>

ig <Momento_Gastado_Rodaje>-T760</Mcomento_Gastado_Rodaje>

20 |  </Datos_Tabla_CargaCentrado>

21 H  <Puntos_Grafica_CG>

22 <Valor Maximo X>94</Valor Maximo X>

23 <Valor_Minimo_X>81</Valor_Minimo_X>

24 <Valor_Maximo_Y>2700</Valor_ Maximo_Y¥>

25 <Valor Minimo Y>1100</Valor Minimo ¥>

26 = <Puntol>

27 T <H>B2</K>

. e s e v

llustracion 69. Fichero Profile.xml

Para la generacién de un avion, que correspondera a un perfil, se genera un fichero con la estructura
anterior. A la hora de iniciar el programa, éste procede a leer todos los ficheros que tiene almacenados
en una ruta especifica, pudiendo volcar el nombre del avion en memoria y mostrarselo al usuario para
su posterior seleccion. Esta rutina se muestra en la siguiente imagen:

Folder = RutaFicherosGenerica + "*" + ExtensionPerfil
FileName = Dir(Folder, vbArchive)
Do While FileName <> ""

Select Case a

Case 1
CargayCentral.Text = BuscarXML(RutaFicherosGenerica + FileName, "/Profile/Nombre_Avion_Selccion™)
Case 2
CargayCentra2.Text = BuscarXML(RutaFicherosGenerica + FileName, "/Profile/Nombre_fvion_Selccion™)
Case 3
CargayCentra3.Text = BuscarXML(RutaFicherosGenerica + FileName, "/Profile/Nombre_Avion_Selccion™)
Case 4
CargayCentrad4.Text = BuscarXML(RutaFicherosGenerica + FileName, "/Profile/Nombre_Avion_Selccion™)
Case Else
ComboBox1.Items.Add(BuscarXML(RutaFicherosGenerica + FileName, "/Profile/Nombre_Avion_Selccion™))
End Select

NombreFicherosXML(1) = FileName
FileName = Dir()
i=1i+1
a=a+1
Loop

lustracion 70. Carga de dato almacenado XML.
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La funcion “BuscarXML(Ruta, Posicion lectura)” tiene el siguiente cddigo genérico:

Functicn BuscarXML(rutaXML As String, PosiciconDelecturaXML As String) As String
Dim doc As New XmlDocument()
Dim a As String
Try
doc. Load (rutaXML)
Dim child As XmlMode = doc.SelectSingleNode(PosicionDelecturaXML)
If Net (child Is Nething) Then
Dim nr As New XmlNodeReader(child)
While nr.Read()
If nr.vValue <> ™" Then
a = nr.Value
End If
End While
End If
If @ = "" Then
a = "ERROR"
End If
Catch ex As Excepticn
MsgBox("Error al Leer el Fichero.", MsgBoxStyle.Critical)
a = "ERROR"
End Try
Return a
End Function

lHustracion 71. Funcién Buscar XML.

Parte del codigo usado para el tratamiento de datos fue obtenido del servicio oficial de Microsoft, se
puede encontrar en la siguiente referencia [23].

4.4 GENERACION DE USUARIO DE ADMINISTRACION Y OPCIONES

(SEGURIDAD)
La generacion del usuario de administracion fue necesaria para evitar que se pudiesen modificar los
valores de célculo sin la autorizacion pertinente, ya que estos datos pueden comprometer la seguridad
de la operacidn.

En las lustraciones 72 y 73, se ve el codigo que utiliza para poder comprobar la contrasefia y el
usuario, el cual esta cifrado mediante un algoritmo muy potente en la actualidad. En ninglin momento
se conoce por parte del programa, la contrasefia o el usuario que se establecen en la configuracion, ya
gue la funcidn de transformacion del hash es irreversible.

UserXml
PassXml

BuscarXML(RutaFicherosGenericaData + NombreFicheroSinExtensionData + ExtensionPerfilData, "/data/user™)
BuscarX¥ML(RutaFicherosGenericaData + NombreFicheroSinExtensionData + ExtensionPerfilData, “/data/pass™)

lustracion 72. Extraccion de hash, usuario y contrasefia.

En las dos lineas superiores extrae el hash que se encuentra en el fichero XML y después lo compara
con lo que introduce el usuario.

Private Sub Btn_Entrar_Click(sender As Object, e As EventArgs) Handles Btn_Entrar.Click
If ((HASH.Calcular_ HASH(Tb_User.Text) = UserXml) And (HASH.Calcular HASH(Tb_Pass.Text) = PassXml)) Then
Me.Close()
MainOpciones.Show()
lustracion 73. Funcion de comparacion hash.

Si la comprobacion es satisfactoria, ejecuta la siguiente pantalla. La generacion de hash se realiza
mediante un algoritmo de cifrado, el codigo se encuentra en la referencia [24] y el que se construyo
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para el programa se puede ver en la lustracion 74, el cual es muy parecido al de dicha referencia, ya
que es un método general para la obtencion y comparacion del hash.

= Public Class HASH

= Public Function Calcular_HASH(Cadena_Source As String) As String
Dim tmpScurce() As Byte
Dim tmpHash() As Byte
'Crear una matriz de bytes a partir de los datos de origen.

tmpSource = LASCIT.GetBytes(Cadena_Source)
'Calcular walor hash a partir de los datos de origen.
tmpHash = New MDSCryptoServiceProvider().ComputeHash(tmpSource)

Return ByteArrayToString(tmpHash)
End Function

= Private Functicn ByteArrayToString(ByVal arrInput() As Byte) As String
Dim i As Integer
Dim sOutput As New StringBuilder(arrInput.Length)

goull

For i = @ To arrInput.Length - 1
sOutput.fAppend(arrInput(i).ToString("X2"))
Mext
Return sOutput.TeString()
End Function
End Class
End Module

lustracion 74. Algoritmo de calculo de hash.

4.5 CARACTERISTICAS FINALES DEL PROGRAMA
Las principales caracteristicas del programa son las mencionadas en el Anexo VII, que es donde se
encuentra el manual del programa. Un resumen general de las mismas es el siguiente:

Posibilidad de calculo rapido y eficiente de los limites del centro de gravedad.
Posibilidad de imprimir los resultados obtenidos.

Capacidad de creacién de aeronaves con unas caracteristicas dadas.
Capacidad de modificacion de aeronaves.

Posibilidad de cambiar la contrasefia e administracion.

Una posible futura mejora seria introducir la posibilidad de crear cualquier tipo de aeronave ligera,
incluyendo multimotores, aviones de plano alto e incluso ultraligeros. A dia de hoy, esto se encuentra
en desarrollo. En relacién al idioma del programa, esta siendo implementado, ya que actualmente
sOlo esta disponible el castellano. Otra mejora considerable seria la capacidad de que el programa
fuese multiplataforma o con una aplicacién web.

Dicho programa se esta probando en el Real Aeroclub de Zaragoza y este mismo dispone de una
pequefa licencia personal, la cual se gener6 a partir del nombre de la entidad y del CIF de la empresa.
A dia de 19/09/2018, el programa sélo dispone de dos licencias, siendo estas, una la del Real Aeroclub
de Zaragoza y otra para José Antonio Bea, tutor de este trabajo de fin de grado.

Para el desarrollo del programa también se cre6 otra licencia maestra para los equipos que desarrollan

el mismo, pudiendo estos generar otras licencias nominativas, que no permiten la comercializacion
ni distribucion sin la autorizacion pertinente.
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5. CONCLUSIONES Y TRABAJO A FUTURO

La obtencidn del modelo por fotogrametria, como se expone en este trabajo, es un método insuficiente
para un calculo aerodinamico solido, aunque si es capaz de dar las medidas necesarias para la
generacion de un modelo CAD, excluyendo la geometria del perfil.

El método de célculo utilizado (ANSYS) es muy solido y robusto pero computacionalmente muy
caro, ademas de requerir una licencia bastante costosa.

Para futuras aplicaciones se esta analizando el programa europeo de codigo abierto CALCULIX,
que permite automatizar la generacién de la malla, asi como programar en python el posproceso de
los resultados. Si bien el ahorro en tiempo computacional puede no ser significativo, la
automatizacion del proceso revierte en ahorro de tiempo del usuario.

No hay que olvidar que el modelo escogido para el céalculo no es un modelo exacto ya que se
desprecian: el diedro, la torsion del ala (suponiendo que es lineal) y los factores de interferencia del
ala-cola.

El programa empez6 a desarrollarse alrededor de unos 2 afios atras de la fecha de este documento y
se esta utilizando en el Real Aeroclub de Zaragoza a dia de hoy. Todas las pruebas han sido pasadas
con satisfaccion. El programa proporciona un método de calculo facil de iterar y omitiendo posibles
equivocaciones por parte de los pilotos. El disefio de este programa fue iniciado por la necesidad de
disminuir el tiempo de pre-vuelo, optimizar la capacidad de carga/pasajeros de la aeronave y aumentar
la seguridad en fases criticas del vuelo, como por ejemplo el aumento de la distancia de despegue.

Desde el punto de vista de la ingenieria, este proceso mencionado anteriormente es una buena
solucidn para la obtencion de unos limites del centro de gravedad de forma no conservativa, con
la salvedad de tener que modelar la aeronave en un programa de CAD, ya que algunas aeronaves no
disponen de manual, debido a su construccién de forma artesanal o aeronaves experimentales, las
cuales todavia no han sido certificadas.

De cara a futuro, para refinar el modelo seria necesario eliminar las hip6tesis introducidas y
comprobar dichos resultados en ensayos en vuelo, siempre asegurando la integridad de la aeronave y
fijando los limites que se encuentran en el manual del avion.

En relacion al programa desarrollado se podria comenzar a contactar con empresas del sector
aeronautico para ofrecer los servicios. Un publico potencial serian las empresas relacionadas con el
sector de la ensefianza, aeroclubs de vuelo o aviacion privada tanto particular como empresa, ya que
se acortan significativamente los tiempos de pre-vuelo y se pueden realizar iteraciones de la posicién
del centro de gravedad de una forma rapida para distribuir de forma eficiente la carga en la aeronave.
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ANEXO |
Resumen de Caracteristicas de la Aeronave.

En la tabla inferior se puede ver un resumen de las caracteristicas mas significativas de la aeronave,
en este caso con matricula EC-DKC.

Resumen Caracteristicas EC-DKC
Motor
Fabricante Lycoming O-360-A4M
Numero de Cilindros 4
Potencia (Despegue) 180Cv a 2700 RPM
Potencia (Crucero) 178Cv a 2650 RPM
Hélice
Fabricante Sensenich
Numero de Palas 2
Tipo Paso Fijo
Diametro 193 cm
Peso
Peso en Vacio 1413 Lbs / 641 Kg
Peso en Rampa 2558 Lbs / 1160 Kg
Equipaje
Equipaje Maximo 200 Lbs
Ala
Perfil NACA 65,-415
Superficie 15,8 m?
Incidencia o Calado 22a-12enla punta
Diedro 79
Largo Ala 10,7 m
Timon de
Profundidad Perfil NACA 65,-415
Tipo Todo Movil
Combustible
Numero de tanques 2
Capacidad Total usable 48 Gal / 182 Its
Velocidades
Velocidad Maxima 154 Kts
Velocidad Normal de operacion 100 Kts
Velocidad de Pérdida SIN Flaps 53 Kts
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En la documentacién del fabricante [5] se encuentran las gréaficas de carga y centrado del avion,
siendo estas las utilizadas a la hora de volar. Aqui se ven los limites que establece el fabricante en

relacion al centro de gravedad.
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Los limites que establece son de 82 pulgadas, siendo la posicion mas adelantada del centro de
gravedad y la posicion més retrasada es de 93 pulgadas, todas medidas respecto del Datum de la

aeronave.
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ANEXO 11
Calculo del centro aerodindmico a partir de dos puntos conocidos a c/4

Para calcular el nuevo centro aerodinamico se aplica la definicion del mismo, conociendo
previamente la sustentacion y momento a c/4 de la cuerda.

Para esto se realiza el sumatorio de momentos en torno al centro aerodinamico del perfil, donde se ha

calculado previamente la resultante de fuerzas y momentos a c/4. Esto ha sido calculado para dos
angulos de ataque distintos. Realizando esto se obtiene lo siguiente:

c c
_L1XC¢1 - M1% + le = _LZXca - MZ% + LZ Z

Aplicando la definicion de Cmy de Cl, se obtiene lo siguiente:

M
Cm = — de Forma generalen 2D (Cm =

%pUZSC Epv2 c?

L L
Cl= 1 de Forma generalen 2D Cl = ——
7P %S 1y b2 e

—Cl1% pv%cXeq — le%% pvict+ Cl1% p v? C4—Z= —CZZ% pvicXe,— szf % pvict+
CZZ% p v? C4—2
Simplificando se obtiene:
—Cly Xeq — legc + Cll% =—Cl, Xeq — szgc + Clzg
Agrupando términos y sacando factor comun se obtiene:

c
Xca(clz _Cll) :_(Clz _Cll) _C(Cm £+ Cm E)
4 %2 2

c(Cl, —Cly) —4c ( Cmc + leg)

Xca(Clz - Cll) = 1 1

4

Reordenando la ecuacion en forma simplificada se obtiene lo siguiente:

Xca B (Clz - Cll) - 4(Cm2£ + leg)

4 4

c 4(Cl, — Cly)

X, 1 (Cm2% + leg)

¢ 4 " (CL-cCl)
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ANEXO 111
Dimensiones de la Aeronave EC-DKC (Planos)

Las dimensiones de la aeronave EC-DKC fueron obtenidas a partir del modelo obtenido por
fotogrametria. Con dichas dimensiones se crearon los planos y se acotaron las medidas principales de
la aeronave.

En las siguientes paginas se encuentran los planos generados, en las vistas correspondientes:
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ANEXO IV
Caélculo de la Cuerda Media Aerodindmica (MAC) y Centro Aerodindmico del Ala

La cuerda media aerodindmica [17] [16] se define como:

b/2

2
MAC = —f c(y)?dy
SJo
Donde:

S Superficie Alar Total.
b Envergadura.

En primer lugar es necesario definir las funciones que modelan la variacion de la cuerda del perfil,
en funcion de la envergadura. Esto se define como ¢;(y), siendo la geometria del ala.

Para el calculo de c;(y) se divide el ala en sub-secciones, siendo estas funciones definidas a trozos,
como se puede ver en la imagen inferior:

« a4 « rs

y=1875{0<x<0544}

0.275 , -
¥=—ors ¥+ 2068 {0544 <x <1317} #

y=16 {1317 <x<2.658}

0.245 - =
y= g x+ 1837 {2658 <x < 5.402}

0245
Y= orqu

x —0.237{2.658 <x < 5402}

BRI R I R

Para realizar las funciones se utiliza una herramienta online que permite dibujar dichas funciones por
trozos [25].

Estas funciones fueron calculadas a partir de las dimensiones, en metros, del semi-ala. Para colocar
todas las funciones de forma en las variables de integracion, se realiza un cambio de variables,
obteniendo las siguientes funciones:

co(y) = 1,875 {0 <y < 0,544}

0,275
c(y) =— 0773 T 2068 {0,544 <y < 1,317}
c,(y) =16 {1,317 < y < 2,658}

0,245
c3(y) = — 57az) T 1837 {2,658 < y < 5,402}
0,245
c(y) = y—0237 {2,658 <y < 5,402}

2,744

Una vez obtenidas las funciones se procede a hacer la integral, obteniendo los siguientes resultados:
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b
2 (2
MAC =—f c?dy

s
2 0,544 1,317 2,658 0 5,402 5,402
[ woras [ aores [ aorars [ aora- [ awrie)
0 0,544 1,317 2,658 2,658
_ 2 (0544 2 1,317 (0,275 2 2,685 2
cam = 2{[2*(1,8757dy + [121] (- 22y +2,068 ) dy+ [rrr (16)dy +
5402 (0,245 0,245 2 _
Lo (~ 5=y +1,837 — 2222y + 0,237 dy} = 1,5525 [m]

Siendo S = 16,452 [m?]

MAC = 1,5525 [m]

El centro aerodinamico de un ala se define como el punto geométrico donde los momentos son
constantes, es decir, al variar el angulo de ataque se mantiene constante. Para la definicion de todo el
ala, lo primero es conocer la posicion en la que se encuentra el borde de ataque de la MAC. Esto se
define en el siguiente sistema de referencia, el mismo que se usa en la obtencion de la MAC,
realizando el cambio de variable.

El célculo de P se realiza sustituyendo el valor de la MAC en la ecuacion de la recta, siendo esta la
siguiente: (Con esto se consigue una de las dos coordenadas).

0245 . 0245
27447 T 2.744

f)=- y+0,237  Con f(y) = MAC

0,245
2,744

0,245
y +1,837 —

274z 0237 = 15525

yp, = 2,9204 [m]
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Para calcular la otra coordenada se necesita solo la recta de la parte superior, definida a trozos, con
esto se obtiene:

0,245
2,744

(y)=— y + 1,837 Siendoy = 2,9204

0,245
2,744

c;(y) = — 2,9204 + 1,837

=025 04+ 1837
P T Ty Tan ’

xp, = 1,576 [m]

Una vez calculada la posicion de P1 ya se conoce la posicién del borde de ataque desde el cual se
define la posicion del centro aerodinamico. Antes de calcular la posicion, se procede a realizar un
segundo cambio del sistema de referencia para que éste coincida con Ansys. Para esto, se define el
siguiente sistema de referencia:

Una vez definido esto, se pueden calcular las nuevas coordenadas del punto P; ya que la distancia de
la cuerda en el encastre del ala ya es conocida, siendo esta distancia de 1,875 [m], por lo tanto las
coordenadas, en dos dimensiones, del punto P son:

Xp,¢p = 1,875 — 1,576 = 0,29875 [m]
Xp, o = 0,29875 [m]

Zp op = 2,9204 [m]
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Asi, para el sistema de tres dimensiones se obtienen las siguientes coordenadas del centro

aerodinamico:

Donde:

= 0,29875 + ¢ - %MAC [m]

XcAansys
Ycaansys = 0 [m]

= 2,9204 [m]

ZCAansys

¢ Cuerda Media Aerodinamica.
%MAC Porcentaje de la MAC, siendo en c¢/4 el 25%.

Xcavsys POSICION en Sistema de referencia de ANSYS del Centro Aerodinamico “x”.

Ycaansys Posicion en Sistema de referencia de ANSYS del Centro Aerodindmico “y”.

Zca,ysys Posicion en Sistema de referencia de ANSYS del Centro Aerodinamico “z”.
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ANEXO V
Calculo de la distribucion de incidencia o calado del ala

Para el célculo de la distribucion del calado o incidencia en el ala se va a suponer que se comporta
como una distribucion lineal con la envergadura de la aeronave.

Los datos que da el fabricante de la aeronave son referenciados al encastre y a la punta del ala y son
los siguientes:

e Encastre > 2 grados
e Puntadel ala - -1 grado

Con estos datos se puede obtener una distribucion lineal. En la imagen inferior se puede ver la
referencia tomada, desde el eje de simetria de la aeronave.

Para la obtencidn de la distribucion lineal, se utiliza el sistema de referencia del Anexo 1V, en el cual
se calcula un punto P; el cual tiene las siguientes coordenadas:

xp, = 1,576 [m]
yp, = 2,9204 [m]

Realizando la interpolacion lineal entre el origen de coordenadas (eje de simetria del avion) y la semi-
envergadura se obtiene la siguiente ecuacion:

iw =—0,6175y + 2,3359 {0,544 <y <5,402}

Para ser rigurosos en el calculo de la incidencia de la aeronave es necesario conocer la incidencia en
la posicion en la que se encuentra la MAC.

En este caso la posicion en la que se encuentra la MAC del ala es la posicion de P1, que es el lugar
donde se encuentra el borde de ataque de la MAC.
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Para calcular la incidencia sélo hay que sustituir el valor en la ecuacion que se calcul6 anteriormente.

Con esto se obtiene lo siguiente:

i, = —0,6175y + 2,3359

0,6175yp, + 2,3359 = —0,6175 - 2,9204 + 2,3359 = 0,532 [?]

Iy
i, = 0,532 [2] = 0,009285 [Rad]

i,y = 0,009285 [Rad]
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ANEXO VI
Hojas de Impresién Programa Carga y Centrado V1.21a.

Las hojas que puede imprimir el programa son las siguientes:

Grafico Carga y Centrado PA28

Matricula EC-DEC
Salda 1220
Fecha 1808/2016

Datos Usados

PIC: 75 Hg Co-PIC. none
Passl: none Pass2: nare
Equipaje: [ Kg Depositoe: 45 Gal

Carga y Centrado PA23

2700
2800
2500 L
2400 >
2300 o
2200
2100 i
o 2000 u
d_ﬂ 1900
1200
1700
1600
1500
1400
1300
1200
1100
51 82 83 84 85 &6 &7 8B B W0 M 42 53 44
C.G Poaician
Tabla de Calcule (Despegue)
Weight Datum
[Libras) (Pulgadzs)
Pezn en Vacin 1530 irh
Filote y Copiloto 165,35 805
Paeajerpe (fciantoz Traesrce) 0.00 1181
Combustible (Max 48 (3]) Z2E8.00 95.0
Enuipaje (Max 200 Lb) 0.00 142.8
Peso en Rampa v
[2E58Lbe HORMAL, 2132Lbe Uiy} A3 958
Comhustible Gastado
(Puesta en Maicha y Fiodaie) 3 .0
Peso al Despeguc -
[2E58Lbe HORMAL, 2132 Lke Uiy} 25,35 8%
Dt schusizsdas s fecha d=: ZR0E201E
Firma del Pilzta;
Real Aareslub de Zaragoza (ATQ-014)
Craado ¢ Disetardao por David Femandez Walero w1 21a

Tiempo de Voelo: 01:00
Consumo Medin: 3 GFH

m— | imite TG
+ Take-cffC.G
*  Landing-C.G

Momant
(Libras"Fulgadas)
139128
1331042
0.00

Z7350,00

0.00

17979542

179035,42
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Tabla de Caleulo {Atemizaje)
Weight Draltum Moment
[Librze) {Pulgad=e) {Libra="Pulgadas)
Pese en Vacio 1590 875 139125
Filote y Copiloto 165,35 25 1331042
Pasajeros (fsienlos Trassos) 0.00 1181 0,00
Combustible (M 48 Gal) 240,00 95.0 Z2300,00
Equipaje {Max 200 L) 0.00 1428 0,00
Feso en Rampa o 7
(2558, bs NORMAL, 2138LEs Utiity) 1935.35 o782 72342
Combustible Gastado
[Puesta en Marcha y Aodae) 8 5.0 -750
198735 8779 174475 42

FPeso al Despegus
(2558 bs HORMAL, 2138Lka Utiity)

Dalo= actusizadas o fecha de: 28052006

Real farca Ul e Zaragoza (ATO-014)

“raadn y Disafado por David Femandsz Valera w1.21a

Firma del P lzta:

71



Universidad . o . .
Zaragoza Grado en ingenieria de tecnologias industriales

1542

ANEXO VII
Manual de usuario Carga y Centrado V1.21a

En este anexo se puede encontrar el manual de uso para el programa desarrollado en la version 1.21a.
El formato de este manual ha sufrido modificaciones para incluirlo como anexo.

MANUAL DE
INSTRUCCIONES

Carga y Centrado V1.21a

Programa para la mejora de la seguridad aérea en las operaciones de aviacién ligera.

David Fernandez Valero

davidferval30@gmail.com

72



G Universidad ] ] ) )
Al Zaragoza Grado en ingenieria de tecnologias industriales
INDICE
B I | T L o T OO
R | = = =T T O
3.  Usogeneral del programa [USUAMOS). ... s ismssssss s s smsasssssss s sssssamsns
4. Uso general del programa [Administradores)..... e s
4.1 Sistemna de Creacion de GErOMaVES! . s e s e ss s s s sra s
4.1.1 Ejemiplo de creacion de aesronave (Piper PA28 18500 .. venrerrsmneserrssassensas
4.2  Sistema de Modificacion de ABMONAVES ... s s
4.2.1 Ejemplo de modificacion de avidn (Matricula EC-ZDS) v vrneranermmsssesrasinssensas
4.3 Sisterma de Eliminacion de ASIONAVES ..o e s rses s e sesss s ssss s ss s ssamsas
4.3.1 Ejemplo de Eliminacidn de avion {Matricula EC-ZDS) .oovevieiemecensssnsssnes e
4.4 Cambio de CONTIASEME st sne st esssnesseseessessansas essensessensamsessensa s ssansas
TR L1 1=t LA B0 (= = o O
T - [ 5SS

73



Universidad . o . .
Zaragoza Grado en ingenieria de tecnologias industriales

1542

1. Introduccion

Este programa fue creado con la intencién de facilitar a los pilotos, de una forma rapida y sencilla, el
calculo del centro de gravedad de la aeronave.

Este método es una forma de verificar los resultados obtenidos a mano. En ningun lugar dicho
programa sustituye a los métodos tradicionales calculados directamente mediante el método
expresado en el libro de la aeronave.

Dicho programa también dispone las opciones de administracién basica para su funcionamiento,
como es por ejemplo modificar los valores de la tabla de carga y centrado, con lo que podemos
mantener actualizado el peso de la aeronave. También incluye la opcion de crear distintos tipos de
aeronaves, siempre y cuando cumplan unos requisitos minimos para la misma, los cuales se definen
en los siguientes apartados.

El programa también permite obtener dichos datos de forma impresa. Estas hojas que podemos
imprimir son necesarias por cada vuelo que se realice, ya que las condiciones de operacion pueden
cambiar. El objetivo de esto es aumentar la seguridad de la operacion.

NOTA: Todos los valores tienen que ser obligatoriamente contrastados mediante el método
tradicional y verificar que se cumplen las condiciones de operacion.

2. Instalaciéon

Se instala como un programa convencional, al igual que otros muchos dispone de una interfaz de
forma amigable con la que podemos elegir la ubicacion del mismo. Este instalador también permite
descargar los datos necesarios para su ejecucion, como son .NET y algunos otros.

Una vez instalado tenemos que activar el programa mediante la licencia, para lo que solo necesario
ejecutar el fichero que tiene el nombre “LicenciaWindows.exe” y hacer click en Instalar.

Cuando ejecutemos por primera vez el programa, este incluye un par de aviones los cuales fueron
creados a modo de ejemplo.

3. Uso general del Programa (Usuarios).
Para empezar a trabajar con este programa es necesario que creemos la aeronave que vamos a usar,
para esto podemos consultar la seccion de “Crear Aeronave”, en este manual.

Con la aeronave creada, ya sea de las que vienen por defecto o0 alguna que creemos, solo tenemos que

elegir el avidn para el que deseamos hacer la carga y centrado, este puede estar incluido en la lista o
en el desplegable (varia en funcidn de nimero de aviones que tengamos creados).
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Cuando tengamos seleccionado el avién, podemos dar en continuar.

3% Cargay Centrado v1.21a

o . .
Bienvenido

Real Aeroclub de Zaragoza (E-ATO-014)

(®) EC-DKC —> PAZ8
(") EC-AKC —> PA28 Warrior

Continuar ...

- o N

Selecciona el Avidn y Pulsa Continuar:

About me

En la ventana que se muestra a continuacion es donde introducimos todos los valores necesario para

el calculo.
EC-DKC
Rellena los datos y Pulsa Continuar:
Hora de Salida (2): hh:mnI VAT
I Piloto Copiloto
Datos Usados Para los Calculos Kg » Ka
Datos Avién Pasajero \
Ident OACI- PA28 Ka |y Kg
Matricula: EC-DKC / [ i
Piloto y Copiloto "‘
Pilota: NONE
Copiloto: NONE | \ I
- Combustible (MAX 48 Gal) “a
Pasajero1: NONE iDai
g Al Despegue: Gal Equipaic
Pasajero2: NONE II Equipaje minima (10 Kg)
Tiempo de Yuelo: hh:mm
Total: 10 Ka
Equipaje Lbs/Gal: 6.0 A
Total: 10 Kg Calculos realizados con 6,0Lbs/Gal " I
I
Combustible Usado 8 GPH ! E |
HieseqteGE Usar Comas Como Decimal N T L
Al Atemizaje: NONE
Atras Continuar...

En la seccion de visualizacion de los datos que se encuentra en la izquierda de la imagen podemos
ver de forma resumida los distintos valores que tenemos introducidos.

También podemos introducir de forma opcional la Hora en zuld, la cual se encuentra en la parte

superior del mismo.
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En la parte de visualizacion del avion podemos ver que solo tenemos que introducir los distintos
valores gque necesitemos, siempre todos en KG y usando los puntos como decimales.

También tenemos una seccion de los datos del vuelo, donde introducimos el combustible que
tenemos y el tiempo de vuelo, para obtener los valores tanto al despegue como al aterrizaje.

En esta seccion tenemos la posibilidad de cambiar las libras por galén, que se usan para el céalculo
de peso del combustible.

En la seccion de equipaje podemos introducir los kilos que Ilevemos en el mismo. Este valor siempre
tiene que estar, por el equipaje minimo que tenemos configurado en el avion ya que por lo general se
llevan distintas cosas para el mismo, como puede ser calzos, aceite, la barra para mover el avion,
chalecos, etc.

NOTA: Este equipaje por defecto es el que tenemos en la configuracion. Si queremos
cambiar el mismo, es necesario deseleccionar la pestafia de equipaje minimo. Por ejemplo si
el equipaje minimo que llevamos es 10Kg lo minimo que podemos introducir es de una cifra
superior a los 10Kg que tenemos configurados.

Una vez rellenados todos los datos podemos continuar y obtendremos los valores calculados.

NOTA: Los datos minimos que tenemos que introducir es: Peso del piloto, Combustible y
tiempo de Vuelo.

En la seccion de la gréafica tenemos lo siguiente:

3 Gréfica EC-DKC
Ident OACI: PA28 Cargay Centrado PA28
Matricula: EC-DKC
2700 =— | imite C.G
Hora (£): 10:00 2600 + Teke-off CG
2500 P * Landing-C.G
Datos Calculados 2400 5
Despegue Atemizaje 2300 ~
C.G: 88.55 C.G: 83.40 2200
2100 — n
Peso: 2057.39 Peso: 2009.39 o 2000 =
nﬂ 1900
1800
1700
Imprimir 1600
1500
1400
Ver Tabla de Célculos Despegue 1300
1200
Ver Tabla de Célculos Atemizaje 1100

1 82 83 84 85 86 &7 88 89 50 91 92 53 84

Vista Preliminar C.G Posicion

Aras Datos actualizados a fecha de: 23/10/2017

En esta seccion tenemos los datos generales de la aeronave, y todos los datos calculados de forma
precisa, en las distintas tablas, tanto al aterrizaje como al despegue y los limites del centro de
gravedad.

Podemos ver las distintas tablas que calculamos con el programa, tanto al aterrizaje como al despegue.
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= Valores Calculados (Despegue)
Tabla de Calcule (Despegue)
Weight Datum Moment
{Libras) {Pulgadas) (Libraz*Pulgadas)
Peso en Vacio 1590 875 139125
Piloto y Copiloto 165,35 80.5 1331042
Pasajeros (Asientos Traseros) 0,00 1181 0,00
Combustible {Max 48 Gal) 288,00 95.0 27360,00
Equipaje (Max 200 Lb) 2208 142.8 314820
Peso en Rampa )
(2558Lbs NORMAL, 2138Lbs Utility) 2065.39 Be.58 182943.62
Combustible Gastado
(Puesta en Marcha y Rodaje) 3 95.0 -760
Peso al Despegue 2057.39 88.55 18218362

(2550Lbs NORMAL, 2130Lbs Lility)

Datos actualizados a fecha de: Z3MW2017

También podemos imprimir los resultados y llevarlos con nosotros en el avidn, al igual que podemos
ver una vista preliminar de los mismos.

NOTA: En la tabla del aterrizaje hay que tener en cuenta que el PESO EN RAMPA, seria la
posicion EXACTA del CENTRO DE GRAVEDAD en el momento justo de tomar. Como
podemos observar en la gréfica, tenemos el punto del Despegue, que se realizé suponiendo
gue estamos en un aeropuerto distinto al del despegue y tengamos los datos al despegue a la
hora de volver al aeropuerto base. Por ejemplo: Si vamos LEZG - LECU > LEZG en LECU
no tenemos el programa, pero si llevamos lo papeles impresos y NO REPOSTAMOS,
tenemos la graficada la posicion al Despegue de LECU > LEZG.

En el programa, en cualquier momento podemos volver atras y realizar modificaciones para obtener
de nuevo todos los calculos, sin perder la informacion ya introducida.

Otra cosa a destacar es que tenemos en la parte inferior de la grafica la fecha de la Gltima actualizacion
de los datos. Esta informacion es de vital importancia, ya que si los datos no estan actualizados,
cometeriamos errores considerables. Esto puede ser, por ejemplo, que en mantenimiento nos vuelvan
a calcular el peso en vacio de avidn, este dato se tiene que modificar desde las opciones. (Para mas
informacion, consultar la seccion de “Modificacion de acronaves”).

4. Uso general del programa (Administradores)

En estos apartados explicaremos las partes de gestion del programa, tanto como para la modificacion
de las distintas caracteristicas del mismo como para la creacion y gestion del sistema.
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Los valores por defecto para acceder a esta seccién (usuario y contrasefia) son los siguientes, siempre
y cuando no se cambien.

Usuario: admin
Pass: 1234

4.1 Sistema de Creacién de aeronaves:
Para realizar una aeronave desde cero es necesario conocer todos los datos del fabricante. Si no
disponemos de ellos, los podemos calcular mediante operaciones matematicas.

El sistema de creacion de aeronaves es muy sencillo, ya que dispone de una interfaz que te guia en el
proceso.

A continuacion, veremos un ejemplo practico para la creacidn de una Piper Pa28 de 185Cv.
4.1.1 Ejemplo de creacién de aeronave (Piper PA28 185Cv)

En primer lugar nos dirigimos a la seccién principal del programa, y nos dirigimos a la parte superior
del mismo. Como podemos ver en la imagen inferior.

3% CargayCentradovi2la - © Verificacion
Bienve n_IdO Gestor de Opciones
Real Aeroclub de Zaragoza (E-ATO-014) .. .
Administracion

Selecciona el Avian y Pulsa Continuar:

Usuario —=
(@) EC-DKC —» PA28

() EC-AKC —> PA2S Warrior Contrasefia >

Default —> admin/1234

Aceptar

Continuar ..

Salir Salir
About me

Entrando en esta seccion nos encontramos en el panel de la administracién del sistema, el cual la
contrasefia por defecto es:

Usuario: admin
Pass: 1234

NOTA: Si nunca se ha cambiado la contrasefia, al equivocarnos obtendremos un mensaje de
advertencia con el usuario y contrasefia por defecto. Esto lo podemos ver en la imagen
superior.

Una vez dentro del sistema de gestion de opciones veremos una pantalla con estas caracteristicas,

donde podemos realizar tareas de mantenimiento o creacion de aeronaves. En este caso hacemos click
en la seccion del “Asistente de creacion de aviones”.
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Opciones
Créditos

Opciones de Administracion

Gestion de los Aviones

Asistente de Creacion de Aviones >

Asistente de Modificacion de Aviones Exstentes
Asisterte Himinacion de Aviones

Cambiar Contraseria Administracion
Seleccion de Ildioma (INOP)

Idioma |Espariol ] Ok

Cemar

Licencia Valida para —= Real Aeroclub de Zaragoza .

Una vez estemos dentro del asistente veremos una imagen similar a la inferior.

Seleccion de Tipo

Asistente de Creacion de Aviones
Selecciona el Tipo de Asronave

Caracteristicas de la Aeronave
Tipo Motor: Monomotor
Depdsitos: 2 En las Alas
Equipaje: Una estacian
Plazas: 4

Mas Informacidn

Caracteristicas de la Aeronave
Tipo Motor: Bimotor

Ejiempla: PAZS

Depdsitos: 6
Equipaje: Tres estaciones
Plazas: 46 6
Ejemplo: C310
Salir Continuar

En esta ventana tenemos la configuracién posible del tipo de avién que queremos crear, ya que este
tiene que cumplir unas caracteristicas como las descritas en el tipo de aeronave. Si hacemos click en
“Mas informacion”, obtenemos la informacion relevante sobre ese tipo de aeronave.

NOTA: Algunas caracteristicas de este programa no estan todavia disponibles en la version
actual.

Una vez seleccionado el tipo de aeronave, y haciendo click en continuar, pasaremos a la siguiente
ventana, donde podemos introducir la siguiente informacion:
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Asistente de Creacidn

Asistente de Creacion de Aviones

El Azistenta de creacitn de aviones ectd disefiado para monomotores de 4 plazas con 2 depdsitos de combustible

Mombre Del Avion — EC-ZD5 —» PAZE {30 Caracteres Maximo)
Ejemplo: EC-AKC —= PAZS
Datos Awion
Matricula —> |EC-ZD5 Ejemplo: EC-AKC
Identificativo OACI —> FAZS Ejemplo: PAZE
Combustible Maximo Usable —> 50 {En Galones)
Consumo Medio en GPH — |10 {En Galones Por Hora)
Atras Siguiente

En el apartado de “Nombre del Avion” se colocara un nombre gue nos ayude a identificar el tipo de
avion que estamos creando.

En “Datos del avién”, tenemos informacion relevante sobre el aeronave a crear, aqui solo tenemos
que introducir todos los datos y hacer click en continuar.

En la imagen inferior podemos ver todos los datos que son necesarios para el calculo del centro de
gravedad.
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Equipaje Maximo en LIBRAS —>

Libras por Galon — 60 |va

coml

Asistente de Creacion
Modelo de Tabla de Calculo
Weight Datum Moment
{Libras) {Pulgadas) (Libras*Pulgadas)
Peso en Vacio l:l
Pilote y Copilote None None
Pasajeros (Asientos Traseros) MNone Mone
Combustible (Max 50 Gal) MNone Mone
Equipaje (Max NONE Lb) None None
Peso en Rampa MNone Mone Mone
Combustible Gastado
(Puesta en Marcha y Rodaje) NONE
Peso al Despegue None None None
Otros Datos ra

Debido a que llevamos un equipaje minimo en el avién, como pueden ser
los calzos, cuerdas, aceite de reserva, etc.

Equipaje Minimo —>

(EnKG)

Atrds

Usar Comas Como Decimal Siguiente

Esta ventana esta dividida en 2 secciones principales. La primera seccion es donde tenemos que
colocar todos los datos referentes a la geometria del avidn y sus caracteristicas fisicas (Seccion ROJA)
y la segunda seccidn es de caracter opcional, ya que nos fija el equipaje minimo que podemos llevar

en el avion (Seccién AZUL).

Una vez introducidos todos los datos como vemos en la siguiente imagen hacemos click en continuar
(ANTES LEER NOTAS DEL MANUAL, debajo de la imagen).

Maximos y Minimos
Estos valores comesponden al intervalo que se muestra en la
gréfica. Son necesarios introduciios antes de dar los puntos

P PN —
Limite X Minimo —>
Limite Y Maximo —>

Limite Y Minimo —>

Actualizar Valores
Usar ndmerss en teros
Puntos
Posicién CG — (En Puigadas)
Peso —> (EnLibras)
Guardar Punto 1
Usar Ca
Serie de Puntos
Purto 1 none Punto 11 none Furto 21 none
Purto 2 none Punto 12 none Purto 22 none

Purto 3 none Punto 13 none Purto 23 none
Purto 4 none Punto 14 none Purto 24 none
Punto 5 none Punto 15 none Furto 25 none
Purto € none Punto 16 none Furto 26 none
Purto 7 none Punto 17 none Furto 27 none
Purto 8 none Punto 18 none Furto 28 none
Purto 9 none Punto 19 none Furto 29 none
Purto 10 none Punto 20 none Purto 30 none

Borrar Grafica

Asistente de Creacion

Carga y Centrado

= Limite C.G

Siguiente
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NOTA: Antes de empezar a introducir todos los datos necesarios, mi consejo es coger el
manual del avién y obtener las coordenadas de la gréfica de carga y centrado dividiendo la
seccion en 30 puntos, y anotar las coordenadas en un papel para evitar confusiones.

NOTA: Una de las cosas que mas podemos destacar es que en la seccion de la gréfica, es
necesario introducir 30 puntos, al igual que los limites de la misma. En esta seccion es
imposible retroceder, ya que perderiamos todos los puntos introducidos hasta el momento.
Mi consejo es terminar la gréfica y luego proceder a modificar algln valor de los restantes.

NOTA: En la grafica no podemos borrar ningln punto ya introducido, si nos equivocamos
en alguno tenemos que empezar desde el principio. Mi consejo es apuntarse primero todos
los valores para distribuir de forma uniforme todos los valores de la gréfica, al igual que
tenerlos apuntado aparte en una hoja, para evitar equivocaciones.

Lo primero que tenemos que fijar en esta ventana son los limites del centro de gravedad, en este caso
vamos a seguir paso a paso la generacion de la grafica, siendo este uno de los procesos mas costosos
de la creacion de aeronaves.

En la imagen inferior podemos ver la gréfica de carga y centrado que nos da el manual del avion
(PA28).
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Como podemos ver la grafica no esté en ejes cartesianos (formando 90 grados), esto no es problema,
ya gque podemos crear una grafica en ejes cartesianos, anotando las coordenadas en el orden correcto
(sentido de las agujas del reloj)

Antes de comenzar a introducir ningun valor, la mejor préctica es dividir de forma homogénea la
grafica en 30 puntos, ya que estos son necesarios para definir correctamente la gréfica.

En la imagen inferior podemos ver los 30 puntos seccionados para la creacion de dicha gréfica en el

programa. En la tabla inferior podemos ver los puntos seleccionados para este ejemplo. Notese que
el punto 1y el 30 tienen que ser el mismo punto para que la grafica permanezca cerrada.
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En este caso, para los limites superiores e inferiores los valores escogidos son los siguientes:

Limite X Maximo 94 Pulgadas
Limite X Minimo 81 Pulgadas
Limite Y Maximo 2700 |Libras
Limite Y Minimo 1100 |Libras

il Zaragoza Grado en ingenieria de tecnologias industriales
Punto | X (Pulgadas) |Y (LBS)
1 82 1200
2 82 1300
3 82 1400
4 82 1500
5 82 1600
6 82 1700
7 82 1800
8 82 1900
9 82 2050
10 83 2125
11 84 2200
12 85 2280
13 86,5 2400
14 88,5 2550
15 90 2550
16 91 2550
17 92 2500
18 93 2550
19 93 2300
20 93 2000
21 93 1700
22 93 1500
23 93 1200
24 91 1200
25 89 1200
26 87 1200
27 86 1200
28 85 1200
29 83 1200
30 82 1200
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Una vez obtenidos todos los valores podemos comenzar a introducirlos en el programa para la
generacion de la grafica de carga y centrado.

LO PRIMERO-> Introducir los limites y dar a actualizar los valores.

Asistente de Creacion

Maximos y Minimos

Estos valores comesponden al intervalo que se muestra en la Carga y Centrado
arifica. Son necesarios introduciios antes de dar los puntos
Limite X Maximo —> 34 = Limite C.G
Limite X Minimo —> 81
Limite Y Maximo —> 2700
Limite Y Minime —> 1100
Puntos:
Posicién CG —>
Peso —> {En Libras)
Guardar Punto 1
Serie de Puntos
Furto 1 none Funto 11 none Furto 21 none
Purtte 2 none Funto 12 none Furto 22 none
Purte 3 none Funto 13 none Furto 23 none
Purtto 4 none Funto 14 none Furto 24 none
Purto 5 none Punto 15 none Purto 25 none
Purto 6 none Punto 16 none Purto 26 none
Purto 7 none Punto 17 none Purto 27 none
Purto 8 none Punto 18 none Purto 28 none
Purto 3 none Punto 19 none Purto 29 none
Purto 10 none Funto 20 none Furto 30 none
Atrds Siguisnts

Borrar Gréfica

Una vez realizado esto podemos comenzar a introducir los valores uno por uno. También podemos
observar los puntos que llevamos introducidos y la forma que va tomando la grafica.

Asistente de Creacién

Maximos y Minimos
Estos valores comesponden dl intervalo que se muesira enla Carga y Centrado
grfica. Son necesanos ntroducitos antes de dar los purtos

Limite X Maximo —> 34 — Limite C.G
Limite X Minimo —> 81
Limite Y Maximo —> 2700
Limite Y Minimo —> 1100
Actualizar Valores:
Usz
Puntos
Posicién CG — 82
Peso —> |1200] (En Libras)
Guardar Punto 1
Serie de Puntos =
Purto 1 none Purto 11 none Punto 21 none
Purto 2 none Punto 12 none Punto 22 none
Purto 3 none Punto 13 none Punto 23 none
Purto 4 none Punto 14 none Punto 24 none
Punto 5 none Punto 15 none Punto 25 none
Punto 6 none Punto 16 none Punto 26 none
Punto 7 none Punto 17 none Punto 27 none
Punto 8 none Punto 18 none Punto 28 none
Punto 9 none Punto 19 none Punto 25 none
Punto 10 none Punto 20 none Punto 30 none
Mirds Siguierte

Bomrar Gréfica

Para guardar el punto introducido es necesario hacer click en el boton de “guardar punto”.
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Asistente de Creacion

Maximos y Minimos
Estos valores comesponden al intervalo que se muestra en la Carga y Centrado
gréfica. Son necesarios introducirlos artes de dar los puntos.

Limite X Maximo —> |94 2700 — Limite C.G
L L 2600:
Limite X Minimo —> |81 2500
Limite Y Maximo —> 2700 2400
Limite Y Minimo —> [1100 2300
2200
Actualizar Valores 2100
2000
2 1900
Punt: o
o= 1800
Posicién CG —> || (En Pu 1700
Peso —> {En Libras) 1600
1500
Guardar Punto 2 1400
Serie de Puntos 1300
Punto 1 82:1200 Purto 11 nong Purto 21 none 1200
Purto 2 none Purto 12 none Punto 22 none 1100
Purto 3 none Purto 13 none Purto 23 none 81 82 83 @84 @ 2 87 88 8 %0 5 92 93
Purto 4 none Purto 14 none Purto 24 none .
Purto 5 none Purto 15 none Purto 25 none C.G Posicién
Purto & none Purto 16 none Purto 26 none
Purto 7 none Purto 17 none Purto 27 none
Furtto & none Purto 18 none Purto 28 none
FPurto § none Purto 19 none Purto 23 none
Punte 10 none Punto 20 none Punto 30 none
Atrds Siguisnts
Bomrar Grafica

Esta operacion la realizaremos de uno en uno hasta tener terminada la gréafica, a continuacién se
mostraran algunas imagenes del proceso.

Asistente de Creacion

Maximos y Minimos
Estos valores comesponden al intervalo que se muestra en la Carga y Centrado
grdfica. Son necesarios intreducirlos antes de dar los puntos.

Limite X Maximo —> 94 2700 — Limite C.G
- - 2600
Limite X Minimo —> 81 2500
Limite Y Méximo —> 2700 2400
Limite Y Minimo —> 1100 2300
2200
Actuglizar Valores 2100
2000
£ 1000
Punt. &
o= 1800
Posicién CG — || 1700
s 1600
1500
Guardar Punto 5 1400
Serie de Puntos L= 1300
0
Punto 1 82:1200 Punto 11 none Punto 21 none 1201
Punto 2 82:1300 Funte 12 nene Funte 22 nene 1100
Funto 3 82:1400 Punto 13 nane Punto 23 nane 81 8 83 84 85 8 8 88 83 90 91 92 9
Funto 4 82:1500 Funte 14 nene Funto 24 nene X
Funte 5 nene Funte 15 nene Funte 25 nene C.G Posicién
Funto § nene Funte 16 nene Funto 26 nene
Funta 7 none Funto 17 none Funto 27 none
Funta & nons Funto 18 none Funto 28 none
Funta § nons Funto 13 none Funto 23 none
Punto 10 none Punto 20 none Punto 30 none
Mras Siguiente
Borrar Gréfica
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Serie de Puntos

Purto 1 82:1200
Purto 2 82:1300
Purto 3 82:1400
Purto 4 82:1500
Purta 5 82:1600
Purto 6 82:1700
Purto 7 82:1800
Purto 8 82:1500
Purto 9 82:2050
Purto 10 83:2125

Serie de Puntos

Purto 1 82:1200
Punito 2 82:1300
Punto 3 82:1400
Punto 4 82:1500
Punto 5 82:1600
Punto 6 82:1700
Punto 7 82:1800
Purto 8 82:1900
Purto 9 82:2050
Punio 10 83:2125

Serie de Puntos

Punto 1 82:1200
Punto 2 82:1300
Punto 3 82:1400
Punto 4 82:1500
Purto 5 82:1600
Punto 6 82:1700
Punto 7 82:1800
Punto 8 82:1300
Purto 9 82:2050
Punto 10 832125

Maximos y Minimos
Estos valores comesponden al intervalo que se muestra en la
arifica. Son necesarios introduciros antes de darlos puntos
Limite X Maximo —> |54
Limite X Minimo —> 21
Limite Y Maximo —> | 2700
Limite Y Minimo —> 1100

Actualizar Valores

Posicion CG —> |
Peso —

{En Libras)

Guardar Punto 12

Us:

Punto 11 84:2200
Punte 12 none
Purto 13 none
Purto 14 none
Purto 15 none
Punto 16 none
Purte 17 none
Purto 18 none
Purto 13 none
Punto 20 none

Punto 21 none
Punte 22 none
Purto 23 none
Purto 24 none
Purto 25 none
Punto 26 none
Purte 27 none
Purto 28 none
Purto 23 none
Punto 30 none

Borrar Gréfica

Maximos y Minimos
Estos valores comesponden al intervalo que se muestra en la
gréfica. Son necesarios introduciros antes de dar los puntos.
Limite X Maximo —> 54
Limite X Minimo —> |21
Limite Y Maximo —> | 2700
Limite Y Minimo —> |1100

Actualizar Valores

Posicion CG —

Peso —> {En Libras)

Guardar Punto 19

Us:

Purto 11 84:2200
Purto 12 85:2280
Furto 13 86.5:2400
Purto 14 88.5:2550
Purto 15 90:2550
Purto 16 91:2550
Purto 17 92:2550
Furto 18 93:2550
Furto 19 none
PFurto 20 none

Punto 21 none
Punto 22 none
Purto 23 none
Purto 24 nane
Purto 25 none
Purto 26 none
Purto 27 none
Purto 28 none
Punto 29 none
Punto 30 none

Bomrar Gréfica

Mzximos y Minimos
Estos valores comesponden al intervalo que se muestra enla
gréfica. Son necesarios introduciios antss de dar los puntos
Limite X Méximo —> 34
Limite X Minimo —> 81
Limite Y Maximo —> 2700

Limite Y Minimo —> 1100

Actualizar Valores
Posicion CG —> (EnFu
Peso —> (En Libras)
Guardar Punto 25
Us
Punto 11 84:2200 Punto 21 93:1700

Punto 12 85:2280
Punto 13 86.5:2400
Punto 14 88 5:2550
Punto 15 90:2550
Punto 16 §1:2550
Punto 17 92:2550
Punto 18 93:2550
Punto 19 93:2300
Punto 20 93:2000

Punto 22 93:1500
Punto 23 93:1200
Purto 24 91:1200
Purto 25 none
Punto 26 none
Purte 27 none
Purto 28 none
Purto 29 none
Punto 30 none

Borrar Gréfica

Asistente de Creacion

2700

Carga y Cenftrado

2600

2500
2400

2300

21004—

2000
1900

Peso

1800

1700

1600

1500
1400

1300
1200

1100

81 82

Asistente de Creacion

83 24 B85 B & 83 &

C.G Posicién

Carga y Centrado

90 91 92 93 94

2700
2600

2500
2400

2300

2200

2100 i

2000
1800

Peso

1800

1700
1600

1500
1400

1300

1200
1100

81 82

Asistente de Creacién

2700

83 84 85 86 87

C.G Posicién

Carga y Centrado

2600

2500

2400
2300

2200

2100+—
2000

Pasa

1800
1800

1700
1600

1500

1400
1300

1200
1100

B1 8 83 B84 85 86 87 83 83 90 9

92 93 WM

C.G Posicién

88 89 90 91 92 93 WM

— Limite C.G

Siguiente

=— |imite C.G

Siguiente

— Limite C.G

Siguiente
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Asistente de Creacion

Maximos y Minimos
Estos valores comssponden l intervalo que s musstra en la Carga y Gentrado
gréfica. Son necesarios infroducitos artes de dar los puntos

Limite X Maximo —> |34 2700 — Limite C.G
o . 2600
Limite X Minimo —> 81 2500 -
Limite Y Maximo —> 2700 2400 L
L 2300 ~
Limite Y Minimo —> 1100
2200
Actualizar Val
izar Valores 2100 —
T 2000
7 1900
Punts o
o 1800
Posicién CG —> 1700
P 1600
1500
1400
Serie de Puntos Usar Comas Como Decmal 1200
0
Purto 1 82:1200 Purto 11 84:2200 Punto 21 93:1700 1201
Punto 2 821300 Punio 12 852280 Funto 22 93.1500 1100
Purto 3 82:1400 Purto 13 86,5:2400 Punto 23 93:1200 81 82 83 B4 B85 86 87 88 89 90 H 92 93 94
Punto 4 821500 Punio 14 88.5:2550 Punto 24 91:1200 )
Funto 5 821600 Funto 15 902550 Funto 25 231200 C.G Posicién
Purto 6 82:1700 Purto 16 91:2550 Punto 26 87:1200
Punto 7 821800 Punio 17 322550 Punto 27 86.1200
Purto 8 82:19500 Purto 18 93:2550 Punto 28 85:1200
Punto 9 822050 Punto 19 332300 Punto 29 831200
Purto 10 83:2125 Purto 20 93:2000 Punto 30 82:1200
Atrds Siguierte
Borrar Grafica

NOTA: La grafica tiene que empezar y terminar por el mismo punto y definir los puntos en
sentido de las agujas del reloj.

Una vez definida toda la grafica podemos hacer click en siguiente y proceder a guardar el avion. En
la imagen inferior podemos ver la siguiente ventana.

Asistente de Creacion

Prioridad del Avidon
Este valor comesponde al lugar que ocupara el perfil en la

geleccion de aviones.  MNdimemo de Aviones Almacenados —= 2

(®) EC-DKC — PA28
() EC-AKC —> PA28 Warrior

Finalizar

En esta ventana podemos seleccionar donde se va a guardar el avién que acabamos de crear, ya que
podemos sustituir un avion existente o alojarlo en un hueco disponible.

NOTA: El desplegable no permite la sustitucion del avion. Todos los aviones almacenados
en este lugar se colocaran consecutivamente a la hora de guardar el perfil.

En este caso guardaremos el perfil en un hueco disponible y hacemos click en finalizar.
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Asistente de Creacion ) ~
Asistente de Creacion
Prioridad del Avion
Este valor comesponde al lugar que ocupara el perfil en la Prioridad del Avion
seleccion de aviones.  Mimers de Aviones Almacenados —> 2 Este valor comesponde al lugar g
selecoidn de avionss.  Nimemo:

() BEC-DKC —> PA28

O Ec
() EC-AKC —> PA28 Warrior O e CargaYCentrado ﬂ
® Vac
o Exito al guardar.
N permite 3 Sustituzion del 3 N
Finalizar Finalizar

Aceptamos el mensaje y ya tenemos creado nuestro primer avién. A continuacion volveremos a la
pantalla de opciones y para que los cambios sean efectivos es necesario reiniciar todo el programa,
para eso cerramos las opciones y damos a salir. Una vez realizado esto, ya podemos volver a
ejecutar el programa y veremos que el avién creado ya esta disponible para su uso.

24 CargayCentradovi2la - U

o . .
Bienvenido

Real Aeroclub de Zaragoza (E-ATO-014)

Selecciona el Avion y Pulsa Continuar:

®) EC-DKC —> PA28
() EC-AKC — PA2E Warrior
() EC-ZDS —= PAZE

Continuar ...

About me

4.2 Sistema de Modificacién de Aeronaves
Para la modificacion de aeronaves ya existentes tenemos que acceder al menu de las opciones con el
usuario y contrasefia que tengamos o si no introducir la contrasefia por defecto, siendo esta la
siguiente:

Usuario: admin
Pass: 1234
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Para ello nos dirigimos al menu principal y hacemos click en las opciones, después nos dirigimos a
la seccion de modificacion de aeronaves, modificando en el asistente el valor que necesitemos.
Esta herramienta permite modificar los pardmetros mas relevantes del avion a la hora de ser creado.

NOTA: Para la modificacion de la grafica, es necesario introducir todos los valores de los 30
puntos disponibles a la hora de ser creada. NO SE PERMITE MODIFICAR UN UNICO valor
de esta grafica. Es necesario introducirla de forma completa.

4.2.1 Ejemplo de modificacion de avion (Matricula EC-ZDS)
Para este ejemplo modificaremos algunos parametros del avién creado en la seccion anterior, el avion
EC-ZDS.

Para ello nos dirigimos al menud principal del men( de opciones, previamente introducida la
contrasefia que tengamos o la que es por defecto.

Una vez alli nos dirigimos a la seccion de modificacion de aeronaves, como podemos ver en la imagen
inferior.

Opciones
Créditos
Opciones de Administracion
Gestion de los Aviones
6 Cargay Centradovi2la — © < Asisterte de Creacién de AvimQ
B Ienven Id 0 Asigtente de Modfficacidn de Aviones Bxdstertes
Real Aeroclub de Zaragoza (E-ATO-014)
Selecciona el Avién y Pulsa Continuar:
Asistente Himinacidn de Aviones
(@) EC-DKC —= PAZR
() EC-AKC ~> PA28 Warior Cambiar Contrasefia Administracian
O EC-ZDS > PA28 . i
Seleccion de Idioma (INOP)
Idioma | Espariol W Ok
Continuar ...
Cermrar
= Licencia Vid Real Asroclub de Za
P cencia Valida para —> Real Aeroclub de Zaragoza .

Una vez dentro del “Asistente de modificacion de aviones Existentes” veremos una ventana similar
a la siguiente:
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Asistente Modificacion
Asistente de Modificacion de Aviones

Selecciona el Avidn a modificar

(@) EC-DKC —> PAZ8
() EC-AKC —> PA28 Warior
() EC-ZDS —» PAZ8

" Continuar .
Salir

Esta ventana nos permite elegir el avién que queremos modificar, ya que podemos disponer de mas
de un avion. En este caso queremos modificar el avion EC-ZDS, para ello seleccionamos el avion y
hacemos click en continuar.

Asistente Modificacion -= Seleccion

Asistente de Modificacion de Aviones

Selecciona los valores a modificar del perfil del avidn.

(@ Modificar datos del Avicn
Aqui se modfficardn los siguientes pardmetros:

Nombre del Avidn

Matricula Modfficar Datos
Identificativa OACI

Combustible Maxime Usable

Consumo Medio en GHP

() Modificar Tabla de Carga y centrado
Aqui se modificaran los siguientes parametros:

Peso en Vacio y Momentos

Distancias

Lineas Custom

Equipaje Maximo

Equipaje Minima

Libras Por Galdn

Mras

) Modificar Grifica de Carga y Centrado
Aqui se modificaran los siguientes parametros:

Walores Maximos y Minimos gréfica
Purtos de |a gréfica
Limite del centro de Gravedad

NOTA —> Es necesario dar 30 puntos para
definir comectamente &l Limte del Centro de
gravedad.

Guardar los Cambios

Una vez en esta ventana podemos seleccionar el tipo de dato que queremos modificar, por ejemplo
en este caso vamos a modificar el nombre de Avion, combustible maximo usable y el peso en vacio.

Para modificar el nombre de avion tenemos que seleccionar “datos del avion” y hacer click en
“modificar datos”. Con esto obtendremos una pantalla similar a la siguiente:
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Asistente Modificacion -> Datos Avién

Nombre Del Avion — | |{3ClCamc1er5Ma’xmo}
Eiemplo: EC-AKC —= PAZ8
Datos Avidn
Matricula —> EC-ZDS Ejemplo: EC-AKC
Identificativo OACI —> |PA23 Ejempia: PAZE
Combustible Maximo Usable —> 50 {En Galones)
Consumo Medic en GPH — |10 {En Galones Por Hora)
U=ar Comas Como Decima
Aceptar

Como podemos ver en la imagen superior, nos aparecen los datos que introducimos a la hora de crear

el avion. Para modificar el nombre de avion y el combustible maximo usable, solo tenemos que
cambiar los valores y hacer click en “Aceptar”.

Asistente Modificacion -> Datos Avion

Nombre Del Avion —> EC-ZDS —: PAZE Modficado {30 Caracteres Mixima)
Ejemplo: EC-AKC —= PAZE
Datos Avion
Matricula — EC-ZDS Ejemplo: EC-AKC
Identificative OACI —> |FAZE Ejemplo: PA2S
Combustible Maximo Usable —> (EntGalones)
Consumo Medio en GPH — 10 {EnGalones Por Hors)
Aceptar

Una vez cambiado los datos nos aparecerd un mensaje de que los datos han sido actualizados. Y
volveremos a la pantalla del asistente de modificacion.
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Asistente Modificacion -> Seleccion

Asistente de Modificacion de Aviones

Selecciona los valores a modificar del perfil

() Modificar datos del Avién
Aqui se modificardn los siguientes pardmetros:
MNombre del Avidn
Matricula
Identificative OACI
Combustible Maximo |sable
Consumo Medio en GHP

(® Modificar Tabla de Carga y centrado
Aqui se modificardn los siguientes pardmetros:

Peso en Vacio y Momentos

Distancias

Lineas Custom

Equipaje Médmo

Equipaje Minimo

Libras Por Galdn

Aras

del avién.

Modificar Datos

() Modificar Gréfica de Carga y Centrado
Aqui se modificaran los siguientes pardmetros:
Valores M&ximos y Minimos gréfica
Puntos de la gréfica
Limite del centro de Gravedad
MNOTA —> Es necesario dar 30 puntos para
definir comectamente el Limite del Centro de
gravedad.

Guardar los Cambios

Para realizar la siguiente modificacion que hemos puesto de ejemplo, el peso en vacio del avion,
tenemos que seleccionar la opcion de “Modificar Tabla de Carga y Centrado”, una vez seleccionado

hacemos click en “Modificar Datos”.

Nos aparecerd una ventana de similares caracteristicas, lo podemos ver en la imagen inferior:

Asistente Modificacion -= Tabla Avidn

Modele de Tabla de Calcule

Peso en Vacio

Piloto y Copiloto

Pasajeros (Asientos Trasenos)

Combustible (Max 48 Gal)

Equipaje (Max 200 Lb)

Peso en Rampa
(2558Lbs NORMAL, 2138Lbs Lhility)

Combustible Gastado
(Puesta en Marcha y Rodaje)

Pezo al Despegue
(2550Lbs NORMAL, 2130Lbs Lkility)

Otros Datos

Equipaje Miximo en LIBRAS —> |200

Weight Datum Moment
(Libras) (Pulgadas) (Libras™Pulgadas)
1590 875 135125
MNone 80.5 MNone
None 181 None
None 95.0 None
None 1428 None
None None None
H 95.0 -760
MNone MNone MNone
Exdra

Debido a que llevamos un equipaje minimo en el avién, como pueden ser
los calzos, cuerdas, aceite de reserva, etc.

BEquipaje Minimo — 10

(EnkaG)

Aceptar
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En esta seccion cambiaremos el peso en vacio del avién a 1600 libras, al igual que tenemos que
cambiar el momento que genera el nuevo peso. Para eso lo calculamos de la siguiente forma.

Momento = Fuerza(Peso) - Distancia

Para comprobar que el fabricante introdujo bien los datos una forma sencilla es realizar una
comprobacion.

Momento = 1590 - 87,5
Momento = 139125 [libras - pulgadal

Para nuestro caso se realizaria de la misma manera pero con los nuevos valores ya que el calculo
anterior sélo era una mera comprobacion.

Para nuestro caso, la fuerzas es el peso y la distancia el Datum en vacio. Siendo estos valores los
siguientes:
Momento = 1600 - 87,5

Momento = 140000 [libras - pulgada]

Estos datos los podemos introducir en la tabla y modificar los valores necesarios.
Asistente Modificacion -> Tabla Avion

Modelo de Tabla de Calculo

Weight Datum Moment
(Libras) (Pulgadas) (Libras*Pulgadas)
Peso en Vacio 1600 875 140000{
Piloto y Copiloto None 805 None
Pasajeros (Asientos Traseros) None 118.1 Mone
Combustible (Max 48 Gal) MNone 55,0 Mone
Equipaje (Max 200 Lb) MNone 1428 Mone
Peso en Rampa None Mone Mone
(2558Lbs NORMAL, 2138Lbs Litility)
Combustible Gastado =
(Puesta en Marcha y Rodaje) 2 95.0 -760
Peso al Despegue None Mone Mone
(2558Lbs NORMAL, 2138Lbs Liility)
Otros Datos Exdra
o L Debido a gue llevamos un equipaje minimo en &l avion, como pueden ser
Equipaje Maximo en LIBRAS — | 200 los calzos, cuerdas, acete de reserva, etc.
Libras por Galon —> |60 | Vaior Nomal 6,0 con AVE00LL Eguipaje Minimo — 0 [EnKG)
Aceptar
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Una vez realizados todos los cambios solo tenemos que hacer click en “Aceptar” y regresaremos a la
ventana del asistente de modificacion de acciones.

Asistente Modificacion -> Seleccion

Asistente de Modificacion de Aviones

Selecciona los valores a modificar del perfil del avidn.

) Modificar datos del Avién
Aqui ze modificaran los siguientes par@metros:
MNombre del Avidn
Matricula
|dentificativa OACI
Combustible Madmo Usable
Consumo Medio en GHP

Modfficar Datos

(®) Modificar Tabla de Carga y centrado
Aqui se modfficardn los siguientes pardmetros:
Peso en Vacio y Momentos
Distancias
Lineas Custom
Equipaje Méximo

) Modificar Grafica de Carga y Centrado
Aqui se modfficardn los siguientes pardmetros:

Valores M&ximos y Minimos gréfica
Puntos de la grafica
Limite del centro de Gravedad

inaic Mini MOTA —= Es necesario dar 30 puntos para
Egggaé%r G!;E-? definir comectamente & Limite del Centro de
gravedad.

Atras Guardar los Cambios

Una vez en esta ventana solo tenemos que hacer click en “Guardar los Cambios”.
Obtendremos un mensaje de advertencia, confirmamos y ya tenemos modificados los valores del
avion en concreto. Volveremos al mend principal del asistente de modificacion de aviones y ya

podemos hacer click en salir. En opciones cerramos las opciones y cerramos todo el programa para
gue los nuevos valores se carguen en el sistema.

Una vez reiniciado todo el programa podemos ver que los cambios se han realizado, como podemos
ver en la imagen inferior.
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F% CargayCentradovi2ia - U
o . .
Bienvenido

Real Aeroclub de Zaragoza (E-ATO-014)
Selecciona el Avidn y Pulsa Continuar:
(") EC-DKC > PA28

() EC-AKC —> PAZ8 Warmior
(@) EC-ZDS —= PAZE Modfficada

Continuar ...

Salir
About me

Para verificar que se han realizado los cambios vamos a realizar una carga y centrado. Y vamos a
verificar que en las tablas se han modificado dichos valores.

oy Valores Calculados (Despegue)
Tabla de Calcule (Despegue)
Weight Datum Moment
{Libras) {Pulgadas) {Libras*Pulgadas)
Peso en Vacio 1600 875 140000
Piloto y Copiloto 165,35 20.5 1331042
Pasajeros (Asientos Traseros) 0.00 1181 0.00
Combustible (Max 48 Gal) 283.00 95.0 2736000
Equipaje (Max 200 Lb) 2205 142.8 314820
Peso en Rampa = <
(2558Lbs NORMAL, 2138Lbs Utility) A el 1esEIes2
Combustible Gastadoe
(Puesta en Marcha v Rodaie) 8 95.0 -760
Peso al Despegue 2067.39 33,55 183058.62

(2558Lbs NORMAL, 2138Lbs Uiilty)

Datos sctusizados 2 fecha de: 28002018

Como podemos ver los cambios se han modificado, al igual que la fecha de actualizacion de los datos,
ya que en la fecha pone la fecha a dia de hoy (siendo esta fecha cuando fue tomada la imagen dia
28/05/2018).
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4.3 Sistema de Eliminacidn de Aeronaves
Para el asistente de eliminacion de aeronaves es necesario tener previamente creada dicha aeronave.
Para poder eliminarla, ya que solo se pueden eliminar aquellas que ha sido creada o que estan por
defecto en el programa.

Para acceder al asistente es necesario acceder a la seccion de opcion de gestion del programa, para
esto se necesita el usuario y contrasefia definidos o en su defecto la contrasefia por defecto, siendo
esta la siguiente:

Usuario: admin
Pass: 1234

Para ello nos dirigimos al mena principal y hacemos click en las opciones, después nos dirigimos a
la seccidn de eliminacion de aviones, eliminado el avion deseado.

Este asistente permite eliminar todos los aviones disponibles para realizar la carga y centrado. Dichos
aviones jamas seran recuperados. En el caso de querer recuperarlos se tiene que volver a crear
desde el principio.

NOTA: para que los efectos tengan cambios es necesario reiniciar todo el programa para que se
carguen los valores en el mismo.

4.3.1 Ejemplo de Eliminacién de avion (Matricula EC-ZDS)
Para este ejemplo eliminaremos el avién creado de matricula EC-ZDS, el cual fue creado y
modificado e distintas secciones de este manual.

Para comenzar nos dirigiremos a la seccién de opciones previamente introducido el usuario y
contrasefia.

Opciones

Opciones de Administracién

4 CargayCentradovi2ia - © Gestion de los Aviones
°)ni : _ o
B I e n ve n I d 0 Asisterte de Creacidn de Aviones
Real Aeroclub de Zaragoza (E-ATO-014)

. .. . ) Asistente de Modfficacion de Aviones Existertes
Selecciona el Avién y Pulsa Continuar:

(®) EC-DKC —» PA2S Qeme Bliminacién de Avione9>

() EC-AKC —> PA28 Warior

() EC-ZDS —» PA2S Cambiar Contrasefia Administracidn
Seleccion de Idioma (INOP)
|dioma | Espariol v Ok
Continuar ...

Salir Cemar

About me Licencia Valida para —> Real Aeroclub de Zaragoza

Hacemos click en la seccion de “Asistente Eliminacion de Aviones” y veremos una ventana similar
a esta:
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Asistente de Gestién --> Eliminar

Asistente de Gestion --> Eliminar

Al continuar con el proceso, todos los datos del avién seleccionado serén
eliminados siendo imposible recuperar dichos ficheros de corfiguracion.

Selecciona el Avidn a eliminar

(@) EC-DKC - PA2S
() EC-AKC > PA2E Wamior
(") EC-ZDS —» PA28 Modficado

Midm

"

o s o e
SN0 2 AVIONES AUM30ENa00S —#

Solir Eliminar
Como podemos ver en esta ventana nos aparecen todos los aviones disponibles para ser borrados, en
este caso queremos borrar el avién de matricula EC-ZDS.

Para esto seleccionamos dicho avion y hacemos click en eliminar. Obtendremos un mensaje de
similares caracteristicas y le decimos que “Si”.

Confirmacion

0 iSeguro que desea eliminar el avidn: EC-ZD5 --» PA2E Modificade?

S0 Mo

Nos dara un mensaje de que el avion ha sido borrado con éxito y dicho avion desaparecera de la lista
de aviones disponibles a la hora de ser borrados.
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Asistente de Gestion --> Eliminar

Asistente de Gestion --> Eliminar

Al continuar con &l proceso, todos los datos del avidn seleccionadoe seran
eliminados siendo imposible recuperar dichos ficheros de configuracion.

Selecciona el Avidn a eliminar

(@) EC-DKC —: PAZE
() EC-AKC —> PA28 Warrior

Salir Eliminar

Ahora solo tenemos que salir y reiniciar todo el programa para que los cambios tengan efectos.

3% CargayCentradovil2la - O

o . .
Bienvenido

Real Aeroclub de Zaragoza (E-ATO-014)

Selecciona el Avién y Pulsa Continuar;

(@) EC-DKC —> PAZS
() EC-AKC —» PAZ8 Warior

Continuar __

About me

4.4 Cambio de contrasefa
Para realizar el cambio de contrasefia solo es necesario dirigirnos a la seccion de opciones y a la
opcion de cambiar contrasefia.

Para esto es necesario conocer el usuario y contrasefia para acceder al menu de gestién de opcion o si
no introducir los parametros por defecto, siendo estos los siguientes:

Usuario: admin
Pass: 1234

En las imégenes inferiores podemos los distintos pasos:
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3% CargayCentradovi2ia - © Opciones

Bienvenido

Real Aeroclub de Zaragoza (E-ATO-014)

Opciones de Administracion

Gestion de los Aviones

Selecciona el Avion y Pulsa Continuar: Asisterte de Creacion de Aviones

'ZEI' EC-DKC —= PAZE Asistente de Modfficacion de Aviones Bdstentes

(") EC-AKC —> PA28 Warrior

Asistente Eliminacién de Aviones

Cambiar Contrasefia Administracicn

Seleccion de Idioma (INOP)

Conti N Idioma | Espariol W Ok

Nbout me Licencia Valida para —» Real Aeroclub de Zaragoza vi2ia

En la ventana de “Cambiar Contrasefia Administracion” podemos ver una ventana similar a la
siguiente:

Gestor de Contrasefias

Cambiar Contrasefia y Usuano Administracion

Usuario -

Contrasefia —»
Repetir Contrasefia —
fyuda Recordar —=

Mzocimo 30 Caracteres

Salir Guardar Los Cambios

En esta ventana podemos ver los siguientes apartados, los cuales tenemos que rellenar para cambiar
la contrasefia.

También disponemos de un apartado que nos ayuda a recordar la contrasefia en el caso de que sea
olvidada. En este apartado como maximo puedes introducir 30 caracteres.

NOTA: Podemos cambiar tanto el usuario como la contrasefia, siendo esto totalmente

personalizable. En ningdn momento el programa conoce la contrasefia. Tampoco se puede
volver a pardmetros de fabrica, a excepcion de la desinstalacion completa del programa.
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Para guardar los cambios solo es necesario hacer click en “guardar los cambios”. Aparecera un
mensaje de que los cambios se ha realizado correctamente y una vez realizado esto solo tenemos que
cerrar el menu de opciones y reiniciar todo el programa para que los cambios tengan efectos.

5. Aspectos a destacar
Los principales aspectos que podemos destacar son que el programa actualmente se encuentra en
desarrollo y algunas opciones del mismo no estan disponibles, como es el apartado de idioma, ya que
el programa no ha sido traducido méas que a un solo idioma, el espafiol.

El programa también cuenta con aspectos relevantes sobre el desarrollador alojados en la seccion de
“About me”, donde podemos acceder haciendo click sobre el texto, donde se cuenta el objetivo y
quién desarrollo este software.

Dentro de las opciones del programa, encontramos un texto que pone “Créditos”, haciendo click ahi
podemos ver todas las fuentes de las que ha sido tomada la informacidn y estan citados los enlaces
involucrados, tanto de forma directa como indirecta.

También podemos destacar que a dia de hoy este programa no genera ningin beneficio a nivel
lucrativo, ya que solo dispone de una licencia de caracter nominativo a la persona o entidad a la que
va dirigido dicho programa.

6. Créditos

Aqui citaremos todas las personas que de forma directa o indirecta ha colaborado y se encuentra en
el codigo de dicho programa. En esta imagen podemos ver todas las fuentes usadas, tanto para el
cddigo del mismo como por el uso de las imagenes que presentamos en el programa.
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oy Créditos

Creado y Disefiado por David Femandez Valero

Ltilizado Manual de los Aviones mencionados
En Colaboracion de:
Real Aeroclub de Zaragoza (E-ATO-014)

Imagen obtenida de:
hittp:/Aawew flaticon es/icono-gratis/contomo-de-avion_63360
Licencia Generada par:
http://passwordsgenerator.net/es/
Imagen obtenida de:
hitp://Fajityig blogspat.com es/2012/04/rueda-de-engranaje html &
Encriptado obtenido de:
hitp:/fwww devioker com/contenidosVisual-Basic-NET/2/Una-clase-sencilla-para-encriptarcadenas-detexto aspx

https://suppart microsoft.com/es-es/help./301053/how-to-compute-and-compare-hash-values-by-using-visual-basic-net-or-vi

Imagen obtenida de:

hitps ./ /www flyingmag .com. aircraft /pistons/piper-archer

Imagen obtenida de:

Muchas gracias a todos los implicados por colaborar, de forma directa o indirecta.

David Fernandez Valero.
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ANEXO VIII
Fichero Profiles.xml

En el siguiente anexo se puede encontrar el fichero completo para el almacenamiento de datos para
la aeronave EC-DKC.

<Profile>
<Nombre_Avion_ Selccion>EC-DKC --> PA28</Nombre Avicn Selccion>
<Tipo_Avicn>MONCMOTOR 4P 2T 1E</Tipo_Avion>
=) <Datos_Avion>
<Matricula>EC-DKC</Matricula>
<IDEN_OACI>PA28</IDEN_OACI>
<Consumo_Gal_Hora>8</Consumo_Gal_Hora>
<Capacidad_Maxima_Combustible Galones_Usable>48</Capacidad Maxima_Combustible_Galcnes_Usable>
I </Datos_Avion>
(=] <Datos_Tabla_ CargaCentrado>
<Peso_En_Vacio_Libras»>1590</Peso_En Vacic_Libras>
<Distancia_Vacio_Pulgadas>87,5</Distancia_Vacio_Pulgadas>
<Momento_Vacio>139125</Momento_Vacio>
<Distancia_Piloto_cCopiloto>80,5</Distancia_Piloto_Copiloto>
<Distancia_Pasajeros»118,1</Distancia_Pasajeros>
<Distancia_ Combustible>95,0</Distancia_Combustible>
<Distancia_Fquipaje>142,8</Distancia_Fquipaje>
<Peso_Rodaje_Gastado>-8</Peso_Rodaje_Gastado>
<Mcmento_Gastado_Rodaje>-760</Momento_Gastado_Rodaje>
I </Datos_Tabla_CargaCentrado>
[l  <Puntos_Grafica CG>
<Valor_ Maximo X>94</Valor Maximo_X>
<Valor_Minimeo_ X>81</Valor_ Minimo_X>
<Valor_Maximo_Y>2700</Valor_Maximo_¥>
<Valor_Minime_¥>1100</Valor_Minimo_¥>
(=] <Puntol>
<H>82</%K>
<¥>1200</¥>
+ </Puntol>
=] <Punto2>
<X>B2</X>
<¥>1300</¥>
</Punto2>
<Punto3>
<X>B2</X>
<Y>1400</7>
</Punto3>
<Punto4>
<X>82</X>
<Y>1500</¥>
</Punto4>
<Puntos>
<HX>B2</X>
<Y>1600</Y>
</Punto5>
<Punto6>
<HX>B2</K>
<¥>1700</¥>
</Punto6>
<Punto’>
<H>82</%K>
<¥>1800</¥>
</Punto7>
<Puntof>
<X>B2</X>
<¥>1900</¥>
</Puntof>
<Punto%>
<X>B2</X>
<Y>2050</7>
F </PuntoS>
=] <Puntol0>
<X>83</X>
<Y>2125</¥>
F </Puntol0>
(=] <Puntoll>
<X>BAL/X>
<Y»2200</Y>
F </Puntoll>
=] <Puntol2>
<X>B5/XK>
<Y>2280</Y>
F </Puntol2>
(=] <Puntol3>
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<X>86,5</X>
<¥>2400</¥>
F </Puntol3>
=] <Puntold>
<X>88,5</%>
<Y>2550</7>
F </Puntold>
=] <Puntol5>
<KX>90</X>
<Y>2550</¥>
F </Puntols>
=] <Puntolé>
<H>9LL/K>
<¥>2550</¥>
F </Puntolé>
=] <Puntol7>
<H>92</K>
<¥>2550</¥>
F </pPuntol7>
=] <Puntolf>
<X>93</X>
<Y>2550</7>
r </Puntol>
=] <Puntolg>
<X>93</X>
<Y>2300</¥>
r </PuntolS>
=] <Punto20>
<X>93</X>
<Y>2000</¥>
r </Punto20>
=] <Punto2l>
<X>93</X>
<Y>1700</¥>
F </Punto2l>
=] <Punto22>
<K>93</K>
<Y>1500</¥>
F </Punto22>
=] <Punto23>
<K>93</K>
<Y>1200</¥>
F </Punto23>
=] <Punto24>
<K>ILL/K>
<Y>1200</¥>
F </Punto24>
=] <Punto2s>
<X>B9</K>
<¥>1200</¥>
F </Punto25>
=] <Punto26>
<X>BTC/X>
<Y>1200</¥>
F </Punto2&>
=] <Punto27>
<H>BH/K>
<¥>1200</¥>
F </Punto27>
=] <Punto2g>
<HX>B5</X>
<¥>1200</¥>
F </Punto28>
=] <Punto28>
<X>B3</X>
<Y>1200</¥>
F </Punto2g>
=] <Punto30>
<HX>B2</X>
<¥>1200</¥>
F </Punto30>
r </Puntos_Grafica_CG>
(=] <Otros_Datos>
<Equipaje_ Maximo_Libras>200</Eguipaje_Maximo_Libras>
<Linea_ Inferior Peso_Rampa>(2558Lbs NORMAL, 2138Lbs Utility)</Linea_ Inferior Peso_Rampa>
<Linea_Inferior Peso_Despegue>(2558Lbs NORMAL, 2138Lbs Utility)</Linea Inferior Peso_Despegue>
<Equipaje_ Minimo_EKg>0</Equipaje Minimo_Kg>
<Libras_Por_Galon>6,0</Libras_Por_Galon>
<Ultima_Modificacion>28/05/2018</Ultima Modificacion>
I </Otros_Datos>
L</profile>
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