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RESUMEN

La presente tesis consiste en la elaboracion de un disefo preliminar de un
simulador de vuelo con movimiento, basado en un avion de instruccion
basica T-34C-1, el cual es utilizado para el adiestramiento del personal militar
aéreo en nuestro pais. Presenta un andlisis general de las partes principales
de un simulador de vuelo. El tema incluye cuatro areas de estudio principales
para el desarrollo del disefio de un simulador de vuelo, éstas son: dinamica
del avién, estructuras mecanicas del simulador, mecanismos de movimiento
y programacion de la simulacién. El simulador de vuelo esta conformado de
una capsula, que internamente es similar a la cabina del avidn, la cual es
sostenida por una estructura base a la que se apoya en un mecanismo que
consiste de dos conjuntos de barras y tres cilindros hidraulicos, los mismos
que se accionan bajo la direccion de un controlador electronico, simulando
los movimientos del avién. El esquema de la tesis se desarrolla a partir de

seis capitulos.

En el primer capitulo se presentan conocimientos fisicos y aerodinamicos

generales de un avién; orientado al modelo de instruccion basica T-34C-1.

En el segundo, se describe un analisis longitudinal y lateral de un avion, que
permite la obtencion de las ecuaciones de movimiento del avion para una
condiciéon de vuelo determinada. El analisis se basa en el método de
estabilidad y ecuaciones de Euler. La simulacion de las ecuaciones de
movimiento del avién se realizé mediante el software Matlab/Simulink, el cual

utiliza herramientas de matematicas simbdlica y programacion grafica.



El tercer capitulo introduce al disefio fisico del simulador de vuelo, el cual
organiza las areas de ingenieria necesarias para su elaboracion, vy
adicionalmente la descripcion, forma y dimensiones del simulador de vuelo.
La forma y dimensionamiento del simulador se realiza de acuerdo a las

caracteristicas fisicas del avion T-34C-1.

A continuacion, en el cuarto capitulo se realiza un disefio estructural de las
partes mas importantes del simulador de vuelo, como es el piso de la capsula
y la estructura base que sostiene a la capsula del simulador. Se analiza en
estado estatico y en funcién de pesos estimados que soportaria la estructura

y el piso.

En el penultimo capitulo se obtiene los modelos matematicos del
comportamiento de los elementos del mecanismo para su simulacion,
ademas del dimensionamiento de los cilindros hidraulicos. Para la simulacion
visual del mecanismo y control de su posicién lineal y angular se utiliza una
Motion, la cual es una aplicacién del software VISUAL NASTRAN DESKTOP
4D.

El sexto capitulo enlaza el segundo y quinto ya presentados, mediante la
programaciéon en el software INTOUCH 7.1, lo cual comprobara por
simulacion visual, los modelos matematicos obtenidos tanto del avion como
del mecanismo. Se ingresan como entradas los comandos que da el piloto a
través del panel de control y entrega como salidas los desplazamientos
requeridos de los cilindros hidraulico para producir los movimientos deseados
del simulador de vuelo, y presentacion grafica de un avion y de los

instrumentos del mismo.
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INTRODUCCION

Los accidentes de aviones se han vuelto muy comunes en estos tiempos,
donde se pierden muchas vidas humanas. Las causas de estos accidentes
son varias: problemas técnicos del avion, factores climaticos, o falla del
piloto. Los problemas que se pueden presentar son extensos, esta situacion

exige que el piloto esté debidamente preparado.

En todo campo, el mejor aprendizaje se o obtiene practicando; por lo tanto
en la aviacion, el piloto practica volando; siendo el simulador de vuelo el
sistema mas conveniente para esto. Es asi, que la simulacion es muy
importante en esta profesion; por sus muy variadas ventajas, como lo son:

costo, seguridad, accesibilidad y muchas mas.

El simulador de vuelo permite que el piloto se adiestre desde el inicio, gane
experiencia, practique emergencias e incluso experimente sensaciones de

movimiento.

El objetivo principal de la presente tesis, es el desarrollo de un disefio
preliminar de un simulador de vuelo, que sirva como introduccion y referencia

para el disefo total y construccion del mismo.

Generalmente, los pilotos inician sus entrenamientos con un avion de
mecanismos basicos, llamado avién de instruccion basica. Por esta razon,

para esta tesis, se ha seleccionado un avion de este tipo, el modelo T-34C.

Para el desarrollo y organizacion de la tesis se utiliza algunas areas
importantes de estudio de la ingenieria: dinamica del avion, disefio mecanico
estructural, mecanismos de movimiento, programacion de la simulacion. En

cada una de estas areas se aplica diferentes métodos matematicos y fisicos.



CAPITULO 1

CARACTERISTICAS DEL AVION T-34C

Existe una gran variedad de aviones pero todos tienen muchos
elementos en comun, y lo mas importante es que tienen el mismo
principio de vuelo. Sin embargo los elementos exclusivos del avién de
instruccion basica T-34C-1 se indican a lo largo de este capitulo. En la

Figura 1.1, se presenta el avion modelo T-34C-1.

Figura 1.1 Avion modelo T-34C-1 (13)



1.1.

1.2,

d

Definicion

Un avion es un transporte aéreo. El avion se mueve a travées del
aire por impulsién de medios mecanicos y por la sustentacion
creada en las alas fijas por accion dinamica de la corriente del

aire que incide sobre su superficie aerodinamica al desplazarse

(5).

Partes de un avion
Las principales partes de un avidn son las que se presentan en la

Figura 1.2.

Figura 1.2 Partes principales de un avion (24)

1. Fuselaje

Alas

. Empenaje de cola

. Tren de aterrizaje
Compartimiento del Motor

Hélice

N o oA ® N

Cabina -en el interior- mandos e instrumentos



Fuselaje

El fuselaje forma el cuerpo del avién, aloja al piloto, los
pasajeros y a la carga. Es metédlico, y su seccion
transversal generalmente es de forma eliptica o circular, la
cual facilita la circulacion aerodinamica del aire, ver Figura
1.3. El fuselaje resiste cargas aerodinamicas que se
ejercen en las distintas partes del avion y permite la
presurizacion del interior para volar a elevadas altitudes
(25).

El tipo de construccion del fuselaje para un avion depende
de los esfuerzos y pesos requeridos éste. El avion T-34C

tiene un fuselaje tipo semimonocoque, de dos plazas (1).

Forma eliptica

Angulo Diedro

Figura 1.3 Vista frontal de un avion (24)

Alas

Las alas tienen una forma aerodinamica definida para dar
sustentacion al avién. El ala se encuentra montada en el
fuselaje en forma inclinada, permitiendo mejorar la
estabilidad lateral del avion. El angulo que forma el ala con
el plano horizontal se llama angulo diedro, como se indica
en la Figura 1.3. En la Figura 1.4 se presenta una ala de un

avion.



Figura 1.4: Vista superior de un ala de un avion (24)

Las caracteristicas aerodinamicas del avion se dan por
tamaro y forma del ala. NACA ha estandarizado los perfiles
alares a las caracteristicas geométricas de la seccion. En el
perfil de ala que se presenta en la Figura 1.5, se detallan

sus elementos geometricos.

Figura 1.5: Elementos geométricos del perfil de un ala (16)
Linea cuerda

Cuerda

Linea de curvatura media

Localizacion de la curvatura maxima

Curvatura maxima

Maximo espesor

Localizacién del espesor maximo

@ ~ 3 o NN

Radio del borde de ataque
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9. Borde de ataque
10. Borde posterior
11. Superficie superior

12. Superficie inferior

El ala del T-34C es de tipo cantilever y consta de dos
secciones simétricas que son: NACA 23012 en la punta
(APENDICE A) y NACA 23016.5 en la base del ala. Tiene

un angulo diedrode 7° (1).

Empenaje de cola

El empenaje de cola consta de dos superficies basicas: la
horizontal y la vertical. Cada una tiene secciones fijas, que
proporcionan estabilidad y secciones moviles, para

controlar el vuelo (25).

La partes moviles son el timon y los alerones, que controlan

el cabeceo y la direccion, las que se indica en la Figura 1.6.

Figura 1.6: Empenaje de cola (25)
1. Estabilizador horizontal 3. Estabilizador vertical

2. Elevador 4. Timon de direccion



Tren de aterrizaje

Este sistema evita el capotaje al aterrizar. Sus partes
principales son la rueda, el amortiguador, los frenos; la
mayoria tienen también un mecanismo para extenderlo y
retraerlo (25). En la Figura 1.7 se presentan algunas partes

del sistema del tren de aterrizaje.

3

Figura 1.7: Parte de un tren de aterrizaje (24)
1. Llanta
2. Amortiguador

3. Compuerta del tren

El avion T-34C consta de un tren de aterrizaje tipo triciclo,
que es operado normalmente por un sistema eléctrico, y en

condiciones de emergencia por un sistema mecanico. (1)

Motor

El T-34C tiene un solo motor de turbina tipo turbo hélice
construido por la Pratt & Whitney tipo PT6A-25. Su
proposito principal es proveer fuerza motriz para mover la
hélice, a través de una caja reductora y ademas suplir de

energia a los accesorios de control del motor. Tiene cuatro



secciones principales: compresor, camara de combustion,

turbina y escape.

El compresor consiste de admision de aire, compresion y
difusion, tiene una relacién de compresion de 7:1 por las

tres etapas axiales y una etapa centrifuga.

La camara de combustion es de tipo anular de flujo reverso,
con cuatro inyectores de combustible y dos bujias de

encendido.

La turbina consiste de dos etapas, de ejes independientes.
El compresor de la turbina, también llamada turbina N1,
rota en sentido antihorario. Tiene un maximo disponible de
101.5%, que es cuando rota a 37000 RPM. El eje de la
turbina, rota en sentido horario, e imparte el torque al eje de
la hélice, a la segunda etapa del sistema de reduccion.
Cuando la hélice tiene un maximo de RPM, la turbina de
potencia rota a 33000 RPM.

El motor, se encuentra equipado con un limitador de torque
neumatico dando una potencia nominal de 400 SHP a 2200
RPM (2)

Hélice
La hélice es un propulsor mecanico que produce un empuje
al avion, a partir de la traccion del eje de rotacion del motor.

Se compone de un buje y de cierto numero de palas. Su



funcion es aspirar, delante del avion, cierta cantidad de aire
y rechazarlo hacia atras con el fin de crear la fuerza de las

hélices y, con ella, de todo el avion (25)

La eficiencia de la hélice varia con respecto a la velocidad,
y sus caracteristicas geométricas. En la Figura 1.8, se
indica en el perfil de una hélice algunos elementos
geometricos.

r Plano de rotacion

Angulo de
la pala

Linea de cuerdaj\-

U

Figura 1.8 Hélice (2)

El T-34C usa una hélice Hartzell, de tres palas de velocidad
constante, la cual tiene capacidades de total
embanderamiento y de reversa, solo en tierra para frenar Ia
hélice. La hélice es de aluminio, tiene un diametro de 7 pies
6 pulgadas. La operacion de la hélice del T-34C es
controlada por un sistema hidraulico, para obtener una

velocidad constante (1)
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El T-34C tiene tres angulos basicos de pala, y son los que
se indican en la Figura 1.9. El angulo de la pala afecta
directamente a la velocidad de |la hélice; a un alto angulo
causa una baja velocidad de la hélice y a un angulo bajo de

la pala causa una alta velocidad de la hélice.

(\{‘T '\ b= -
- — _“ - -
. 3

\/

a. b. o2

Figura 1.9 Angulos de la pala de la hélice de T-34C (2)
a. Angulo Beta en reversa-5.0°
b. Baja inclinaciéon 1.4 2"

c. En bandera +87.5°

1.3. Superficies de control
Las superficies de control son perfiles de ala que desvian el aire
en una direccion, haciendo que el avién se mueva en la direccion
opuesta al desplazarse en el aire. Se encuentran en el empenaje
de cola y en las alas, como se indican en la Figura 1.10. Tiene
superficies de control fijas y mdviles. A continuacién se detallaran
las superficies de control mdviles, las mismas que se clasifican en

principales y secundarias.



Figura 1.10 Superficies de control del avion (2)
i

Estabilizador fijo vertical

2. Elevador

3. Estabilizador vertical

4. Timon de direccion

5. Compensador del timén de direccién
6.
-
8
9
1

Compensador del elevador

. Estabilizador horizontal
. Estabilizador fijo ventral
. Compensador del aleron

0. Alerén

11



Superficies de control principales, son los alerones, el timon de

direccion y el elevador, ver la Figura 1.11. Los alerones y elevador
se controlan con la palanca de mandos, y el timén de direccion

con los pedales (7)

Figura 1.11: Superficies principales de control (25)
1 Timon de direccion
2 Elevador
3 Alerén izquierdo

4 Aleron derecho

Superficies de control secundarias, son los dispositivos de

centrado o compensadores de cada superficie principal y los
flaps. Estas superficies secundarias se controlan mecanicamente
o eléctricamente y son utilizadas para pequefios movimientos de

estabilizacion del avion (7)

’ Alerones
Son superficies moviles en el lado exterior de las alas. Su
funciéon consiste en que al mover la palanca de mando

hacia la izquierda o la derecha, el avion alabee y gire hacia



dicho lado. Los alerones se mueven en direcciones
opuestas, es decir, si se mueve la palanca a la izquierda, el
alerén izquierdo subird, reduciendo la sustentacion del ala
izquierda, al mismo tiempo, el aleron derecho baja,
aumentando la sustentacion sobre el ala derecha, lo que
hace que el avion se ladee hacia la izquierda (7). En la
Figura 1.12, se observa un avién con balanceo hacia la

izquierda.

Figura 1.12: Balanceo (25)
1. Alerén izquierdo
2. Aleron derecho

3. Volante de mando

Timoén de profundidad

Estd situado en el borde de salida del estabilizador
horizontal. El elevador sube y baja al empujar o tirar de la
palanca de mandos controlando asi el cabeceo del avion,
solo cambiando su angulo de inclinaciéon con respecto al

eje lateral, como se ve en la Figura 1.13 (26).



Figura 1.13: Cabeceo (25)
1. Elevador

2. Volante de mando

Si se tira de la palanca sin acelerar o aumentar potencia al
motor, el avibn comenzard a ascender, luego pierde
velocidad y se estabiliza a una velocidad menor, por esto

para ascender un avion es necesario aumentar la potencia.

Timén de direccion

El timén de direccion es una superficie de control
abisagrada unida al borde de salida del estabilizador
vertical. Se controla con los pedales de la cabina de mando
(26).

El timon de direccién controla la guifiada en direccion
opuesta al ladear, que se produce por la resistencia sobre
los alerones durante los virajes; aplicando los pedales del
mismo lado de la inclinaciéon que se dé con la palanca de

mandos. Ver Figura 1.14.



Figura 1.14: Guinada (25)
1. Timon de direccion

2. Pedales de direccion

Aletas compensadoras

Las aletas compensadoras son superficies pequenas
auxiliares de control Instaladas en las superficies
principales de control, antes indicado en la Figura 1.10.
Permiten estabilizar el avién ademas de disminuir el
esfuerzo fisico de deflexion de los controles, es decir,

ayudan a realizar movimientos de precision del avion (2).

Aleta compensadora del elevador, que se encuentran en
el timén de profundidad, es del tipo neutral. Mantenie una
relacion angular constante hacia el elevador cuando es
deflectado. Sirve para reducir a cero el momento creado en
la bisagra del elevador cuando la aleta es manualimente
ajustada por el piloto con el control de la aleta

compensadora.
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Aleta compensadora del timén de direccion, ubicado en
el timén de direccion, es del tipo anti-servo, se mueve en la
misma direccion que el timén, como se observa en la Figura
1.15. Produce el incremento del momento sobre |la bisagra
del timén y permite al piloto sentir mejor las presiones sobre

el timén. (2).

Gabilizador veﬁ . "'},— ~5

Timon

Aleta

Figura 1.15 Aleta del timon de direccién tipo antiservo (2)

Aleta compensadora del alerén, para el T-34C-1, consta
sélo de una en el ala derecha del avion. Es del tipo servo y
se mueve en sentido contrario a la direccion del movimiento
del alerén, ver la Figura 1.16. Ayuda al piloto a que deflecte

el alerén. (2).

C Ao

Figura 1.16 Aleta de aleron tipo servo (2)

Aleron

Aleta -

Flaps
Los flaps son pequefas superficies que permiten cambiar la
forma del ala, aumentando la sustentacion e incrementando

la resistencia, permitiendo volar a wuna velocidad



aerodinamica menor y descender en un angulo cerrado sin
ganar velocidad. No deben ser utilizados para maniobrar el
avion, ni ser considerados como frenos; ya que si se
accionan a velocidades altas pueden provocarse danos

estructurales (26).

Al extender o plegar los flaps, ocurren cambios en la
posicion de cabeceo, que son necesarios de controlar con
la palanca de mandos. El T-34C tiene flaps tipo ranurados,
ver Figura 1.17 (2).

Figura 1.17 : Flap tipo ranurado (2)

Este tipo de flaps permite aumentar la presion del aire y la
energia de la capa limite de aire, lo cual produce retardo de

entrada en pérdida.

1.4. Dimensiones y elementos del T-34C-1
En la Figura 1.18, se presentan las vistas lateral, frontal y superior

del avion de instruccion T-34C-1, con sus dimensiones.



S TSI |17 [

——— 33—

F.5.7.425 F.S.
W.L.53.184 W.L. 60.

Figura 1.18 Dimensiones del T-34C (3)



Cabina del T-34C

Internamente del avién se encuentra la cabina, la misma
que contiene un panel de instrumentos, los paneles
laterales de controles, controles de las superficies de
control, la silla del piloto y otros accesorios. La cabina
delantera del avién T-34C-1, es presentada en la Figura

1.19.
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Figura 1.19: Cabina delantera del T-34C-1 (2)
1. Indicador AOA
2. Compas magnético estandar
3. Medidor de temperatura del aire
4. Pedales del timén
5. Manija de emergencia de abertura de la compuerta
6. Panel de control de arranque/ ignicion
7. Palanca del freno de parqueo



10.
11.
12.
13.

14,
15.

16.
17.
18.
19.
20.
21.
22,
23.
24,
25.
26.
7.
28.
28,
30.
31.
32.

Bastdn de control
Desvio de ingreso del aire al motor
Manija de control de oxigeno
Control del aire estatico del alternador
Panel de comandos de control eléctrico

Manija de emergencia de extension del tren
aterrizaje
Cenicero

Manivela de embrague de la manija del tren
aterrizaje
Luces del proyector del piloto
Luz de utilidad del piloto
Panel del circuito de breaker
Caja de mapas
Estructura de los controles de vuelo
Transmisor de localizacion de emergencia
Manija de emergencia de corte de combustible
Control del estabilizador del alerdn
Control del estabilizador del elevador

Control del estabilizador del timén de direccion
Interruptor del flap
Unidad del evaporador
Cuadrante del control del motor y propeler
Manija de ajuste del timon de direccion
Subpanel izquierdo
Control del ambiente del piloto

Control del desfogue del parabrisas

de

de
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Panel de instrumentos

El panel de instrumentos contiene los instrumentos, y luces
de advertencia de emergencias. En la Figura 1.20 se
indican todos los elementos del panel de instrumentos del
T-34C.

1 2 3 4 3 6 7 B 9 10 11 12 13 14 1% 16 17

a3 31 M 3029 28 27 6 235 4 D2 20 19 18

Figura 1.20 Panel de instrumentos (2)
Indicador de posicion de los flaps
Tacémetro de la hélice
Medidor de la temperatura entre estado de la turbina
Indicador del angulo de ataque (AOA)
Luz de precaucion del tren de aterrizaje
Torquimetro

Indicador de velocidad

W N A 0=

Luz de precaucion

9. Altimetro

10. Interruptor de fijado rapido de giro de altitud
11. Indicador de altitud

12. Luz de precaucion de fuego



[
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13. Indicador de radio magnético (RMI)

14. Indicador de desviacion del curso

15. Interruptor VOR/TACAN

16. Indicador DME

17. Relogj

18. Interruptor de prueba de precaucion de fuego

19. Medidor de cantidad de combustible

20. Medidor de voltios/ amperios

21. Interruptor de prueba del propeler en sobre velocidad
22. Panel anunciador

23. Interruptor de prueba del Panel anunciador

24. Interruptor de prueba del AOA

25. Acelerémetro

26. Indicador de giro y deslizamiento

27. Indicador de velocidad vertical

28. Medidor de flujo de combustible

29. Interruptor de fijacion del compas

30. Medidor de la temperatura y presion del combustible
31. Interruptor de fijacién rapida del compas

32. Tacémetro de turbina

33. Indicadores de la posicién de aterrizaje

1.5. Controles e Instrumentos del avién
Los controles del avién son mecanismos, que permiten que el
piloto maniobre el avion, variando sus superficies, y condiciones

del motor.



Los instrumentos son aquellos elementos que indican al piloto las
condiciones en que se encuentra el avion internamente y en
vuelo. Se los ha agrupado en: instrumentos de vuelo, del motor y
de navegacién. Para el interés de este trabajo sélo se detallaran

los instrumentos y controles de vuelo y del motor.

e Controles de vuelo
Los controles de vuelo se clasifican en primarios y
secundarios. Los sistemas de control primarios de vuelo
son los que controlan los alerones, timon de profundidad y
direccién: estos se indican en la Figura 1.21. Los controles
secundarios son interruptores de flaps y perillas de mando
de centrado, que mueven las superficies secundarias.
Todas las superficies de control estdn conectadas a los

controles del piloto

Figura 1.21: Controles de Mando (25)
1. Palanca de mando

2. Pedales de direccion



La palanca de mando, también llamado volante de mando
o bastén. Tiene movimientos hacia adelante y hacia atras,
para el timén de profundidad; y hacia la derecha e

izquierda, para los alerones.

Los pedales de direccién, controlan al timén de direccion.
Al presionar el pedal izquierdo y pedal derecho sube; de
esta forma se mueve el timon de direccion hacia la derecha
y el avion se desvia hacia la izquierda. De igual manera se

procede para girar al otro lado.

Instrumentos de vuelo
En la presente seccién se explican brevemente algunos

instrumentos principales de vuelo.

Ciertos instrumentos de vuelo miden la presion de aire y se
denominan instrumentos Pitot con toma estatica, por estar
conectados al tubo Pitot, que se encuentra en el exterior de
un ala, ver la Figura 1.22, estos son: el velocimetro, el

altimetro y el variémetro (indicador de velocidad vertical).

Figura 1.22 : Tubo Pitot (18)



VELOCIMETRO O ANEMOMETRO, es un manometro
diferencial que indica la velocidad aerodinamica de
desplazamiento horizontal del avion. La velocidad es
expresada en nudos o en Mach, como se ve en la Figura
1.23. El velocimetro mide la diferencia entre la presion
estatica y la presion dindmica del aire en el tubo de Pitot y
muestra la diferencia de presion en forma de velocidad

aerodinamica. (26)

Figura 1.23: Velocimetro (26)

El velocimetro del T-34C tiene un rango de 40 a 400 nudos.
Posee un puntero que indica continuamente la maxima

velocidad disponible (2). Ver la Figura 1.24.

Figura 1.24 Indicador de velocidad (2)

ALTIMETRO BAROMETRICO, mide la altitud mediante el
registro de los cambios que se producen en la presion
atmosférica cuando el avidn asciende o desciende.
Traducen estos cambios de presion en altitud y velocidad

de ascenso o descenso. Ver Figura 1.25.



Figura 1.25: Altimetro (18)

Tiene tres escalas de 100, 1000 y 10000 pies, un puntero
simple que indica cientos de pies en una escala circular,
con 50 pies graduados en el centro. Del lado derecho tiene
una ventana que presenta la presion baromeétrica, la cual es
usada para la correccion de la variacion de la presion a
nivel del mar (2). En la Figura 1.26, se indican las partes
del altimetro del T-34C.

Figura 1.26 Partes de un altimetro (2)
. Contador de 10000 pies

e

. Cddigo de bandera de apagado
. Contador de 1000 pies

. Contador de 100 pies

. Puntero simple

. Ventana de presion en pulgadas de Hg

-~ O O A W N

. Selector de presion barométrica



VARIOMETRO, denominado VSI (Indicador de velocidad
vertical), es el reloj que indica la velocidad de
desplazamiento vertical del avion, basada en la presion
atmosférica. Es una esfera con una unica aguja, y dos
escalas simétricas. Indica si el avion estd subiendo o

bajando, y a que velocidad |o hace.

Figura 1.27: Variometro (2)
En el T-34C, se encuentra graduada con divisiones de 100
pies, desde 0 a 1000 pies y en incrementos 500 pies desde

1000 a 6000 pies, como se indica en la Figura 1.27 (2).

BRUJULA O COMPAS, es el compas magnético, que

marca el rumbo magnético real (7). Ver la Figura 1.28.

||ﬁ41!|2|'

Figura 1.28: Brujula (18)

HORIZONTE ARTIFICIAL, da informacion acerca de la
posicion del avion en el espacio. Indicando tanto la
inclinacién longitudinal y transversal del avion, en relacion

con la tierra (13). Ver la Figura 1.29.



Figura 1.29 : Horizonte Artificial (18)

El cabeceo y balanceo son indicados por movimiento de
una esfera en el indicador que se compara a un avion
pequefio. Tiene un rango de 360° en cabeceo y +82° en
balanceo. Esta graduada en intervalos de 5°. El indicador
del angulo de bangueo es leido en conjunto con la escala
del angulo de cabeceo (2). En la Figura 1.30, se indican las

partes de un horizonte artificial.

2] &

Ol

T
6 5

Figura 1.30 : Partes del Horizonte Artificial (2)
1. Puntero de angulo de banqueo
. Indicador del angulo de banqueo
. Escala del angulo de banqueo
. Linea horizontal
. Control de compensacion de cabeceo
. Aeroplano en miniatura

. Bandera de encendido/ apagado

o ~N O ;O b~ W0 N

. Esfera



INCLINOMETRO, consta de dos instrumentos. La parte del
giroscopio muestra la velocidad angular de viraje del avion.
La bola dentro del tubo denominada ‘indicador de
resbalones y derrapes” o “inclinémetro”, muestra la calidad
de viraje; es decir, si es 0 no coordinado. Cuando las alas
del avion en miniatura se alinean con las pequenas lineas
junto a la “L” (izquierda) y a la “R" (derecha); esto significa
que el avidn ha alcanzado una velocidad angular de viraje
estandar (26). Ver la Figura 1.31.

Figura 1.31: Inclinébmetro (18)

SISTEMA DEL ANGULO DE ATAQUE, permite al piloto

estabilizar el avion con un 6ptimo angulo de ataque del ala

para una velocidad dada. La escala esta graduada de O a

29 unidades en incrementos de una unidad. (Ver la Figura

1.32) Los indicadores principales son:

» 20 unidades es aproximacion Optima, en el T-34C la
velocidad éste se da a 80 nudos con los flaps arriba y 95
con los flaps abajo.

» 26 % unidades, indica peligro de entrada en pérdida,

entonces los pedales empiezan a vibrar, se activa entre
5y 10 nudos sobre la velocidad de STALL.
» 29 unidades, el avion se encuentra completamente

estoleado.
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30 unidades/OFF
29 unidades (STALL)

28 unidades

]J* 27 unidades

—_— 26.5 unidades

Figura 1.32 Indicador del angulo de ataque (2)

ACELEROMETRO, indica las gravedades positivas vy

negativas del avion en vuelo. Ver la Figura 1.33.

Figura 1.33 Acelerometro (2)

Controles del motor
Los controles del motor, permite que se gradué la potencia
del motor, produciendo que el avion se impulse hacia

adelante.

CUADRANTE PARA EL CONTROL DEL MOTOR, consiste
del control de potencia (PCL) y palancas de condicion
mecanica. El cuadrante también contiene interruptores de

interconexion beta, tren de aterrizaje arriba, hélice en



bandera y corte de combustible. En la Figura 1.34 se

indican las partes del cuadrante para el control del motor

(2).

6

Figura 1.34 Cuadrante de control de potencia (2)
1. Interruptor de rango BETA

. Palanca de control de potencia (PCL)

. Interruptor de seleccion de radio

. Palanca de condicion

. Perilla de ajuste de friccion

Palanca de corte de combustible

~N O A W N

Palanca de emergencia de potencia (ELP)

PALANCA PARA EL CONTROL DE LA POTENCIA, regula
la potencia del motor desde marcha lenta a maxima, y
opera de tal manera que el movimiento hacia adelante

incremente la potencia del motor. El alcance del recorrido



de la PCL se encuentra rotulado: “BETA", “IDLE” (marcha
lenta), “POWER” (potencia) Y “MAX" (maxima), (2).

PALANCA DE CONDICION, combina las funciones de flujo
de combustible en encendido-apagado (FUEL ON-OFF), en
bandera, y RPM de las hélices. El alcance del recorrido de
la palanca se encuentra rotulado: “OFF-FUEL-ON’
(encendido-combustible-apagado), “FTH” (en bandera),
“DECR-RPM-INCR” (disminucion- RPM-incremento), (2).

INTERRUPTOR DE ARRANQUE DEL MOTOR, rotulado
“STARTER-HOLD ON” (Arrangue sostenido), es un
pulsador momentaneo. Al presionar este, completa el
circuito de arranque y activa la luz rotulada “IGNITION”
(Encendido) en el panel del anunciador. Cuando se
presiona este y el Interruptor del encendido (IGNITION
SWITCH), el interruptor completa el circuito solamente para

la rotacion del motor (2).

EL INTERRUPTOR DEL ENCENDIDO, esta rotulado
“IGNITION ON-HOLD OFF” (Encendido conectado-

apagado). Normalmente esta cargado con un resorte en la
posicion IGNITION ON (2).

Instrumentos del motor
Los instrumentos del motor son los que le permiten al piloto
observar el comportamiento del motor. Los instrumentos de

motor son los siguientes:
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ITT, temperatura entre etapas de la turbina: es un
indicador de la temperatura presente entre el compresor y
las paletas de la turbina de potencia del motor, mediante 8
termocuplas bimetalicas, en el interior del motor. Se
encuentra graduada cada 20 °C y con un incremento de
200 a 1200 °C. Su rango en operacion normal es de 400 a
695°C y durante el arrangue llega a un maximo de 1090°C
y 925°C durante dos segundos. La temperatura varia
directamente con la PCL excepto bajo condiciones de

arranque (2). Ver la Figura 1.35.

Figura 1.35 Indicador ITT (2)

TORQUIMETRO DEL MOTOR, indica la torsion aplicada al
eje de la hélice del motor del avion. Se encuentra graduada
en incrementos de 50 pies-lb. EI maximo torque es 1315
pies-Ib (550 SHP), sin embargo el maximo disponible es de
1015 pies-Ib (425 SHP), el cual esta indicado por una linea
roja. Tiene un rango entre 0 a 18 pies-Ibs x100. El rango
normal de operacion de 400 a 1300 pies-Ibs varia con la
calibracion de la PCL y las palancas de condicion (2). Ver
la Figura 1.36.
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Figura 1.36 Torquimetro (2)

TACOMETRO DE TURBINA , indica las RPM de la turbina
en porcentaje del valor maximo de RPM de disefio. Varia
directamente con la regulacién de la PCL. Tiene dos dial,
uno para digitos de décimas y otro, pequefio para digitos
unitarios. El sistema opera entre 62-65%, en potencia en
vacio (IDLE POWER), y 101.5% (37000 RPM) a maxima
potencia (2). Ver Figura 1.37.

Figura 1.37 Tacometro de turbina (2)

TACOMETRO DE LAS HELICES, es el indicador de las
RPM de las hélices; mediante un tacometro en la cada de
reduccién. Varia con la regulacion de la PCL y de los
niveles de condiciéon. Esta graduado en incrementos de 50
RPM. entre 0 a 2500 RPM. El rango de operacién normal
es entre 1800 a 2200 RPM, con un maximo disponible de
2200 + 25 RPM (2). Ver Figura 1.38.



Figura 1.38 Tacometro de hélice (2)

INDICADOR DE PRESION Y TEMPERATURA DE ACEITE,
indica los valores de la temperatura y presion del aceite del
motor. La temperatura se encuentra graduada en
incrementos de 10°C y la presion de 10 psi. La temperatura
tiene una escala de 0 a 12x10°C y de 0 a 15x10 psi (2). Se

rige a las siguientes limitaciones:

Tabla |. Valores de la presion y temperatura del aceite (2)

Temperatura de aceite | Presion de aceite
40 psi para vacio
Minimo 0°C
(62-65% N1)
65 a 80 psi
Normal 10 -99°C
(sobre 75% N1)
Maximo 100°C 100 psi

INDICADOR DE FLUJO DE COMBUSTIBLE, presenta la
proporcién de consumo de combustible del motor. Tiene
una escala de 0.5 a 5 x 100 PPH. El rango de operacion
normal es de 100 a 360 PPH varia con la regulacion de la
PCL (2).
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INDICADOR DE CANTIDAD DE COMBUSTIBLE, son dos
indicadores: uno para cada lado. Tiene una escaladeOa5
x 100 Ib. Una indicacion normal de 450 Ib. cuando el tanque
esta lleno. Adicionalmente tiene dos paneles de luces
amarillas como anunciadores de cada tanque: “L FUEL
LOW’ (izquierdo) y ‘R FUEL LOW" (derecho). Estos
indicadores se accionan cuando cada tangue contiene

aproximadamente 90 Ib del combustible util (2).

1.6. Fuerzas y momentos aerodinamicos
Cuando las superficies de control se mueven, se producen
presiones en toda la superficie del avion, creandose las fuerzas
aerodindmicas, las cuales son Sustentacion y Arrastre. Estas
fuerzas aerodindmicas actuan sobre el centro de presion, a una
distancia del centro de gravedad del avién, causando momentos

aerodinamicos en los ejes del avion (3).

Figura 1.39 Diagrama de cuerpo libre de un avién (1)
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Otras fuerzas importantes que actian sobre el avién son: |a fuerza
de inercia (el peso) y la fuerza del motor (el empuje); producido
por la potencia del motor. En la Figura 1.39 se presenta un

diagrama de cuerpo libre de un avion en vuelo.

> Sustentacion
Es la fuerza producida en un ala o superficie aerodinamica,
por una variacién de presion en el flujo de aire entre las
superficies y como consecuencia de diversos factores

incluyendo el principio de Bernoulli (25). Ver Figura 1.40.

La magnitud de la sustentacion depende del perfil ala, de
las caracteristicas de su superficie, de su inclinacion
respecto al flujo del aire y de la velocidad del mismo. Esta

es perpendicular a la direccion de la velocidad del avion.

Flujo-de aire e

Sustentacién ...

Figura 1.40 Fuerza de Sustentacion (25)

La sustentacion es directamente proporcional al area total
expuesta al flujo de aire y al cuadrado de la velocidad con

que ese flujo incide en el ala.
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1:[%(‘,-,0%]4'3 Ec. 1.1
donde, C, coeficiente de sustentacion

p densidad

A area

V velocidad

Para angulos de inclinacién altos, Ia sustentacion cambia
con rapidez hasta llegar a la pérdida total; cuando el aire se
mueve produciendo torbellinos en la superficie de las alas,

entonces el perfil aerodindmico entra en pérdida.

En ciertos casos mientras aumenta el angulo de ataque y la
velocidad se mantiene constante, el avion asciende. Si baja
el morro del avion, disminuye el angulo de ataque,

entonces pierde sustentacion y comienza a descender (16).

Resistencia

La resistencia es la fuerza que tiende a retardar el
movimiento del avién en el aire. En un avion actuan dos
tipos de resistencia: la resistencia parasita es la friccion
entre el aire y la estructura de un avion, y la resistencia
inducida es una consecuencia de la sustentacion producida
por las alas. La resistencia total es la suma de estas dos

resistencias.
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La resistencia es funcion del area y del cuadrado de la
velocidad, esta también varia con efectos de banqueo, con
el factor de carga.

D= [l('“ p- A}L'l +099-(G* -1) Ec. 1.2
donde, Cp coeficiente de arrastre

G factor de carga

Peso
El peso es la fuerza de inercia que se opone a la
sustentacion. El peso actua desde el centro de gravedad

del avion y en direccion al centro de la tierra.

El peso cambia a medida que se consume el combustible y
también al experimentar variaciones en el factor de carga
o fuerzas G, durante las maniobras, debido a que cambia la

carga que soportan las alas.

Factor de carga, o factor "G" es el coeficiente entre el
peso total soportado por la estructura del avion y el peso
real del avién. En un vuelo uniforme, el factor de carga es
1, y en maniobra el factor de carga se incrementa. Durante

un viraje nivelado, el avion experimenta un factor de carga

de mayor.
G=C20-2) gendo¢>0Ec 13
Cos¢
donde, © angulo de inclinacion
a angulo de ataque

angulo de banqueo
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Empuje o traccion

El empuje es la fuerza que proporciona el motor en un
avién, impulsandolo hacia adelante, oponiendose asi a la
resistencia. En un vuelo estable la resistencia y el empuje

son iguales.

El empuje influye en el ascenso del avién, ya que la
velocidad de ascenso maxima de una aviéon esta
relacionada con la potencia disponible ademas de la
necesaria para mantener el vuelo equilibrado. Su ecuacion
es:

2of -
=2 Egid

donde, T empuje
Pot potencia

n eficiencia

Momentos aerodinamicos

Los momentos aerodinamicos son producidos al variar el
centro de gravedad del avion y las fuerzas aerodinamicas
producen un brazo desde su eje de aplicacion al centro de
gravedad. Los momentos actuan en cada eje son los
siguientes: en el eje longitudinal (X), el momento de
Balanceo, en el vertical (Y), el momento del Cabeceo y en

el eje lateral (Z), el momento de Guifiada.

El punto de interseccion de los tres ejes es el centro de

gravedad del avion (18). De esta manera se realiza un
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movimiento coordinado de los tres ejes para controlar el

avion en vuelo. En la Figura 1.41 se presentan estos ejes.

Y MOMENTO CABECEO
\'POSITIVO M

EJE LATERAL

CENTRO DE f
GRAVEDAE ,

2l

EJE LONGITUDINAL r
X “"/." = .
\-'

MOMENTO BALANCEO
POSITIVO, L

MOMENTO GUINADA
) POSITIVO, N
—

' EJE VERTICAL
4

Figura 1.41: Ejes de vuelo (2)

Los momentos son proporcionales al area y al cuadrado de
la velocidad del avion y son considerados desde el centro

aerodinamico (4).

E| momento de Cabeceo es positivo cuando la nariz sube, y

es igual a la siguiente ecuacion:

Mc:[l v prA J ye En 1.9
2 )

donde,

Cwme Coeficiente de momento de cabeceo

o] cuerda aerodinamica

E| momento de Balanceo es positivo cuando la nariz gira a

la derecha, y su ecuacion es:



Mb—(lz('m, -p-A-b]-L'-‘ Ec. 16

\
donde,
Cwmb Coeficiente de momento de balanceo
b envergadura

El momento de Guifada es positivo cuando la nariz gira

hacia a la derecha y su ecuacion corresponde a:
1 Y s
Mgzb(‘_\_,g-p-,q-bJ-r- Ec. 1.7

donde,

Cwmg Coeficiente de momento de balanceo

1.7. Parametros que gobiernan las fuerzas aerodinamicas
La magnitud de las fuerzas y momentos que actuan en un avion

depende de la combinacién de las siguientes variables:

e Configuracién geomeétrica
La configuracién geométrica consiste en las dimensiones y
forma del ala. Las caracteristicas geométricas principales

se indican algunas en la Figura 1.42.

7 .

P ) ¥ i e /
[/ = P~ - T
" .

. -
~——_ o .

[ w
L]

Figura 1.42: Caracteristicas geométricas del ala (10)
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b  envergadura C Cuerda
Cr Cuerdaderaiz Ct Cuerda de punta
A Angulo de barrido

La razdon de aspecto es la relacion entre la envergadura y la

cuerda,

AK =

b b
C A4 Ec. 18

El area del avion T-34C-1, es 179.56 pies’, la envergadura es de

33.4 pies y la razén de aspecto es de 6.2

» Angulos de las superficies de control
Los angulos de las superficies de control son los grados
que éstas se deflexionan de su posicion inicial y son los
siguientes:
% Angulo de deflexién de los alerones (5a), tiene un
rango de -30° a + 30° (2).

% Angulo de deflexién de los elevadores (5¢), tiene un
rango de +20° a -15° (2)
% Anqulo _de deflexiéon del timén de direcciéon (5d),

tiene un rango de 28° a la izquierda y 28° a la derecha
(2).
% Anqulo de deflexién de los flaps (5f), es el angulo

que se graduan los flaps.
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Angulos del vuelo
Angulo de ataque (a) es el angulo entre la cuerda de un
perfil alar y el viento relativo. Generalmente es utilizado en

vuelos de precision y aterrizajes.

A medida que aumenta el angulo de ataque se incrementa
la sustentacion, hasta alcanzar un angulo critico, entonces
entra en pérdida. El rango para que el T-34C no entre en
pérdida es —15° a 15°. Ver Figura 1.43.

Cuerda

Viento
relativo

Angulo de Ataque

Figura 1.43: Angulo de Ataque (16)

Angulo de inclinacion (0) es el angulo entre la trayectoria
de vuelo del avién con el horizonte. En la Figura 1.44 se

indica el angulo de inclinacion.

Trayectoria de vuelo

Angulo de

inclinacion

7 F

Figura 1.44: Angulo de inclinacion (16)



ANGULO DE BANQUEO, es el angulo entre el eje
horizontal del avion con el horizonte. A un valor
determinada el avion pierde sustentacion. En la Figura

1.45, se indica el angulo de banqueo.
P

|
1'4'

SUSTENTACION

ANGULO DE BANQUEO P

2 FUERZA CENTRIFUGA

Figura 1.45: Angulo de Banqueo (2)

Factores ambientales

Las fuerzas y momentos aerodinamicos dependen de las
condiciones ambientales. Los factores mas importantes son
la densidad y presién; que varian con respecto a la altitud
ellos estan dados en tablas basadas en atmosfera
estandar (APENDICE B) y han sido determinados en forma

experimental.

Las ecuaciones de la densidad y presion se obtuvo del
grafico en EXCEL los datos de la tabla de Atmosfera
Estandar, y ajustando la curva graficada a una forma
Polinomial de grado 2. En el APENDICE B, se presentan
los graficos ajustados. El resultado de este método son las

siguientes ecuaciones:



46

P o910 K —3x10° h+09881 Ec. 1.9
£o

’;} ~3x10 ° > ~3x10° h+09799 Ec. 1.10
p Densidad del aire
0o Densidad del aire a nivel del mar = 0,001225 glem®
p  Presion del aire
po  Presion del aire a nivel del mar = 10,13 x 10* Pa
h  Altitud de 0 a 55000 pies.

Para altitudes mayores de 100000 pies, la densidad y la

presion pueden aproximarse a las ecuaciones (4):

log ¥ © = 0,00001890- 4 — 0,1000 Ec. 1.11
P

log 7 = 0,00001910- h +0,0140 Ec. 1.12
p

Coeficientes aerodinamicos

Las fuerzas aerodinamicas dependen directamente de un
coeficiente aerodinamico. Los coeficientes aerodinamicos
estan relacionados de acuerdo a las caracteristicas del
perfil alar y varian en funcion de los angulos de ataque y
deflexion de los flaps. Estos coeficientes generalmente son
obtenidos experimentalmente, partiendo de los datos

basicos suministrados por NACA (7).

Las ecuaciones de los coeficientes fueron determinadas, se
utiliza la Referencia 14; se varia el angulo de ataque y el

angulo de deflexion de los flaps.
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Bajo EXCEL se graficaron y ajustaron los datos, de acuerdo
a la relacién de los coeficientes con las variables. El
coeficiente de sustentaciéon varia al inicio linealmente con
respecto al angulo de ataque y luego varia en forma
polinomial. El coeficiente de arrastre depende del
coeficiente de sustentacién y del angulo de atague Yy
deflexion de los flaps. De acuerdo al analisis tiene una

forma polinomial de tercer grado (Apéndice C).

Las ecuaciones obtenidas de los coeficientes es
encuentran en funcién del angulo de atague y de deflexion,

éstas son:

Coeficiente de sustentacion
C, =0,108-a—0,0004-8," +0,0558-8, +0,1225 paraa < 10°
C, = -0,0049-a +0,2077-a ~0,0004- 5" +0,0558-5, - 0,3864

para a > 10°

Coeficiente de arrastre

C,=5x10°"-a’-1x10"-a’ +2x10 Sa—5x107"%-8°+9%107° .5 -
1x10 °- & +0,0058

Coeficiente del momento de cabeceo

C, =5x10"-a*=327x10 " -a+2x10 1.5 -247x10 7.5 -0,043



CAPITULO 2

DINAMICA DE AVION T-34C-1

El aeroplano T-34C-1 es producido por “Pratt & Whitney Aircraft” de
Canada. Es un monoplano de dos plazas, cabina en tandén, de ala
baja, manufacturado por la Beech Aircraft Corporation, Wichita, Kansas.

Consta de un solo motor turbo hélice construido por la Pratt & Whitney

(1).

2.1. Datos y limitaciones aerodinamicas del T-34C-1
Las propiedades de los aviones estan dadas por las
caracteristicas de sus elementos o partes tanto como el motor,
hélice, fuselaje y ala que determinan Ilas limitaciones

aerodinamicas de dicho avion.

A continuacién se detallan las caracteristicas principales y
limitaciones del avion clasificadas por sus partes y factores de

interés (1):



Motor

Modelo Turbo hélice 1PT6 A-25
Beech Aircraft Corporation ACFP
Etapas del Ventilador 3.1
Etapas del Compresor 1.1
Maxima potencia a S.L. 432506 W [580 eshp]
SFC 0,63
Razon de compresion 6,3
Peso 1472.36 N [331 Ib]
Potencia nominal 298280 W [400 SHP]
Velocidad a una potencia nominal 2200 RPM
Torque maximo del motor 1376,15 N.m [1015 Ib.pie]
Rango de operacion 542 33-1376.15 N.m [400-1015 Ib.pie]
Velocidad de la turbina (N1) IDLE 62 — 65%
Maxima potencia (37000 RPM) 101,5%
Hélices
Velocidad constante
Diametro 2,28 m [7,5 pies]
Angulos de la pala
FEATHER 87,5°
IDLE 17.5°
BETA 5°
Rango de Operacion 1800 — 2200 RPM

Maximo 2200 +-25 RPM



Fuselaje

Tipo

Plazas

Area

Longitud

Alto

Ancho

Centro de Gravedad

Semimonocoque

-

16,68 m? [179,56 pies’]
8,69 m [28,50 pies]
2,95 m [9,67 pies]
10,21 m [33,49 pies]
20,2 - 26,9 % MAC

Ala
Punta NACA 23012
Base NACA 23016,5
Maxima inclinacién de la linea media 0,02c
Coeficiente de elevacion 0,30
Posicion de max. inclinacion 015¢c
Maximo espesor D128

Envergadura 10,21m [33,4 pies]
Cuerda (c) 1,64 m [5,38 pies]
Angulo de torsion del ala 3.1°
Angulo diedro 7°
Angulo de incidencia 4°
Carga alar 1146,25 N/m? [23,94 Ib./pies?]
Flaps Tipo de ranura
Longitud de los Flaps 18 c
Razén de aspecto 6,2

Peso del aviéon

Peso maximo de rampa

Peso maximo al despegue/aterrizaje

19238,56 N [4325 Ib]
19127,35 N [4300 Ib]
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Peso estandar en vacio 13077,77 N [2940 Ib]
Peso maximo para acrobacias 19127,35 N [4300 Ib]
Peso maximo sin combustible 15924,63 N [3580 Ib]

Condiciones de Stall

Angulo de ataque (o) 18° [20 unidades]
Coeficiente de sustentacion maximo (Cmax) 1,79
Velocidad de entrada en pérdida con (W=4300,IDLE)

38.07 m/s [74 nudos]
Velocidad de entrada en pérdida con

flaps desplegados o tren de aterrizaje(Vsia)28.81 m/s [56nudos]

Velocidad de Razéon de ascenso

Techo absoluto 0 m/s [0 pie/min]
Techo de servicio 0,508 m/s [100 pie/min]
Techo de crucero 1,52 m/s [300 pie/min]
Maxima razon de ascenso 3,04 m/s [600 pie/min]

Ascenso Polar

Velocidad de maximo angulo de ascenso  36,52m/s [71 nudos]
Velocidad de maxima razon de ascenso S.L. (R/A)
51,44 m/s [100 nudos]

Planeo Polar

Planeo maximo (L/D)max. V 48,87 m/s [95 nudos]
R/D 4,06 m/s [800 pies/min]
Maxima razon de descenso 3/2 (C/Cp)max.
V 45,01 m/s [87,5 nudos]

R/C 3,04 m/s [600 pies/min]



Limitaciones de altitud

Techo de servicio o practico 7620 m [25000 pies]
Altitud de seguridad minima S.L. 3,05 m[10 - 12 pies]
Efecto tierra se produce a una distancia b 10,06m [33 pies]
Maximo angulo de banqueo a nivel del mar 60°

Combustible

Tipo de combustible JP -4
Peso/ galon de JP-4 7638,12 N/m® (6,5 Ib/gal]
Maximo combustible utilizable 0,492 m>[130 US gal]

Critico de combustible para vuelo estable-9,07a 0 kg [-20 a O Ib]
Rango de combustible para no despegar 0 - 36,28 kg [0 a 80 Ib]

Velocidades aerodinamicas

Para un rango de altitud 0-6096 m [0-20000 pies]
Velocidad maxima 144,04 m/s [280 nudos]
Para un rango de altitud 6096-7620 m [20000-25000 pies]
Velocidad maxima 126,04 m/s [245 nudos]

Velocidades para condiciones de

Tren de aterrizaje extendido 77,17 m/s [150 nudos]
Tren de aterrizaje retractado 61,73 m/s [120 nudos]
Flaps extendido 61,73 m/s [120 nudos]
Flaps en vuelo 61,73 m/s [120 nudos]
Flaps retractado 61,73 m/s [120 nudos]
Cabina abierta Normal 123,47 m/s [240 nudos]

Cabina abierta en emergencia 128,61 m/s [250 nudos]
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Limitaciones de tiempo para maniobras

Invertido 15s
Vuelo vertical, nariz arriba 15s
Vuelo vertical, nariz abajo 3s
Nivel de vuelo, alas verticales 3%

Aceleraciones

Maximo factor de carga permisible (44001b)G 23
A un maximo angulo de banqueo y vuelo horizontal-2,3 a +4,5 g
Descendiendo -10 g
Con flaps abajo -10a+2 g

Indicador de angulo de ataque

Apagado 30 unidades

Condicién de pérdida de sustentacion 28 unidades

Velocidades de la turbina/compresor

Condicién IDLE N; 62 %
Aceleracion N; 102,6 %
Maximo en crucero y despegue N 101,59 %

N 2200 RPM

Rangos de desplazamiento de las superficies de control

Aleron izquierdo (arriba/abajo) -30° +30°
Timoén de direccion (derechalizquierda) 28° 28°
Elevador (arriba/abajo) +20° -15°
Flaps 0-100%

Tiempo de respuesta de los flaps de 0 a 100 10 s.



2.2. Analisis aerodinamico del aviéon

El comportamiento aerodinamico del avidén varia en las diferentes

fases de vuelo. Durantes estas fases, las magnitudes vy

direcciones de las fuerzas y momentos cambian de acuerdo a los

factores detallados en el capitulo 1. Tales fuerzas y momentos,

producen que el avion modifique su posicion de reposo a

movimiento, por |lo cual se desestabiliza.

-

Fases de vuelo

Las fases de vuelo mas importantes son: rodadura sobre la
pista, despegue, ascenso, vuelo estable, maniobras,
descenso, aproximacion y aterrizaje, rodadura y frenado
(18).

Rodadura (taxiing): cuando el avion se encuentra sobre la
pista. En este momento los mandos son muy sensibles a los
cambios de velocidad. Para esta fase, los pedales son muy
empleados, para el control de la direccion del avion. A
medida que se aumenta la potencia, el morro comienza a
levantarse, perdiendo presion sobre el suelo de la rueda

delantera.

Despegue: se utiliza la maxima potencia para iniciar la
carrera de despegue. En este momento la sustentacion se
iguala al peso, entonces el avidn comienza a elevarse de la
pista. Para ayudar al ascenso del avion, se levanta nariz

hacia arriba y se acciona el timon de profundidad.

Ascenso: cuando el avion ya se encuentra en el aire, este

asciende con un angulo de inclinacion positivo, aumentando



su altitud y manteniendo la velocidad constante hasta
alcanzar una posicion deseada. Es importante controlar el
angulo de ataque para no entrar en pérdida. Entonces ya se

puede guardar el tren de aterrizaje.

Vuelo estable: se baja la potencia, controlando la
estabilidad del avion. Entonces se baja el morro para
ubicarse a una altura determinada, graduando la potencia y
compensador del elevador, para alcanzar y mantener una
velocidad y altura constante. Para esta fase la suma de las
fuerzas dan cero y los angulos de inclinacion y banqueo del

avion son cero.

Maniobras: las basicas son: picada y viraje. Se varia el
angulo de inclinacion y/o de banqueo. Para esta condicion

el factor de carga varia.

Descenso: en el descenso en angulo de inclinacion sera
negativo, por lo tanto la nariz del avion apuntara hacia
abajo. Se disminuye la potencia para la aproximacion a la

pista.

Aproximacion y aterrizaje: entonces se debe controlar: la
altura de vuelo, la velocidad, tasa de descenso, la
alineacion con la pista y |a estabilidad lateral. Al bajar el tren
de aterrizaje, se produce un efecto de resistencia vy
desciende la nariz. Para aterrizajes de precision se utilizan
los flaps, que generan aumento de sustentacion con

elevacion de la nariz.
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Rodadura y frenada: se sigue disminuyendo la potencia,
hasta alcanzar una velocidad determinada para poder

aplicar los frenos.

Estabilidad del avidon

Cuando un avion en condiciones estables, esta equilibrado
la suma de todas las fuerzas y momentos es cero. Los
momentos en el avion se producen cuando el avidén se
desplaza de la posicidn de equilibrio, desbalanceandose
debido a fuerzas externas. El avion T-34C tiende a la
estabilidad estatica positiva o estable, es decir, retorna al
equilibrio: ademas tiene una estabilidad dinamica positiva o

estable, ya que tiende a oscilar en pequenas cantidades (1).

Debido a que el avién tiene movimientos de rotacion en tres
ejes, se producira estabilidad para cada eje. En la Figura
1.41, se observan los ejes de rotacion del avion. Las areas

de estabilidad a analizarse son:

= Estabilidad longitudinal, se da en el plano de cabeceo.
= Estabilidad lateral, esta en el campo de banqueo, y en

el campo de guifada.

El tipo de oscilacion a que un avion esta sujeto es el
resultado de los momentos individuales creados por

factores que afectan la estabilidad.
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Estabilidad longitudinal (1)

La estabilidad longitudinal es perturbada principalmente por
el estabilizador y elevador. La condicion de estabilidad
longitudinal depende del signo del coeficiente de momento
alrededor del eje Y, con respecto al angulo de ataque
(CMa), para lo cual un valor negativo de este causa
estabilidad, es decir retorno a la condicion de vuelo
horizontal y un valor positivo como inestabilidad de la
aeronave y perdida de control de esta. CMa es dependiente

de la posicion del CG, el cual opera en ciertos limites.

El centro de gravedad (CG), se encuentra delante del punto
neutral del avion. La sustentacion ocurre detras del CG para

producir una estabilidad longitudinal estatica y positiva.

El punto neutral esta localizado aproximadamente entre 10 -
5% (segun Normas Militares) de |la cuerda detras del centro
de gravedad. Para el T-34C-1, el centro de gravedad se
encuentra libremente movil en un rango entre 20.2% vy
26.9% MAC, indicado en la Figura 2.1. La posicion varia
con el consumo de combustible, numero de pilotos ¢

componentes adicionales instalados.

0%

Figura 2.1 Centro de gravedad (2)
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La potencia es un factor perturbador longitudinal en el T-
34C-1, debido a que por el aumento de esta, aumenta el
angulo de flujo hacia abajo del ala, como se observa en la
Figura 2.2 y dentro del estabilizador, creando un momento

de cabeceo de nariz arriba.

Flujo de aire W

ascendente escendente

Figura 2.2 Flujo de aire sobre el fuselaje (2)

Estabilidad lateral (1)

La estabilidad lateral es |la estabilidad que un avion exhibe

alrededor de su eje longitudinal y vertical. Un avion
desplazado lateralmente, usualmente virara, si éste tiende a
regresar a una posicion de las alas niveladas se dice que
tiene estabilidad estatica lateral positiva. El principal
contribuyente para la estabilidad lateral es la variable
aerodinamica CNp que representa el coeficiente de
momento alrededor del eje Z, con respecto al angulo de
deriva 3. Cuando el avidn gira también derrapa; durante el
derrape, el ala dentro del aire relativo creara mas
sustentacion y la opuesta creara menos sustentacion, como
se indica en la Figura 2.3. Esto produce una fuerza opuesta

tendiendo a retornar el avion a su nivel de vuelo. La fuerza



de restauracion varia directamente con el angulo dihedro

(d).

o Giro izquierdo
Disminucién en
sustentacion _ F:::.\

“Momento reganado

g Aumento en sustentacion

Figura 2.3 Estabilidad lateral

2.3. Analisis dinamico de un avién
El analisis dinamico es obtenido de las Referencia 23 y de 6 el
cual utiliza un método de analisis de estabilidad para obtener las

ecuaciones basicas de movimiento del avion.

El método de analisis de estabilidad, es enfocado al sistema de
control de vuelo del avidn, tomando el conjunto de coeficientes
aerodinamicos del mismo, denominados derivadas de estabilidad y
no individualmente; esto simplifica el analisis de fuerzas y

momentos aerodinamicos.

Para ello consideran asunciones validas que permiten obtener una
apreciacion directa de los factores importantes que gobiernan las
respuestas del avion, lo que permite establecer condiciones vy
efectos simplificados y mas utiles de las ecuaciones basicas de

movimiento.
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Plano
perpendicular

Norte

e ﬁ,..]_.. X,

zef ® =\

Abajo ¥

Figura 2.4 Angulos de Euler

En el andlisis dinamico se trata con mucha importancia a la
seleccion de un sistema de ejes apropiado y el proceso para el
cambio de ejes, para lo cual utiliza las ecuaciones de Euler para
un cuerpo rigido con variaciones en sus angulos. En la Figura 2.4
se presenta los angulos de Euler utilizados entre los ejes de

referencia avion y tierra.

Mediante la linealizacion de las ecuaciones basicas de movimiento
y manejo de las derivadas de estabilidad, se establecen las
funciones de transferencia para el control dinamico longitudinal y

lateral del avion.

El objetivo del presente analisis es |la obtencién de las relaciones

de los movimientos angulares de las superficies de control con
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respecto a los movimientos de respuesta del avion mediante un

sistema de control.

El analisis es realizado considerando las siguientes asunciones:

1. El avién es considerado un cuerpo rigido.

2. La tierra es asumida fija en el espacio, y tomada como
referencia inercial.

3. La masa es asumidas constantes, sin variacion de consumo de
combustible.

4. El plano XZ es asumido como el plano de simetria del avién.

5. Las perturbaciones desde las condiciones de equilibrio son
asumidas lo suficientemente pequenas; para que los valores de
las funciones de seno y coseno de los angulos de perturbacion
sean aproximadamente los angulos mismos y uno,
respectivamente, y que el producto y cuadrado de los valores
de las perturbaciones sean insignificantes en comparacion con
los valores de los mismos y despreciables.

6. Las condiciones de equilibrio de estabilidad lateral consideradas
corresponden a que, las velocidades angulares y angulo de
balanceo son cero, y las fuerzas y momentos longitudinales
producidos por las perturbaciones laterales desde las
condiciones de equilibrio son insignificantes.

7. El flujo es asumido cuasiestatico, de esta forma todas las
derivadas con respecto al cambio de velocidad son omitidas,
excepto las derivadas de las velocidades de balanceo vy
guinada.

8. Las variaciones de las propiedades atmosféricas, tales como la
densidad y velocidad del sonido, son consideradas

insignificantes para pequenas perturbaciones de altitud.
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Con las dos primeras asunciones se aplica la segunda ley de
Newton; por lo tanto, si se considera que el avion tiene un vector
de momento lineal (p). y un vector de momento angular (H),
medidos desde el sistema de coordenadas inerciales, la suma de

las fuerzas (F) y momentos (M) es igual a:

dp s
— = E I8 Eg. 2.2.1
dt

M _Sp Ec22

di

En consecuencia, el cambio de momento lineal es igual a la suma
de las fuerzas totales externas aplicadas y el cambio de momento

angular es igual a la suma de todos los torques aplicados.

Como el empuje es producido por pérdida de masa; entonces, la
variacion de la masa (m) es considerada dentro del cambio de
momento lineal, por ello:

p=ml; Ec. 2.3

donde V7, el vector velocidad lineal y o, la velocidad angular con
respecto a sistema de coordenadas del avidn son:

V,=Ui+V j+Wk

w=Pi+Q j+Rk

U, Vy W son los componentes de las velocidades lineales para los

elesx,yyz y P, QyR, sonlos componentes de las velocidades

angulares de cabeceo, balanceo y guifiada, respectivamente.

La aceleracion es igual a:
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dV,

T

dt

;I-'T+mxl’7. Ec. 24

a=

El vector del brazo de momento, (r) es igual a,
r=xi+y j+zkEc 25

y el momento es igual a,

dM = (@ x r)- dm Ec. 26

Al realizar una expansion de las ecuaciones lineales y angulares
de movimiento referido al eje del avion se tienen las ecuaciones
27ala212.

Respecto a las fuerzas en los gjes:

. \
ZI-Z\'_m-[U-'rWQ --I'RJ Ec. 2.7
S Fy= m-(l-’+(f!€—WP} Ec 28

SF, = m-(#i«#!}“ —z.@] Ec. 2.9

Respecto a los momentos:

¥ AL= p. l.~R-J. +OR-(I,-1,)-PO-J,, Ep.2.10
S AM =01, + PR-(I, - 1,)+(P* = R*)- J, Ec. 2.10

S AN =R1,-P-Jy, +PQ-(I, -1,)+OR-J,, Ec.2.11

e Dinamica longitudinal
Se linealizan las ecuaciones de movimiento del avién, y
asume, para movimientos longitudinales que las derivadas
de las fuerzas en X y en Y, con respecto a velocidad de

balanceo y guifada son cero, se obtiene derivadas de
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estabilidad longitudinal. En la Figura 2.5 se indica las
fuerzas actuantes analizadas para |la dinamica longitudinal.

D-T

Figura 2.5 Dinamica longitudinal (6)

De esto resulta las siguientes funciones de transferencia
longitudinales para los elevadores, la variacion de la
velocidad (u), angulo de ataque (a), angulo de inclinacion
(6):

0 5 (s s’+Bs+C
:;f(\_s.)):]l’(s) Sel. ;JB = Ec.2.12

long

(f(_\-) ~ N3 (s) _ Au.s'“ +B,,-\': +A('r,'Y+]),; Ec. 213
o,(s) A

long long

A(s) _ N::(S-). _ A,s* + Bys+C, Ec 214
S.(s) A At o

long

El denominador esta dado para la dindmica longitudinal, el

cual esta dado por:

A, =As'+Bs’+Cs*+Ds+E Ec. 2156

long
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Los valores A, B, C, D y E, son los coeficientes de las
funciones de transferencia de estabilidad longitudinal que
resultan de un analisis extenso y complejo para cada
condicion de vuelo de cada avion, por esta razén los
coeficientes utilizados son los presentados por la

Referencia 6.

Al reemplazar las derivadas se obtiene las siguientes
funciones de transferencia longitudinales:

u(s) ~0.000506- (s — 68.81)-(s + 0.6)
5.(s) (s +0.00466-s5+0.0053)-(s* + 0.806-5 +1311)

EC. 2.16

a(s)  —0.01785(s+77.79)-(s* + 0.0063- s + 0.0057)
5.(s) (s* +0.00466- 5 +0.0053)-(s* + 0.806-5 +1.311)

E€. 217

O(s) ~131-(s +0.016)-(s + 0.3)
5.(s) (5% +0.00466-5+0.0053)-(s* +0.806-5 +1311)

Ec. 2.18

Las funciones de transferencia Ec. 2.17, 218 y 2.19, para
variaciones de deflexion del elevador, se ingresan a
Matlab/Simulink (33), como se presenta en el Apéndice D,
para la obtencion de los sistemas de ecuaciones

diferenciales, para la simulacion de la dinamica longitudinal.

Para la simulacidon de las ecuaciones de movimiento del
avion se desarrolla un diagrama de control en Simulink, el
cual se presenta en la Figura 2.6. La entrada es funcién

escalon, la misma que pasa por un sistema de ecuaciones
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donde: A, B C y D son matrices del mismo, que se indican
en el APENDICE D.

Estabilidad longitudinal
- elevador long u
Step L* X = Aoct Bu CJ
4 e o CRED i Demux L
= =
—| Sum Demux long alpha
Step1 I:I
L]
long tetha
Entrada elevador
dua'tﬂ-—”l:]

Derivative long tetha dot

Figura 2.6 Diagrama de dinamica longitudinal (33)

Se asume la entrada como una funcién escaldon unitario

para la variacion de la deflexion del elevador.

Las salidas del sistema se encuentran en funcion del tiempo
(segundos) y son: la velocidad, “u” (°), presentado en la
Figura 2.7, el angulo de ataque, “alpha” (°), en la Figura 2.8;
el angulo de inclinacion, “theta” (°), en la Figura 2.9; y la

velocidad angular “thetadot” (rad/s) en la Figura 2.10.

Figura 2.7 Velocidad con variacion del elevador
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Figura 2.8 Angulo de ataque con variacion del elevador

Figura 2.9 Angulo de inclinacion con variacién del elevador

Figura 2.10 Velocidad angular de inclinacion con variacion
del elevador
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Dinamica lateral

Al linealizar las ecuaciones de movimiento del avion y al
asumir los movimientos laterales, en condiciones de vuelo
estable, la trayectoria de vuelo del aeroplano es asumida
horizontal, entonces el angulo de inclinacion es cero
ademas que las derivadas de las fuerzas en Y, y momentos
en Xy Z son cero. En la Figura 2.11, se indican las fuerzas

y angulos para la dinamica lateral.

Figura 2.11 Dinamica lateral (6)

De este analisis se obtienen las siguientes funciones de
transferencia laterales, para el timén de direccidn y aleron,
la variacion del angulo de banqueo (¢), angulo de guifiada

(v), angulo de ataque de guifiada (j):



oY

f(s) Ni(s) As +B,s+C, Ec. 2.19

5(s) A A

lat lat

p(s) NY(s) A +Bs +Cs+D
S(s) A, A

Y Ee 220

lar

B(s) NE(s) Ags’+Bys*+Cys+D o 291
5(s)  Au A o

El denominador, que esta dado para la dinamica lateral es:
T —As*+Bs+Cs*+Ds+E Es. 2.22

Las condiciones de vuelo son las mismas que las del
analisis longitudinal. Los coeficientes de las funciones de
transferencia de estabilidad lateral son reemplazados para
obtener las variaciones del aleron; de ello resultan las

siguientes ecuaciones:

o) 22.1-(s> +0.45+1.67) .
5.(s) (52 +0.380s +1.813)-(s +2.09)-(s— 0.004)

w(s)  —0171-(s —1.14)-(s +9.29)-(s +1.45) Ec. 2 5
5,(s) (s +0380s+1813)-(s+209)-(s—0004)  °
pls) 0.171-(s +18.75)-(s + 0.15) Ec. 2.95

5.(s) (57 +0.380s +1.813)-(s + 2.09)- (s — 0.004)

Las funciones de transferencia de dinamica lateral para

cambios de la deflexidon del timén de direccion son las

siguientes:

#(s) 0.485-(s+1.53)-(s—2.73)

= Ec. 2.26
5.(s) (s +0.380-5+1.813)-(s+2.09)-(s —0.004) ©



70

w(s)  —138:(s+2.07)-(s* +0.05-5 +0.066)
5.(s) (s*+0.380-5+1.813)-(s +2.09)-(s — 0.004)
Ec: 2.27

B(s)  00364-(s—0.01)-(s +2.06)-(s +37.75)

5.(s) (5% +0.380s +1813)-(s +2.09)-(s — 0.004)

Ec. 2.28

Las funciones de transferencia para el aleron Ec. 2.23, 2.24
y 2.25, y para el timén de direccién Ec. 2.26, 2.27 y 2.28, se
ingresan mediante Simulink (Apéndice D), para la obtencion
de los sistemas de ecuaciones diferenciales para la
simulacién de la dinamica lateral del avion para que las
entradas siendo los grados de deflexién del alerén y timén

de direccion, sean funcién escalon.

Para la simulacion de las ecuaciones de movimiento del
avion se desarrolla un diagrama de control en Simulink, el
cual se presenta en la Figura 2.12., donde A, B, C y D son

matrices indicadas en el Apéndice D.

Las salidas del sistema dinamico lateral para el alerén se
encuentran en funcién del tiempo (segundos) y son: el
angulo de banqueo (°), presentado en la Figura 2.13;
angulo de guifada (°), en la Figura 2.14; el angulo de

derrape (°), en la Figura 2.15.
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I
Estabilidad lateral
aleron alerdn banqueo
» = Asc+Buy _ 1 |:
+ y = Cx+Du Pemux—— N >
Sum1 BB Integrator  alerdn guifiada
— (I

Entrada aleron

Estabilidad lateral
timén de direccion

Stepg

N
P

Step5

Entrada timén

aleron derrape

—

(-

X = AockBU — 1

y=cxrou PP 5 w

_— Demuwe Integrator1 tima
]

-

n guif

(-

timén banqueo

ada

timon derrape

Figura 2.12 Diagrama de dinamica lateral (33)

Figura 2.13 Angulo de banqueo por variacion del alerén
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Figura 2.14 Angulo de guifiada por variacion del alerdn

Figura 2.15 Angulo de derrape por variacion del aleron

Las salidas del sistema dinamico lateral por efecto de
variacion del timén de direccién se encuentran en funcion
del tiempo (segundos) y son: el angulo de banqueo (roll),
presentado en la Figura 2.16; angulo de guifiada (yaw), en
la Figura 2.17; el angulo de derrape (beta), en la Figura
2.18.
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Figura 2.16 Angulo de banqueo por variacién del timén de

direccion

Figura 2.17 Angulo de guifiada por variacién del timén de

direccion
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Figura 2.18 Angulo de derrape por variacion del timén de

direccion



CAPITULO 3

GENERALIDADES DEL SIMULADOR DE VUELO

La simulacion de un avion es empleada en el aprendizaje como una
forma de demostracion y experimentacion de situaciones de vuelo. Las
dos caracteristicas mas importantes de la simulacion son: la fidelidad y

el manejo del tiempo. (30)

La fidelidad en la simulacion da al sistema una representacion con
realismo. Para alcanzarla es necesario que los componentes vy
comportamiento del simulador sean tan reales como los de un avion.
Esta permite tener una percepcion de sensaciones subjetivas de

movimientos al piloto.

En un simulador de vuelo, el manejo del tiempo debe ser de manera
continua, para la simulacion de las ecuaciones de vuelo mediante

variables entradas y salidas.

El simulador de vuelo implica la representacion de un sistema dinamico
y controlado del comportamiento de un avién en el mundo real. Este
contiene elementos idénticos a los de un avidén y su funcion es adiestrar

y permitir practicar a los pilotos.
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Un simulador de vuelo tiene las siguiente ventajas (33):

L

Bajo costo econémico.- Debido a que las reparaciones de sistemas
aeronauticos representan un alto costo econémico, comparado con el
costo de diseno y construccion de un simulador de vuelo.

Menor riesgo.- A causa de que al presentarse alguna falla humana,
es solo un simulador y no un avion real. Ademas de reducir el riesgo
por falta de experiencia en una situacion de emergencia.

Mayor accesibilidad.- Ya que el piloto tiene mayor disponibilidad para
practicar en un simulador, que en un avion.

Practicar varias situaciones.- Un simulador permite programar varias
condiciones de vuelo, para que el piloto experimente y practique.
Manejo del tiempo y procedimientos.- El piloto en el simulador puede
darse tiempo para revisar procedimientos de operacién de vuelo y
responder correctamente.

Experiencias especificas.- Mediante la simplificacién de la realidad
permite centrase en condiciones importantes de interés como son las

emergencias.

. Repetitividad de experiencias.- Para poder repetirlas y preparar al

piloto para respuestas agiles y eficaces.

El disefo del simulador de vuelo se ha realizado de acuerdo a

procedimientos, informacion y técnicas de analisis de decisiones

necesarias para realizar un sistema sencillo que cumpla con todos los

requisitos para su funcién. Esto  permitird al piloto estudiante

familiarizarse con los mecanismos, controles y movimientos del avion.

Las respuestas de un simulador de vuelo dependen del tipo de avién:

debido a que éste, da las caracteristicas dinamicas para las ecuaciones

de vuelo, que son el elemento principal del sistema de control.



3.1.Introduccién al simulador de vuelo

El simulador de vuelo da realismo a la simulacién con ayuda de
movimiento, para esto se presenta un sistema con movimientos de

rotacion en dos ejes.

El simulador de vuelo consta de elementos estructurales
mecanicos, sistemas hidraulicos, sistemas eléctricos y sistemas
logicos electronicos. Las partes del simulador de vuelo se indican

en la Figura 3.1.

Figura 3.1 Partes del simulador de vuelo
1. Compuerta
2. Capsula
3. Estructura base
4. Cilindro hidraulico
5. Mecanismo de barras
6. Piso
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El simulador de vuelo se ha considerado de acuerdo al avién
modelo T-34C, para un solo piloto. Consiste de una capsula que
se cierra con una compuerta que se desliza sobre rieles hacia
atras de la misma, similar a la existente en el avién del modelo
seleccionado e indicado en la Figura 3.2. El ingreso del piloto es

desde la parte superior de la capsula.

—
T m
(@8]

Figura 3.2 Partes de la compuerta del avion T-34C
1 Cerradura manual superior
2 Manija interior
3 Seguro manual interior
4 Manija exterior de abertura de emergencia
5 Manija interior de abertura de emergencia

6 Seguro manual exterior
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La capsula tiene la misma funcion que la cabina del avion. El
simulador esta disefiado solo para un piloto. Esta capsula debe
contener internamente todos los elementos idénticos a la cabina
del avion, como son los paneles de control, consola de los
instrumentos de vuelo, baston, pedales, silla para el piloto, todos

presentados en la Figura 3.3.

La cépsula se encuentra apoyada fijamente con pernos sobre una
estructura base que sera disenada en el capitulo 5. Entre la
capsula y la estructura base se recomienda instalar una lamina de
caucho para aislar las vibraciones y evitar la corrosion de los
elementos. En la estructura base se encuentra soldados o
empernados elementos con articulaciones que permiten al

mecanismo conectado girar en |los ejes de rotacion.

Figura 3.3 Silla con cinturén de seguridad del piloto
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El mecanismo es basado en los simuladores VENTURER S2'. El
mecanismo consiste de un conjunto de barras, dispuestas en
forma cruzada y tres cilindros hidraulicos, ubicados uno adelante
para permitir el movimiento de cabeceo, y dos atras para dar el

movimiento de banqueo.

El mecanismo se encuentra apoyado sobre una estructura sencilla
gue es la base del simulador de vuelo. A ésta también van sujetos
los dispositivos oleohidraulicos, eléctricos y electréonicos. Entre
ésta y la estructura base debe encontrarse un cobertor de caucho
flexible que proteja el mecanismo del exterior de polvo y

elementos extranos.

Debe conectarse al simulador, una computadora, que permita
controlar al instructor las condiciones ambientales, fases de vuelo,

situaciones de emergencia, etc.

3.2.Sistema de control del simulador de vuelo

El Simulador de vuelo consiste en un sistema control que tiene
entradas, un proceso interno con las ecuaciones de vuelo y
salidas. En la Figura 3.4, se muestra un diagrama de control del

simulador de vuelo.

Las entradas del sistema son basicamente sensores de los
controles de vuelo y motor del avion, manejadas por el piloto y

condiciones de vuelo ingresadas por el instructor. Estas son

' Los simuladores de VENTURER S2, son de la compania TOHMSOM TRAINING &
SIMULATION LIMITED. 1997
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senales eléctricas que ingresan al sistema como datos, para ser
procesadas por las ecuaciones de vuelo del comportamiento
simulado del avién y por modelos matematicos del mecanismo de

movimiento del simulador y transformadas a serfales de salida.

Las respuestas del sistema se transforman en senales enviadas a
los instrumentos de vuelo y a las valvulas del sistema hidraulico
para hacer actuar a los cilindros hidraulicos y producir

movimientos al mecanismo del simulador de vuelo.

Para el proceso interno del sistema se recomienda el uso de un
controlador como es el PLC, el mismo que se programa con un
PC. ElI PLC permite tener un sistema pequefo fisicamente,

disponible y reprogramable.

En la Figura 3.4, las lineas punteadas indican los limites del

simulador de vuelo, con sus elementos principales.

> Entradas
Las senales de las entradas se controlan mediante
potencidmetros, los cuales varian el voltaje en ciertos
rangos, asi se regula las variables controladas del sistema,
e ingresan al sistema para ser procesados por un
controlador. El sistema tiene dos grupos de entradas: las
que ingresa el instructor desde el PC y las accionadas por
el piloto desde la cabina del simulador. El instructor ingresa
las condiciones ambientales (velocidad y presion del aire) y
las condiciones del motor del aviéon por el teclado de la

computadora.



SIMULADOR DE VUELO

PILOTO Mecanismos
(Movimientos de PGL de los controles de
X vuelo y motor

Controlador
PLC

baston y pedales) |

INSTRUCTOR
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Actuadores
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Figura 3.4 Diagrama de control del simulador de vuelo
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SIMULACION DE
MOVIMIENTOS



Tabla Il. Entradas principales del sistema del simulador de

vuelo
- Elemento de Posicién
entrada
Baston “adelante-atras
E derecha-izquierda

Pedales derecho-izquierda

éPC'L' ~ BETA-IDLE-

;_ POWER-MAX
§'Paléh'éé""' ‘de FUEL ON-OFF
condicién DECR-RPM-INC

: FTH (en bandera)
Interruptor de 'MAX-MIN

Variable controlada

‘Posicion  de Ios§

Alerones y

elevadores

‘Tren de nariz y timén |

de direccion

- Combustible y RPM'
“del motor |

Flaps
flaps
_mllh'téffu‘ptrdr” e
éarranque del ON
émotor
?Interruptor de IGNITION ON- Motor
encendido HOLD OFF

En esta tesis, para la presentacion de la simulacion de

vuelo sdlo se tomaran las principales entradas que son los

mandos de control y algunos instrumentos de vuelo. Los

controles que tiene el piloto se detallan en la Tabla ||
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Salidas
Se tienen dos tipos de salidas: las senales que van a los
instrumentos de vuelo y las que van al sistema hidraulico,

especificamente a las valvulas proporcionales.

Los instrumentos y parametros utilizados para la simulacion
en el presente trabajo, se encuentran indicados en la Tabla
.

Tabla Ill. Salidas principales del sistema del simulador de

vuelo

Instrumento

- Velocimetro

Altimetro

Presion

. Horizonte artificial
Indicadores de flaps
Indicadores de tren de
aterrizaje
Torquimetro
Tacémetro de turbina

. Tacémetro de hélice

.~ Indicador de flujo de

combustible

Indicador de cantidad de

combustible

Parametro de salida

L

Altitud

Variéometro

Orientacion

Posicion de flaps

' Posicion del tren de

; aternzaje

- Velocidad de turbina

. Velocidad de hélicé'

Cantidad de combustible
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Las salidas que van al sistema hidraulico son variables de
fluo para controlar la regulacion de las valvulas
proporcionales, por ello se consideraran las carreras de los

cilindros hidraulicos.

3.3.0rganizacion del disefio del simulador de vuelo

El disefio del simulador de vuelo cubre varios campos de estudio,
por esta razdn se ha organizado las areas de ingenieria
necesarias para el desarrollo del mismo. En la Figura 3.5, se
presenta un esquema de la organizacion del disefio del simulador

de vuelo.

Las areas requeridas para el disefio del simulador de vuelo son las
que utilizan los conocimientos de ingenieria mecanica. Sin
embargo, no se han considerado areas de igual importancia como

son el disefo del sistema eléctrico y electrénico.

El disefio de forma consiste en la forma geométrica, dimensiones y

disposicion de elementos del simulador, interna y externamente.

En el diserio estructural se calcula y analizan todos los elementos
estructurales mecanicos del simulador: cédpsula, estructura base,
barras y piso del simulador. Ademas de los apoyos y conexiones
de los elementos, incluyendo ejes, pernos, etc. En la presente

tesis se calcula la estructura base y se analiza la capsula.
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El disefio del mecanismo esta dado por el analisis estatico y
dinamico del sistema de movimientos del simulador. Para interés
del desarrollo de este disefo preliminar presentado, se realizo un
andlisis de desplazamiento de los cilindros hidraulicos y un
estimado de las velocidades, para el calculo de lo mismos y para

la programacion correspondiente.

El disefio del sistema hidraulico consiste de la seleccion adecuada
de los cilindros, accesorios y conexiones hidraulicas con las
caracteristicas requeridas por el mecanismo. De ésta area se

realizo la seleccion de los cilindros hidraulicos.

La programacién del controlador consiste en la utilizacién de un
software que permite programar el PLC para enlazar las entradas
y salidas del sistema al proceso del mismo. Para el desarrollo de
la programacion es necesario conocer las ecuaciones de
movimiento del avion y del mecanismo. Aqui se utiliza el software,
INTOUCH (34) para la simulacion visual que permite apreciar las
respuestas de los instrumentos de vuelo y posiciones del avion.
Sin embargo, este software puede servir de enlace con el PLC

para la simulacion visual pero se deberia ajustar su programacion.

El analisis de todas las areas mencionadas estan basadas en las
caracteristicas aerodinamicas del avién y los requerimientos
basicos del piloto para la practica de vuelo. Lo cual resulta el
disefio de un sistema basico de simulacién de movimientos de un

avion.



DISENO DE UN

SIMULADOR DE
VUELO
FORMA ESTRUCTURAL MECANISMO HIDRAULICO PROGRAMACION
Caracterisiticas| |- Capsula Analisis estatico Gelmecion e PLC
externas de la 1 cilindros
Capsula hidraulicos
Estaun Analisis dindmico Pragrama
base p de simulacién
Seleccion de
_ Elemen;osl — accesorios
internos de la oleohidraulicos
Cabina —| Barras
Estructura — ?01'?;(20:185
del piSD oleohiaraulicos

Figura 3.5 Organizacion del disefio del simulador de vuelo
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3.4 Disefio de forma del simulador de vuelo

La forma del simulador es basada en el aeroplano T-34C-1. La
parte externa se adapta a las necesidades para el espacio, y
movimiento del simulador. La capsula internamente debe contener
los elementos dispuestos exactamente igual a la cabina del avion

seleccionado.

El simulador de vuelo requiere que su forma y dimensiones
permitan facilidad para los movimientos a simular. Para tomar la
decision correcta sobre las dimensiones y forma de la capsula del
simulador se tomaron las dimensiones interna y externas del
avion, entonces ajustaron dichas dimensiones a valores

satisfactorios, para lograr una armonia fisica para el modelo.

El mecanismo no se ha dimensionado por medio de calculos,
simplemente se consideraron ciertas medidas para obtener las
libertades de movimiento requeridas. Para lograr los movimientos
deseados, se sugiere el uso de apoyos articulado en dos

direcciones.

Los planos del simulador de vuelo se encuentran en el APENDICE
E. Los planos presentan la forma y dimensiones de todas las
partes del simulador de vuelo, e incluso se presenta detalles de las

conexiones propuestas en esta tesis.



CAPITULO 4

CALCULO ESTRUCTURAL ESTATICO DEL
SIMULADOR DE VUELO

El simulador de vuelo consta de partes estructurales mecanicas, las
cuales soportan los pesos de los elementos internos dentro de la
capsula y al piloto. El cédlculo estructural de estos elementos esta
desarrollado para la condicion estatica de los mismos, cuando las

cargas externas se encuentran en su posicion mas critica.

La capsula del simulador de vuelo debe ser construida con un armazoén
para formar el cuerpo de la capsula y sostener sus paredes y otra para
la compuerta. El armazén y paredes de la capsula son apoyadas sobre
una estructura base, como se puede observar en la figura 4.1. El
armazoén de |la capsula consta de un piso interno, que es una plancha de

acero estructural, el cual se estima su espesor en el presente capitulo.
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Figura 4.1 Partes estructuras principales a calcular
1. Armazon del cuerpo de la capsula

2. Estructura base

El material a utilizar en toda la estructura del simulador es Acero
Estructural A-36. El acero tiene una densidad de 7850 kg/m® y un
modulo de Elasticidad de 200x10° N/m (9).

Las paredes de la capsula deben ser de planchas de plastico de Vinilo
rigido, con las formas requeridas. El plastico de Vinilo tiene una
densidad de 1450 kg:’m3 (5).

4.1. CAPSULA DEL SIMULADOR

La estructura de la capsula consisten de la compuerta y del
armazon del cuerpo de la capsula. En el plano 5 se presenta las
vistas y dimensiones de la capsula del simulador. Estas
dimensiones son utilizadas para estimar el material necesario y con

ello el peso del armazon de la capsula.



91

La compuerta y el armazon estan formados por tubos cuadrados,
lo cual esta indicado en la figura 4.2, donde b es la altura y ancho
del perfil “e” es el espesor del mismo. Estos perfiles se cortan y
doblan de acuerdo a la forma de la capsula, entonces estos se

sueldan con soldadura eléctrica.

Figura 4.2 Perfil del armazén de la capsula y compuerta

r Compuerta
La compuerta de la capsula no esta sometida a ninguna
fuerza exterior importante, por ello no es necesario analizar
las dimensiones del armazén de ésta. Para el armazon de la
compuerta de la capsula se ha seleccionado tubos
cuadrados de b = 20 mm con un espesor, € = 0.8 mm vy
pesow = 0.51 kg/m (17).

Los tubos cuadrados de 20x20x0.8 mm, necesarios para la
construccion de la compuerta de la capsula deben tener las

longitudes presentadas en la Figura 4.3 y en la Tabla IV.
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Figura 4.3 Dimensiones de los perfiles de la compuerta

Tabla IV. Dimensiones de los perfiles de la compuerta

Longitud
) Longitud
Ubicaciéon # Forma total
(mm)
(mm)

Verticales de la Doblada

3 1810 5430
compuerta 1x0.55 m
Horizontales de la

2 Recta 1000 2000
compuerta

La longitud total de tubos de perfil de la compuerta es de
7430 mm, si la capsula por longitud es de 051 kg/m,
entonces el peso del armazon de la compuerta seréa w,=
3.789 kg.

El armazdon de la compuerta debe ser recubierta y
empernada con una plancha transparente de 2 mm de
espesor de plastico de vinilo. En la Tabla V se indican las
dimensiones, forma y cantidades de las planchas necesarias

para formar la pared de la compuerta.



Tabla V. Dimensiones de |la pared de la compuerta

Ubicacion Forma de # |Dimensiones| Area
instalacion (mxm) (m?)

Compuerta Curvada 1 1000x1820 | 1.82

Si el area total de la pared que forma la compuerta es de
1.820 m?, el espesor es de 2 mm, y la densidad 1450 kg/m”,
entonces el peso por la pared es calculado de la ecuacion
4.1.

W,=Axexp Ec 41

donde,

A =1.82 m* drea

B = 0.002 mespesor del plastico

P = 1450 kg/m®>  densidad del vinilo
wp,  =1.82m?x0.002m x 1450 kg/m®

w, =5.278kg

El peso total de la compuerta es igual a:

WCOMPUERTA = Wa + Wp
=3.789 kg + 5278 kg

Wcompuerta = 9.067 kg

La fuerza de gravedad de la compuerta es Wcomp = 88.86N

Cuerpo de la capsula
Para el armazén del cuerpo de la capsula se ha
seleccionado tubos cuadrados de 20 mm con un espesor de

0.8 mm y peso 0.51 kg/m (17). Los tubos cuadrados de
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20x20x0.8 mm necesarios deben tener las dimensiones

presentadas en la Tabla 4.3. En la figura 4.4 | se indican las

longitudes de los perfiles en el cuerpo de la capsula.

N

1630 mm

1730 mm

\ |

Figura 4.4 Dimensiones de los perfiles del cuerpo de la

capsula

TABLA VI. Dimensiones de los perfiles del cuerpo de la

capsula
) -ongitud | Longitud
Ubicacion Forma
(mm) |otal (mm)
Verticales superior del
Doblada | 1750 3500
cuerpo
Delantera superior del
_ Doblada | 1630 1630
cuerpo, inclinada
Horizontales delantera
) Doblada | 1730 3460
de la capsula
Verticales y
horizontales de Recta 1000 6000
paredes y piso
Verticales del cuerpo Recta 750 3780




El peso total aproximado de la estructura del cuerpo esta
dada por el peso de todo los perfiles de acero que contiene
la capsula. Este peso corresponde solo al armazon de la
misma y es estimado de las dimensiones presentadas en la

Tabla 4.3 y del peso por longitud del perfil:

Longitud total de acero L= 1834 m
Peso por longitud Wil= 051 kg/m
Peso total de los perfiles del cuerpo = W, = 9.353 kg

Sobre el armazén van las paredes que conforman la
capsula. Las paredes de la capsula deben ser construidas
con planchas de 4 mm de espesor de plastico de vinilo,

empernadas a la estructura del cuerpo.

En la Tabla 4.4 se presentan las dimensiones de las
planchas y el area total de las paredes al ser cortadas y
montadas sobre el armazon del cuerpo. Estas areas son

obtenidas de las dimensiones del la figura 4.4

Con la ecuacion 4.1 y las areas presentadas en la Tabla 4.4,
se obtiene el peso aportado por las paredes de plastico de

vinilo.
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Tabla VII. Dimensiones de las paredes del cuerpo de la

capsula
Ubicacion | Formade | # |Dimensiones| Area total
de pared |instalacion (mxm) (m?)
Delantera Curvada 1 815x645 1.182
superior
Delantera Curvada 1 1729x750 1.297
Laterales Plana 2 1000x750 3.000
Posterior Plana 1 1300x1000 1.182
Piso Plana 1 1600x1000 1.471
Area total de las paredes A=8132 m°
espesor de las planchas e = 0.004 m
Densidad del plastico de vinilo p = 1450 kg/m?

El peso de las paredes es igual a,
wp = 8.132 m?x 0.004 m x 1450 kg/m®
wp = 47.166 kg

Sumando el peso de la estructura y de las paredes da el

peso total aproximado del cuerpo de la capsula:

WCUERPO = Wa + Wp
=9.353 kg + 47.166 kg
WCUERPO = 56.518 kg

La fuerza de gravedad del cuerpo es:
Wcuerpo = 553.88 N
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Analisis de desplazamientos por esfuerzos en la

capsula
A pesar de que el armazon del cuerpo no soportara grandes

fuerzas, se ha realizado un analisis por el método de
elementos finitos mediante la Referencia 9, para observar
las posibles deformaciones a presentarse en ciertas

condiciones. (9)

Se considera el caso, de que el piloto al subir al simulador
se apoya sobre ciertos perfiles o si alguna persona desde el
exterior se apoya en los bordes de la capsula, entonces se
aplican fuerzas sobre dichos perfiles; estas fuerzas

consideradas se indican la Figura 4.5.

Fptlotol
Fp\ioto oy

N\
F siloto £ A \
//.%\} \ # \

<

\\\ Fpilot;\\\\i

P
&
/

{/ //‘
Figura 4.5 Diagrama de las fuerzas asumidas sobre |a
capsula

Para estimar las fuerzas maximas que se aplicarian, se
asume la fuerza del peso parcial de una persona. El peso de

una personal es aproximadamente de 127 kg que equivale a
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una fuerza de 1240 N. Entonces, el peso asumido para el
analisis es de Fpioto apoyade = 1000 N. Es importante indicar
que este valor se encuentra sobre dimensionado para

observar un efecto considerable.

Para el modelado del armazdon de la capsula en Ia
Referencia 9, se modelaron los nodos mas importantes, que
son las uniones de los perfiles, y algunos para la forma

curva de la capsula.

Las condiciones de borde estan dadas por los nodos de la
parte inferior (1, 3, 4, 6y 7), como apoyos fijos, debido a que

la capsula se encuentra descansando sobre la estructura

base.
E
F L
F 20 wg
17 16 izz 14, 18
13 '
12 15 F
8 21l | 11
9 10 .
6
5
. 4
1 1
2 3

Figura 4.6 Nodos del cuerpo de la capsula
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Los elementos son de seccion constante y del perfil
20x20x0.8 mm, los mismos que se obtienen de las

caracteristicas presentadas en la Tabla VIII.

Tabla VIII. Caracteristicas de los elementos de |la capsula

B 20 Mm | 454E-08 m*
E 0.8 Mm M 418  kg/m
A 0.00006144 m? AE 1.23E+07 N/m
E 2.00E+11 N/m IE 9.08E+03 Nm3

En la Figura 4.6, se indican los nodos, y las fuerzas
consideradas. Los nodos ingresados en |la Referencia 9 se

presentan en la Tabla IX.

Tabla IX. Nodos de la capsula
Nodos X (m) Y (m) Z (m)

1 0 0 0
2 0.1757 -0.3536 0
3 06 -0.5 0
4 16 -0.5 0
B 0.1757 0.3536 0
6 0.6 0.5 0
7 1.6 0.5 0
8 0 0 0.75
9 0.1757  -0.3536 0.75
10 0.6 -0.5 0.75
11 1.6 -0.5 0.75
12 0.1757 0.3536 0.75

13 0.6 0.5 0.75



Nodos
14
15
16
17
18
19
20
21
22

X (m)

1.6
0.6
0.6
0.6
1.6
1.6
1.6
1.1
1.1

Y (m)
0.5
-0.3536
0
0.3536
-0.3536
0
0.3536
0.5
0.5

Z (m)
0.75
1.1389
1.3
1.1389
1.1389
1.3
1.1389
0.75
0.75

100

Para las condiciones de borde, los nodos de 1, 3, 4, 6y 7

son fijos y sin carga. Las cargas aplicadas se observan en la

Tabla X.

Tabla X. Fuerzas y momentos asumidos en |os nodos

Fx Fy Fz Mx My Mz
Nodo
(N) | (N) (N) | (N/m) | (N/m) | (N/m)
16 0 0 -1000 0 0 0
19 0 0 -1000 0 0 0
21 0 0 -1000 0 0 0
22 0 0 -1000 0 0 0

Los resultados mas importantes, que presenta la Referencia

9, del analisis estatico, son los desplazamientos de los

nodos y las reacciones en los apoyos.



Los desplazamientos maximos de los nodos se presentan
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en la Tabla X| donde se resaltan los maximos valores.

Tabla XI. Maximos desplazamientos y reacciones de los

nodos

Kl X (m) Y (m) Z (m)
Rx (N) Ry (N) Rz (N)

o -1.45E-04 | -3.65E-04 | -6.63E-05
1.10E-04 1.02E-03 | -2.29E-04

& -1.45E-04 | 3.65E-04 | -6.63E-05
-1.10E-04 | 1.02E-03 | 2.29E-04
-6.03E-04 |-8.93E-05- | -5.35E-05

15 -4 50E-04 | 1.61E-03 | -1.80E-03
" -6.03E-04 | 8.93E-05 | -5.35E-05
450E-04 | -161E-03 | 1.80E-03
-1.46E-04 | -2.50E-04 | -9.58E-04

- 0.00E+00 | 1.22E-04 | 520E-04
B -1.46E-04 | 2.50E-04 | -9.58E-0
22 0.00E+00 | 1.22E-04 |-5.20E-044

El maximo desplazamiento es de 0.96 mm, en el nodo 21y
22, entonces se considera correcto la selecciéon del tubo de
20x20x0.8 mm.

Las reacciones y momentos de los nodos de apoyos,
considerados fijos, que fueron obtenidos del andlisis se

encuentran en la Tabla XII.



Tabla XlIl. Reacciones y momentos en los nodos de apoyos

Nodo XN Fy (N) Fz (N)
Mx (N.m) My (N.m) Mz (N.m)
485E+01 -2.97E-13  -1.20E+02
1.39E-13  -1.53E+01 0
1.36E+02 8.37E+01  1.09E+03
327E+01 3.87E+01 0
1.12E+02 -2.28E+01 9.72E+02
516E+00  -2.32E+01 0
1.36E+02 -8.37E+01 1.098E+03
327E+01  3.87E+01 0
1.12E+02 2.28E+01 9.729E+02
516E+00 -2.32E+01 0

Piso de la capsula

El piso de la capsula debera soportar basicamente las
cargas dentro de la cabina del simulador. Para el calculo
del espesor del piso, se considera un estado critico, que es
cuando el piloto se para en el centro del espacio entre la
viga principal, la viga lateral y las transversales secundarias

como se indica en la figura 4.7.

El punto propenso a deflexidon es el centro del area donde es
aplicada la fuerza, como se indica en la Figura 4.8. El disefo
del piso de la capsula se basa en el calculo del espesor de
la plancha. El area de la placa esta apoyada en todos los

lados.



W Piloto

[Pt

Figura 4.7 Fuerzas analizadas para piso de la capsula

I W piloto

v/

.

T 0.5m

- '

c

Figura 4.8 Area considerada del piso

Las reacciones en los apoyos A y B, son iguales por
simetria, y el diagrama de fuerzas que actuan sobre esta
seccion analizada se observan en la figura 4.9. Los apoyos

Ay B representan las vigas de la estructura base.

Whileto

A B
|

e,
RAT, 0.500 m \T e
T~ -

Figura 4.9 Diagrama de fuerzas del piso
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Al realizar una sumatoria de fuerzas (Ec. 4.2), se obtienen

las reacciones en los apoyos Ay B.

T+ Y F,=0 Ec. 4.2

7W‘miram
R, =R, =—2 Ec.43

Fa

Al reemplazar el peso en la Ec. 4.3, las reacciones en los

apoyos son:
2
R, = @ =72231N

Se realiza un corte en el centro de la viga para obtener el
momento maximo para el disefo, el diagrama del corte se

observa en la figura 4.10.

0.250 m

A Mmax
/ 0

Ra

Figura 4.10 Momento maximo en el piso

El momento maximo se encuentra en el punto O, que es
donde se aplica el peso del piloto, es decir en el centro del
area considerada, entonces el momento maximo es igual a:

M. =R,-0250m  Ec 44

max

M__=72231N-0.250m =180.58N.m

max
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Se calcula el momento de inercia (Ec. 4.5), con el momento

maximo obtenido anteriormente:

V Mol Ec. 4.5
(& S},
donde,

1

240x 10° N/m es la resistencia a punto cedente
del acero A-36

Sy

1.5 es el factor de disefio asumido

=
I

Al reemplazar |los valores en la Ec. 4.5:

V‘ 1.5x180.58 N.m
¢ 240x10°N/m’

%:1.13@0  m’
C

El momento de inercia esta dado de acuerdo a las
caracteristicas de la seccion, para un rectangulo esta dado

por la Ec. 46.

/-2 Ec.46
¢ g

Despejando el espesor e,

e Jexiaza0tm

a V 05m

e=368x10" m

El espesor del piso de la capsula calculado es de 3.7 mm.
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4.2 ESTRUCTURA BASE DE LA CAPSULA

Para la estructura base de la capsula se ha seleccionado perfiles
estructurales de tubo cuadrado hueco. Las dimensiones y
espesores de estos, son calculados de acuerdo a las cargas que

soportan.

La estructura base soportara los pesos de los elementos internos
de la cabina de la capsula, como son la consola de instrumentos, el
panel de control y la silla, ademas del peso de la cabina. La fuerza
mas importante que actia sobre la viga central es el peso del
piloto. El piloto cuando se encuentre parado sobre el simulador
gjercera el mayor peso sobre la estructura base, luego al sentarse

sobre la silla, variara la posicion del peso del piloto.

Los pesos de los elementos internos considerados para el calculo

de la estructura base, se detallan en la Tabla XIII.

Tabla Xlll. Peso de los elementos internos considerados de la

capsula
No. Elementos Peso (kg) Peso (Ib)
1 Piloto 127.00 280
2 Equipo de piloto 20.41 45
3 Silla 13.61 30
4 Paneles laterales 13.61 30
5] Consola y pedales 18.14 40

El peso total de todos los elementos internos de la cabina,
incluyendo al piloto es igual a 192.77 kg, este equivale a:
P =1889.146 N
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En la figura 4.11, se presentan todas las fuerzas puntuales

consideradas sobre la estructura base de |la capsula.

W Panel lateral Willa

D
C~ N WPiloto W. Panel lateral
W Consola de 1 -
instrumentos - 5 = %Rb e
/)/ : = _ < C Rc
A
Ra

Figura 4.11 Fuerzas sobre estructura base

Como se puede observar en la Figura 4.11, las vigas que soportan
cargas importantes son la longitudinal y posterior, y seguidamente
las laterales de apoyo de los cilindros; las vigas que soportan
menos fuerza son las denominadas secundarias. En la figura 4.12,
se indican las denominaciones de las vigas de acuerdo a las
fuerzas que soportan. Las dimensiones utilizadas en esta grafico
permite diferenciarlas vigas, pero no son las dimensiones reales,

ya que se calcularan a continuacion.
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Figura 4.12 Denominacion de las vigas de la estructura
base

Viga longitudinal central
Viga transversal posterior

Viga lateral del cilindro

W=

Viga secundaria

Vigas principales

La viga longitudinal central y la posterior son las que
soportan mayores fuerzas. Para el analisis estatico de la
viga longitudinal central se consideran las fuerzas que
actuan en posicion horizontal en dos dimensiones, sin
considerar los apoyos de los cilindros hidraulicos. A pesar
de que la viga principal no soporta directamente el peso de
la capsula, ni de los paneles de control laterales, para
seguridad del disefio se considerara los pesos directamente
sobre la viga. En la figura 4.13 se encuentra las posiciones y

asignaciones de las fuerzas puntuales y distribuidas.



Viga longitudinal central
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Figura 4.13 Diagrama de fuerzas y momentos actuantes
sobre la viga longitudinal central
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Wi Peso de |la consola y pedales

W,  Peso del piloto y equipo

W3  Peso de paneles de control laterales

Ws Pesode lasilla

We1 Peso del perfil vertical delantero

W2 Peso de perfiles verticales medios

Wcs Peso de perfiles y pared posterior y el peso de la
compuerta

Wq4s  Peso distribuido delantero

W42 Peso distribuido posterior

Ra Reaccion en el apoyo delantero: cilindro y barras a

Rb Reaccion en el apoyo posterior: barras b

Rc Reaccion en los cilindros posteriores laterales

Mxre) Momento debido a las reacciones de los cilindros

Se asume que las reacciones en los cilindros posteriores
laterales son iguales, y por encontrarse equidistantes del
punto D, ademas por esta razén el momento debido a las

reacciones de los cilindros es cero.

Los valores de las fuerzas son las siguiente:

W;  =18.14 kg x 9.8 m/s? =177.77 N
W, =(127.00+2041)x9.8m/s’ =144462N
W; =1361kgx 9.8 m/s? =133.38N
W, =13.61kg x 9.8 m/s? =133.38N

El peso puntual de las paredes y armazén de la capsula son
los siguientes:
Wei =0.750m x 0.51 kg/mx 9.8 m/s® =3.75 N
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We2 = (0750 x 2 + 1.750) m x 0.51 kg/m x 9.8 m/s® =
16.24 N

Wes =(0750x2+1x2+1.750) m x 0.51 kg/m x 9.8 m/s?
+8886N=11510N

El peso distribuido de las paredes y estructura de la capsula
(Wa1), es calculado del peso de las paredes delanteras y del
piso, y con los perfiles horizontales. El peso distribuido (W)
es obtenido de las paredes y armazon laterales y del piso. El
peso aplicado por las paredes y estructura horizontal es
dividido para la distancia d que es la longitud de peso
distribuido, para W41, el peso equivale a la longitud total W,
de esta forma se obtienen los siguientes valores

aproximados:

Wi = (W armazon + W paredes)/d

Wi = ((1.73x2+1.63)m x 0.51kg/m + (0.75x1.73
+0.427) x 0.004m>x 1450kg/m>) x 9.8m/s?/ (0.86 m)

Wi =143.53 N/m

W = W armazoén + W paredes

Wao = (1x 4m x0.51kg/m + 3x (0.75x1x0.004) m® x
1450 kg/m?) x 9.8m/s?/1 m

W2 =147.88 N/m

Como se analiza para el estado estatico, la sumatoria de
fuerzas en direccidn vertical, y momentos en cualquier punto
son igual a cero, entonces de esta forma obtenemos las

reacciones estaticas del sistema.
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Ra+ Rb42xRe =W, —W, —W, - W, - W, — W — Wy, —
w, x06-w,,x1.0=0

Al reemplazar valores de los pesos:

Ra+ Rb+2xRc—-177.77-144462 -133.38-13338-3.75-
16.24-115.10-143.53x0.6-14788x1.0=0

[Ra+Rb+2xRc=2258.128] Ec. 47

La sumatoria del momento en el punto A (ver figura 4.13),

igual a cero entonces:

+J YM, =0

—0.15xW,., +005xW, +045xW., +0.65xW, +085xW, +
1.30xW, -13xRb+145xW,., -1.45xRc+0.15xw,, x0.60 +
095xw,,x1.0=0

Al reemplazar valores de los pesos se obtiene:
—0.15x3.75+005x177.77+045x16.24+0.65x1444 62 +
0.85x133.38+1.30x13338-13xRb+1.45x115.10-
1.45x2x Re+0.15x14353x060+095x14788x10=0

1.3xRh+2.9xRc=1561.703] Ec.4.8

es

La sumatoria de momentos en el punto B (ver figura 4.13),

también es igual a cero en reposo, entonces:
“+ ot ZM“ =0
~145xW,. +13xRa-125xW, - 085xW., - 0.65x W, -

045x W, —=0.15x2x Re+0.15x W5 —1,15 5w, %0.60-
035xw,,x1.0=0



Al reemplazar los valores de los pesos resulta:

—1.45x3.75+13xRa—-125x17777-085x16.24 -
0.65x144462-045x13338-0.15x2xRc+0.15x115.10

~1.15%143.53x0.60 - 0.35x147.88x1.0 = 0
1.3xRa—03xRc=1374.0067] Ec. 4.9

La sumatoria de momentos en el punto D (ver figura 4.13),

es igual a cero.

+J > M, =0

~1.6xW,, +1.45xRa—1.4xW, ~1.0xW., —0.8xW, - 0.6 xW, —
0.15xW, +0.15xRb-13xw, x060-05xw,, x1.0=0

Al reemplazar los valores se obtiene:

—1.6x3.75+1.45xRa-14x17777-1.0x1624-08x144462 -
0.6x13338-0.15%x13338+0.15xRb—-1.3x143.53x0.60—
0.5x14788x1.0=0

1.45xRa+0.15xRb=1712.7424] Ec. 4.10

Al resolver el sistema de ecuaciones (de las Ec. 4.8, 4.9,

4.10), las reacciones en |los apoyos son:

Ra =1150.16 N
Rb = 300.08 N
Rc = 404.00N

El punto critico para el disefio es donde se encuentra el
peso de piloto, entonces este es el punto del momento
maximo aplicado en la viga. En la figura 4.14 se observa un

corte de la viga, indicando el momento maximo.
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Figura 4.14 Momento maximo de viga longitudinal

M, =-02xW,—-0.65xW,—08xW,,+0.65x Rb—

max

08x2xRc—-04xw,x08
M . =-02x13338-065x13338-08x115.10+
065x30008-08x2x404-04x14788x038

M max = 588.6774 N.m

El disefio de la viga principal central se realiza por flexion,
debido a que las fuerzas de torsion soportada por los
apoyos en los cilindros, se anulan; ademas se asume que
soOlo soporta fuerzas verticales. El cédlculo de la viga se
realiza mediante el modulo resistente de la seccién el que

esta dado por la Ec. 4.11.

7=-Mu  Ee 411
Sy
donde,
Z Modulo resistente de la seccion
n = 3 es el factor de disefo

Mmax = 588.6774 N.m
Sy = 240 MPa es la resistencia a punto cedente del acero
A-36
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Reemplazando los valores en la Ec. 4.11:

3x5886774 N -m
240x10° N/m*

Z=1736x10°m’

Con este valor del modulo resistente de la seccion (Z), se
selecciona el perfil utilizando la tabla de las propiedades de

tubos cuadrados huecos estructural del Apéndice F.

Centro de flexiéon
r z
)
Eje neutral 0 X
b
'§ J
b

Figura 4.15 Perfil tubo cuadrado hueco de 50 x 50 x 3
b =50 mm e=3mm
r=8mm m =4.18 kg/m
A=533x10*m* 1=19.0x10°m*
Z=759x10°m’

Viga transversal posterior

La viga longitudinal central trasmite a la viga transversal
posterior las fuerzas aplicadas en ella antes analizadas, y la
fuerza de reaccion de los apoyos de los cilindros, que
producen adicionalmente un torque en el eje y, por
encontrarse a una distancia de 0.5 m. La viga transversal
posterior esta sometida a las fuerzas y momentos indicados

en la figura 4.16.
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Figura 4.16 Diagrama de fuerza cortante y momento de la
viga transversal secundaria

Rc Reaccion en el apoyo de los cilindros (404 N)
Fo Fuerza transmitida por la viga longitudinal central
Tc Torque por apoyo en los cilindros

Tp Torque de reaccion por Tc

La suma de las fuerzas aplicadas directamente sobre la viga

central es igual a Fp
Fo=—Ra-Rc+W, +W,+ W, + W, + W, + W, + W., +

w, x0.6+w,, x1.0

F, =-1150.16-300.08 +177.77 + 1444 62 +133.38 +133.38 +

37541624 +115.10+143.53x 0.6 +147.88x 1.0
F, =808 N
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El torque producido por la reaccion de los cilindros esta
dada por la fuerza Rc y el brazo:
le=05xRe=05x%x404

fe=202N |

El torque Tp es la reaccion por los torgues Tc, entonces éste
equilibra a los aplicados a los extremos de la viga:
T, =2xTe=2x202

I, =404 N-m

El punto D, que es la unién con la viga principal es el punto
critico. Se realiza un corte en dicho punto, donde se obtiene
la fuerza cortante Vo y el momento flexionante Mo que se

presentan en la figura 4.17.

D
Py
A Rc

05m
c=—>

Figura 4.17 Corte de la viga transversal posterior

Mo=05xKc=05x404
W”* 202 N -m|

Esta viga se somete a una combinacién de tension normal

debido a tensién por esfuerzo de corte por flexion y por
torsion. Para este caso se disefia por teoria de falla, tension

maxima por esfuerzos de corte.

En el diagrama se observan los esfuerzos de corte y de

torsion producidos en la seccion de la viga en el punto D,
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ademas el diagrama de Mohr utilizado para el calculo del

maximo esfuerzo cortante, para el diseno.

-

Punto D

Tmax

\ Ixz

Figura 4.18 Circulo de Mohr para el punto D

Tz ¥ T Tension de esfuerzo por corte de torsion por los

apoyos de los cilindros

oz Tension por flexion en la viga posterior

El esfuerzo de corte para el disefio se calcula de la Ec. 4.12:

0, =0Y o442
n

0.5x240x10° N/m* 3
Ty = Kzo}im m =50x10° N/m’

J

Se realiza un analisis de torque equivalente, obtenido
mediante el circulo de Mohr, y la Ec. 4.13.

Te=JM,* +T,* Ec. 413

Te=+202° +404° =45169N.-m

El coeficiente de seccion polar requerido es calculado de la

siguiente manera:
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L Ec. 4.14

45169 N-m

p=——— =113x10°m’
40x10° N /'m"

De acuerdo al coeficiente de seccion polar se selecciona el

siguiente perfil:

Centro de flexion
r z

Eje neutral 0 X

Q

b

Figura4.19 Perfil tubo cuadrado hueco de 50 x 50 x 3

b =50 mm e=3mm
r=8mm m = 4.18 kg/m
A=533x10"m?

1=19.0x 10® m* Z2=759x10°m?
It =32.0x10%m? Zp=128x10°m’

Vigas laterales de los cilindros

La viga longitudinal lateral posterior es sometida a esfuerzos
por traccion, por encontrarse en ellas las conexiones de los
cilindros hidraulicos, los mismos que ejercen una fuerza
sobre ésta para mover a la capsula. Por ello es importante
realizar el siguiente calculo que permita estimar la seccion

necesaria para soportar dichos esfuerzos.



El punto sometido a tension maxima es en la unién de esta
viga lateral con la viga transversal posterior. En la figura
4.20 se presenta el diagrama de fuerza cortante y momento
flexionante de las vigas laterales cortada donde van

apoyados los cilindros.

AV
B X
A D)Mo
Rc
0.5m
404
V(N)
X
202
M(N.m)
X

Figura 4.20 Diagrama de fuerza cortante y momento de
vigas laterales de los cilindros.

Rc Reaccién por el apoyo de los cilindros

V' Fuerza cortante entre la viga posterior y lateral del
cilindro

Mo Momento producido en la unidn de las vigas para

equilibrar Rc

Al aplicar suma de fuerzas, |la fuerza cortante es igual a Rc.

l_Rc =V =404 N

El momento es igual a:
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Mo=05xRc=05x404

Mo=202N- ’i’J

Para calculo del modulo resistente de la seccidon de esta
viga se utiliza la Ec. 411 y se asumird un factor de

seguridad de 4.

S MMy, 4x202N-m

Sy 240x10° N/m’

Z =337x10 °n’

El perfil seleccionado para las vigas laterales de apoyo de

los cilindros es:

Centro de flexién
r z
S
Eje neutral o X
b
KJ
b

Figura 4.21 Perfil tubo cuadrado hueco de 40x40x3

b =40 mm e=3mm
r=8mm m = 3.24 kg/m
A=413x10%m? |=9.01x 10% m*

Z=451x10°m?
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Vigas secundarias

Se identifican las vigas secundarias las que no soportan
fuerzas importantes, ni contienen apoyos del mecanismo.
Estas vigas soportaran principalmente el peso de las
paredes y estructura de la capsula, por ello no se considera

su disefio.

Debido a que la venta de los perfiles estructurales se realiza
con un minimo de 6 m, se ha seleccionado un tubo
cuadrado hueco, de las mismas caracteristicas que el
seleccionado para las vigas laterales de los cilindros,

entonces se le podra dar el uso completo de todo el perfil.

Centro de flexion
r z
)
Eje neutral 9] X
b
N 4
b

Figura 4.22 Perfil tubo cuadrado hueco de 40x40x3

b =40 mm e=3mm
r=8mm m = 3.24 kg/m
A=413x10"*m? |=9.01x 10® m*

Z=451x10%m?

Peso de la estructura base

El peso de la estructura base, se estima con las
dimensiones y peso de los perfiles seleccionados; estos
perfiles se detallan en la Tabla XIV.



Tabla XIV. Dimensiones y peso de los perfiles de la

estructura base

Tubo cuadrado w/l L W
Vigas

hueco (kg/m)| (m) (kg)
Principales 50x50x3 418 2.5 10.45

Laterales del
40x40x3 3.24 1 3.24

cilindro

Secundarias 40x40x3 324 3.86 12.51
w total 2620

El peso de la estructura sera
W = 26.20 kg x 9.8 m/s*
W =256.76 N.

Analisis estatico la estructura base

Mediante la Referencia 9, se analiza la estructura base con
las caracteristicas de los perfiles seleccionados, para
determinar los desplazamientos producidos en la condicion

estatica y en reposo.

En la figura 4.23, se presenta el modelado de la estructura
base de la capsula, con la numeracion de los nodos y las
fuerzas aplicadas. Se ha considerado las fuerzas mas
importantes. Pero no se toman individualmente las fuerzas
producidas por el peso de las paredes de la capsula, sino el
peso total de la misma, aplicado donde se encuentra el
piloto. Por esta razon, para este analisis, se tiene solamente
cargas puntuales sobre la estructura base. En la Tabla XV
se Indican las coordenadas de los nodos de la estructura

base.
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15Y 412
8 3 T 7
2 14
13 6

Figura 4.23 Nodos de estructura base para CADRE

En la tabla 4.12 se presentan las caracteristicas de los
perfiles de la estructura base, con los datos que son
necesarios ingresar en la Referencia 26.
Tabla XV. Caracteristicas de los perfiles de |a estructura
base
50x50x3 40x40x3
A m*  533x10* 4.13x10*
E N/m 2.00x10""  2.00 x10"
I m*  19.0x10°  9.01x10®
M kg/m 418 3.24
W N/m 40.96 31.75
AE N/m 1.066E+08 8.26E+07
IE Nm’ 3.80E+04 1.80E+04

Los nodos corresponden a los puntos de union de las vigas
y a los puntos de aplicacion de las fuerzas. Las

coordenadas de los nodos de la figura 4.23 se detallan en la

Tabla XVI.



Tabla XVI|. Nodos de la estructura base

Nodo X (m) Y(m) Z(m)

1 0 0 0
2 0.6 0 0
3 1.1 0 0
4 1.6 0 0
5 0.6 -0.5 0
6 1.1 -0.5 0
7 1.8 -0.5 0
8 0.6 0.5 0
9 1.1 0.5 0
10 1.6 0.5 0
11 0.15 0 0
12 1.45 0 0
13 02 0 0
14 0.8 0 0
15 1.3 0 0
16 1 0 0
17 1.3 0 0

Las condiciones de borde son para los nodos de apoyos, se

consideran fijas para los nodos 9, 6, 12y 11.

Para el analisis de los desplazamientos, las cargas
aplicadas antes utilizadas para el calculo de los perfiles, se
aplica un factor de seguridad de 1.5 para obtener
desplazamientos producidos por fuerzas superiores a las

asumidas.
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Tabla XVII. Cargas aplicadas en la estructura base

Fuerza Fuerza con factor de
Elemento Nodo

Real seguridad

Consola de

13 177.8 266.7
instrumentos
Panel lateral 6 -133.4 -200.1
Panel |ateral 9 -133.4 -200.1
Silla 15 -133.4 -200.1
Piloto, equipo

14 -2087.3 -3131

y capsula

Las reacciones en los apoyos obtenidas de los resultados

del analisis estatico se encuentran en la Tabla XVIII.

Tabla XVIIl. Reacciones de |la estructura base

Nodo Fx Fy Fz Mx My Mz
2 0 0 915E+02 -1.34E+02 426E+01 O
6 0O O 915E+02 1.34E+02 4.18E+01 O
12 0 0 7.12E+02 0 2MEH02 O
11 0 0 922E+02 0 -3.23E+02 O

Los desplazamientos maximos son los que se presentan en

la siguiente tabla y se resalta el maximo.



Tabla XIX. Desplazamiento de la estructura base

Nodo
2
3
14

X

0
0
0

: g

0
0
0

Z Rx Ry Rz
-4.80E-04 -477E-05 1.30E-03 O
-3.10E-04 0.00E+00 -1.45E-03 O
-6.31E-04 0.00E+00 -633E-05 O



CAPITULO 5

MECANISMO DEL SIMULADOR DE VUELO

El mecanismo del simulador de vuelo esta basado en el mecanismo de
los simuladores VENTURER S2. El mecanismo se adapta a los
movimientos requeridos de la aeronave T-34C-1, y medidas de la

estructura base de la capsula disefiada.

El mecanismo es de 6 grados de libertad. EI mecanismo esta formado
basicamente de dos conjuntos de dos barras cada uno, y tres cilindros
hidraulicos. Los conjuntos de barras se encuentran ubicados en forma
de tijeras, es decir cruzados en sentido opuesto. Cada conjunto consta
de dos barras separadas hacia los apoyos inferiores, y unidas hacia
arriba a la estructura base. En la Figura 5.1, se observan el mecanismo

en tres dimensiones, sin la estructura base.



Figura 5.1 Partes del mecanismo del simulador de vuelo

1

e S > T & 1 B - @5 T A8

Estructura base
Barras B

Barras A

Estructura piso
Cilindro hidraulico # 1
Cilindro hidraulico # 2
Cilindro hidraulico # 3
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Todos los apoyos de las barras hacia el suelo, tienen libertad de

rotacion en el eje Y, y en los extremos superiores; hacia la estructura

base, las articulaciones permiten tener rotacién en el eje X y Y. Las

barras que se encuentran ubicadas con apoyos en el piso, desde

adelante del simulador, hacia la parte posterior de la estructura base,

tiene adicionalmente libertad de desplazamiento en el eje X, sobre un

eje que sirve de guia para el movimiento. Es decir, que un conjunto de

barras es fijo de desplazamiento, mientras que el otro conjunto si tiene

desplazamiento, permitiendo un movimiento armonioso del mecanismo.



Los cilindros hidraulicos se encuentran dispuestos de la siguiente
manera: uno, denominado cilindro # 1, en el centro delantero;
controlando la rotacion por elevacion, y dos en los extremos laterales,
del lado izquierdo denominado cilindro # 2 y del lado derecho designado
cilindro # 3, estos se encuentran en la parte posterior; definiendo

principalmente la rotacion de banqueo.

En la Figura 5.1, se indican las denominaciones de los cilindros y barras
y su ubicacion. El cilindro # 1, tiene articulaciones que le permiten rotar
enelejeY, ylos cilindros # 2, y # 3 tiene articulaciones que le permiten

rotar en el eje Y y con pequenas rotaciones en el eje X

En la Figura 5.2, se observa solo el mecanismo, las barras y los
cilindros hidraulicos, incluyendo las conexiones a las estructuras,

articulaciones y el eje guia.

La simulacion visual de los desplazamiento del mecanismo se realiza
con la Referencia 27. En el Apéndice G, se presentan las figuras del
programa durante la simulacion. Se controla la posicion del centro de la

estructura base y sus angulos de rotacion.
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Direccién de movimiento
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Figura 5.2 Mecanismo de barras y cilindros
Eje quia
Conexion a la estructura base de las barras A
Conexién a la estructura base de las barras B
Conexion a la estructura base del cilindro hidraulico # 3

Conexion a la estructura base del cilindro hidraulico # 2

G O A W N =

Conexion a la estructura piso de las barras A

5.1. Especificaciones del Mecanismo
Los movimientos necesarios para producir una sensacioén al piloto

de la simulacién de un avién, son pequeros desplazamientos en el

eje Z y rotaciones en los ejes Y y X.

En la Figura 5.3, se observan el sistema de ejes de coordenadas y
se indican los sentidos positivos de rotacion en cada eje. Los
movimientos que realiza el simulador son de elevacion y banqueo,

variando los angulos de inclinacion (6) y elevacion (¢).



Altura (+AZ) Balanceo (+4)
X
Cabeceo (+6)
Y

Figura 5.3 Diagrama de los movimientos del simulador de vuelo

Los movimientos del mecanismo estan limitados por las
dimensiones de las barras, ya que estas rotan hasta un angulo
determinado para no rozar entre ellas. Ademas, el sistema
también esta limitado por la longitud del eje guia, debido a que
este controla las distancia de recorrido del conjunto de las barras
B sobre la misma. La longitud de este eje se obtiene a partir de los
angulos y desplazamientos méaximos necesarios del mecanismo,

en todas las dos direcciones.

Debido a la forma de conexion y ubicacion del conjunto de barras,
al elevarse la capsula del simulador, se produce un

desplazamiento en el eje X, hacia atras.

-

t [ L™ g ' 20

Figura 5.4 Vista lateral del mecanismo



El mecanismo en reposo también se ubica a una altura
determinada donde descansa sobre unos apoyos ubicados en la
parte central de cada lado del mecanismo. En esta posicion se
tienen las dimensiones del mecanismo durante el reposo, la

mismas que se indican en milimetros en la Figura 5. 4.
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Figura 5.5 Vista frontal del mecanismo

El mecanismo inicialmente, se posesiona a una carrera media de
altura Z, donde se mantiene en un rango de valores, para permitir

los movimientos de rotacion.

El rango de rotacion para los movimientos de cabeceo y banqueo
son -30° a +30°; sin embargo cuando se tiene la combinacién de
los dos movimientos no se puede alcanzar los maximos rangos,

debido a longitud del eje guia y roce de partes del mecanismo.

La velocidad angular de rotacion de la capsula sera considerada

de 60°/s, para los movimientos de cabeceo, y banqueo.
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5.2. Carreras de los cilindros
Los desplazamientos del simulador de vuelo estan definidos por la

expansion o compresion de los cilindros hidraulicos, los mismos
que moveran al mecanismo de barras; para realizar en conjunto de

la simulacion de los movimientos del avion.

Para mejor comprension del sistema, en la figura 5.6, se presenta
el mecanismo simplificado en lineas, de las vistas laterales y
frontales para la posicion de reposo. Se ha tomado, al punto del
centro del eje de la articulacion de las barras B, como el origen del

sistema de referencia, (0,0).

Las dimensiones que se indican son las longitudes entre los ejes
de rotacién de cada barra, y cilindro, para su posicion inicial, y
definiendo el centro de la estructura base, como el centro de
rotacion del mecanismo (CR) y punto inicial de reposo del sistema

(Xo,Zo), con respecto al sistema de referencia.

960
150 650 300 350 150 P =
I G -+ i 20 480 480 20
< CR(Xo,Z0) .
< db \350. ) i
& - ! !
< Lo 550 2
(0.0)7 N |
58
L 30 950 i - 968 .
L 1300 N " 1000 |
1500

Figura 5.6 Diagrama simplificado de las dimensiones del

mecanismo

El andlisis de los desplazamientos del mecanismo permite obtener

una ecuacion que relacione los desplazamientos y rotaciones del



simulador, con las longitudes necesarias de los cilindros
hidraulicos. El método utilizado para el presente analisis de

desplazamiento esta basado en trigonometria.

Se ha designado por letras las dimensiones indicadas en la Figura
5.6, permitiendo manejar con mayor facilidad las ecuaciones de
movimiento del mecanismo. En la Figura 5.7, se indican por letras
las barras, cilindros y distancias del mecanismo. El origen del
sistema de referencia se ha denominado punto A, el cual es (0,0).

El punto centro de desplazamiento de la base de la capsula, estéa
designado como (X, Z), siendo Y siempre igual a cero, ya que no

hay desplazamiento en esta direccion, solo rotacién.
El desplazamiento vertical de la capsula sera igual a la diferencia

entre la posicion final Z y la posicion de reposo inicial Zo.
AE=2-7 Ec. 5.1

La convencion de signos esta dada de la siguiente manera:

TZ eje Z: positivo, hacia arriba

—X eje X: positivo, hacia |la derecha

QY rotacion en eje Y (inclinacion): positivo en sentido horario

@ X rotacion en eje X (banqueo): positivo, en sentido
antihorario

En la Figura 5.7 se observa una vista lateral y frontal del
mecanismo cuando la base se encuentra en una posicion
inclinado, es decir rota en el eje Y (0 = positivo), y sin rotacion en
el eje X, (¢ = cero). Ademas indica la simbologia utilizada para la

obtencidén de las ecuaciones.
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Figura 5.7 Posicion de 6 positivo del mecanismo

ayb mecanismo de barras

Ci, C2y Cz  cilindros hidraulicos

0 angulo de cabeceo del simulador

C angulo de la barra a con la horizontal

La Figura 5.8, presenta un vista lateral y frontal del mecanismo

cuando este se encuentra en posicion de banqueo, es decir rotado

en el eje X (¢ = positivo), y sin rotacion en el eje Y (6 = cero).
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Figura 5.8 Mecanismo simplificado, vista posterior (plano YZ)



¢  angulo de banqueo de simulador
k distancia del eje central y el apoyo del cilindro

p  variable en funcion de ¢

En la Figura 59 se observa la combinacion de los dos
movimientos de rotacion en los ejes X y Y, donde la longitud de los
cilindros 2 y 3 tendra otra componente en el eje X, a diferencia de

rotaciones simples.

El apoyo de los cilindros # 2 y # 3 son los puntos H y G, que se
encuentran a los extremos laterales de |la base. En la vista lateral,
Figura 5.9.a, se observan los puntos H y G sobre la proyeccion de
la base, por la rotacién ¢. En este caso la linea GH, de la Figura
5.9.b, es una linea imaginaria para unir los conectores de los

cilindros hidraulicos a la estructura base.
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(a) (b)
Figura 5.9 Combinacion de movimientos
(a) Vista lateral

(b) Vista posterior
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La posicion en el punto (X, Z) con respecto al punto A, esta
definida por las siguientes ecuaciones:

X=(I-a-Cos)+d-Cosd Ec. 5.2
Z=a-Sen¢ —d-Send Eec. 53

donde, ( es el angulo entre la barra a, y el eje horizontal, este
angulo es un auxiliar, para encontrar la relacién de las otras
variables. Despejando las ecuaciones anteriores, se obtienen lo
siguiente:

a-Cos{=d-CosB+1-X Ec. 54

a-Sen{ =Z7Z+d-Senf ke 5.5

Despejando Sen  de la ecuacion 5.4,

Z+d-Sen@
a

Sen{ =

A cada lado de la ecuacion se lo eleva al cuadrado, y sumandole
Cos*C:

Z+u’-Sen9Jz L
s +(,().§‘ 6

v 2 s 2 -
(o.s‘:+§;en§—[ .

siendo por trigonometria, Cos>Z + Sen*Z =1, y despejando Cos ,

Ec. 56

' ) 2 3 . -
Cosg = \Kl _(Zw‘d-“aenﬁj . Ja —(Z+d-5¢n0)

4 a a

Reemplazando la ec. 5.5 en la ec. 5.1, se obtiene |a relacion entre
la posicion vertical y horizontal, es decir X en funcién de Z,
X=f(Z.0)
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X =d-Cos@+1- \/03 f(}fl:w Senf)’ Ec. 5.7

De acuerdo a la ecuacion 5.1, la carrera vertical del mecanismo es
igual a la diferencia entre el valor final menos el inicial, entonces la

componentes en X sera igual a,

]

X =d-Cos@+1-+Ja* —(AZ +Z, +d-Senf) |Ec. 5.8

donde, d, a y | son valores constantes y son:
d = 650 mm
a-= 1350 mm
| = 1300 mm

Reemplazando los valores constantes se obtiene la siguiente

ecuacion,

[ - ————
X =0.65-Cosf+13 4135 —(AZ+Z,+065 Sen6) | Ec. 59

La diferencia de la posicion inicial en X, menos la posicion en

reposo esta dada por,

Ec. 5.10

e Ecuaciones de carrera de los cilindros
La longitud total que debe tener cada cilindro hidraulico
entre los extremos de las articulaciones, durante los
movimientos de expansidn |y compresion;  seran
denominadas C4, Cz, C3 que son funcioén de la altura
Cq=f(AZ, 6)
Co=f(AZ 6, o)
Cs=f(AZ, 6, ¢)
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Figura 5.10 Diagrama para obtener ecuaciones de los

cilindros

El mecanismo en es tres dimensiones y es necesario
analizarlo cuando se encuentra en la combinacion de los
dos movimientos de rotacion. En la figura 5.10 se presenta
en una posicion de los movimientos combinados ademas
que indica los triangulos rectos auxiliares que se utilizan

para la obtencion de las distancias.

Cilindro # 1

El cilindro # 1 solo tiene movimiento en los ejes Xy Z, y
rotacion en el eje Y. Su coordenada en Y siempre es cero,
por lo tanto la longitud total del cilindro esta dada por la

siguiente ecuacion:

C’=C}, +C}, Ec. 511

Componenteen X: (', =X-d-Cosf-e

ComponenteenZ: (', =7 +d-Senf
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Llevando las componentes a la ecuacion 5.9 se obtiene lo

siguiente:

C,=(X =d-Cos 0—c) +(Z+d-Send) Ec.5.12

Los valores constantes son:
d 0.650 m
= 0.350 m

1

Reemplazando los valores constantes da la ecuacién de la
longitud que debe tener el cilindro hidraulico # 1, para un

determinado Z y 6, es

L= \/(X —0.65-('0.5'0 -035) +(AZ+ Z, +().(‘;_5-Ser10)2

Ec. 513

Cilindro # 2
Los cilindros # 2 y 3 pueden moverse en direccion Xy Z, y
rotacion en el eje Y. Tiene componentes en los tres ejes de

coordenadas.

32 Ec. 5.14

C,o =1-X—-g-Cos@+ p-Tan8
donde, p es la proyeccion producida por la combinacién de

los dos movimientos
p =k Seng

Entonces,

Componenteen X: (', =/~ X —g-Cos@ + k- Seng-Tan®



Componente en Y: C,, =m—k-Cos¢

C,,=Z-g-Sen@—-p

Componenteen Z:  (7,, =7 - g-Sen@ —k - Seng

Con los componentes, en la ecuacion 512 se obtiene lo
siguiente:

C, = l(l— X —g-CosO+k-Seng-Tan0) + (m—k-Cosp) +

"

+(Z - g-Sen® — k- Seng) ]

E¢. 515

| = 1.300 m
g = 0.300 m
k = 0.480 m
m = 0.480 m

Reemplazando los valores constantes de la ecuacion 5.13
se obtiene la ecuacion para calcular la longitud que debe
tener el cilindro hidraulico # 2 de acuerdo a la altura y

angulos de rotacion deseadas.

|(': =g 1(1,3— X —-03-Cosé ?().48-5’8114#-721}19): +

+(048-048-Cosg) + (AZ + Z, ~0.3- Senf ~ 0.48 - Seng)’ |

Ec 5,16

Cilindro # 3
La longitud del cilindro hidraulico # 3 esta dada por las tres

componentes,

(‘; = (‘;:,\' t (1::}' +(“:-‘{ Ee.S17



Componenteen X: (', =1-X-g-Cos@—k-Seng-Tanb
ComponenteenY: (,, =m—k-Cos¢
Componente en Z: C,, =7Z—-g-Senf +k-Seng

C., = l(! - X-g-CosO@—k -.\'e.'?g!’:-'1'}:mt5')2 +(m* k '(-'0-"49)2

3

+(AZ+2,-g-Senf+k-Seng)’| Ec. 5.18

Las constantes son las siguientes:
| =1.300m g = 0300m
k =0.480 m m= 0480m

Reemplazando los valores constantes de la ecuacion 5.16
se obtiene |la ecuacion para calcular la longitud del cilindro

hidraulico 3 para una altura y angulos de rotacion indicados.

C, = 13- X -03-Cos8-048- Seng- Tang)
+(048-048-Cosg)’ +(AZ + 7, ~03-Send + 0.48- Seng)’ |
Ec. 519

Las carreras de cada cilindro hidraulico, (ACy, AC2, AC,)
corresponden a la diferencia entre el valor requerido de Ci,
Cz, Cs para cada cilindro respectivamente, menos la
longitud en posicion de reposo 0 inicial del cilindro (Coy,
Co,, Cos). Entonces,
AC=C-C, g 520

donde,

AC desplazamiento del cilindro hidraulico para llegar a

una posicion (X,Y)
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C longitud para la posicion final de cada cilindro

Co longitud inicial del cilindro

La longitud de los cilindros esta considerada desde los
extremos de cada eje de rotacion En la posicion inicial de

reposo, han sido obtenidas graficamente, y son:

Coy = 504.97 mm
Co, = 504.97 mm
Cos 504.97 mm

Entonces, las ecuaciones 12,15 y 18 deben ser restadas de
estos valores para obtener la carrera de cada cilindro para
alcanzar una altura Z, y rotacion 0 y ¢.

|AC = C -0.50497] Ec. 5.21

Eje quia

Debido a que la longitud del eje guia limita el
desplazamiento del conjunto de barras B, es necesario
conocer la ecuacion que describe la posicion del punto D,
mostrado en la figura 5.11. Esta ecuacién es obtenida de f,
la cual es la distancia desde el centro de rotacién del
simulador, al eje de rotacion del conjunto de barras B (punto
D). La dimensién del eje guia a sido designada como j, es
de 550 mm.
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Figura 5.11 Denominaciones del mecanismo para el céalculo

de la distancia f

Cada componente de las distancia f, estad dada por:
fy =f Cos@=5b-Cosu— X Ec. 522
f,=f-Sen@=2Z-b-Senu Ec.523

Despejando el término que contiene b de las ecuaciones
520y 5.21 se obtiene:

b-Cosu=X+ f-Cos@

b-Senu=7— f-Senf

Elevando al cuadrado los dos lados de las dos ecuaciones y

sumandolas permite aplicar la relacion: Sen”u+ Cos* i = 1

-

b* -(.S'en:y +('r).\‘3p): (X + f-Cos8) +(Z — f-Sen6)’

desarrollando los terminos elevados al cuadrado vy

simplificando se obtiene:

b’ =X+Z"+2-f-(X Cos@-Z-Senf)+ f*
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completando cuadrados, se aumenta un término,

b =X +Z° +(f +(X -CosO -7 -Sen0)) —(X-CosO - Z - Sen0)

despejando f,

] J(X CosO ~Z-Senf) +b* —X* -7 (X -CosO - Z - Sen0)

simplificando se obtiene la siguiente ecuacion:

F= \/ .SenO Z-C 050) +b° —(X -Cos0 - Z - Sen0)| Ec. 5.24

Maximas carreras de los cilindros
Para obtener las maximas carreras de los cilindros

hidraulicos se consideraran las limitaciones del mecanismo.

Las ecuaciones de desplazamiento de los cilindros, se
ingresaron a una hoja de calculo, para comprobar los
valores calculados analiticamente con los obtenidos
graficamente. De esta forma se encuentra los rangos
correctos de desplazamientos de los cilindros para una
combinacion de movimientos, estos valores no son los
maximos, debido a que para una altura muy baja no se
pueden obtener altos valores de angulo de banqueo, por las

limitaciones del mecanismo.

Los valores que se controlan son la posicion de la barra B,
mediante la distancia f, para que se pase de la longitud del
eje guia, y el desplazamiento de los cilindros AC, para que

la carrera de los cilindros sea siempre positiva.
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Se consideran las siguientes posiciones del mecanismo:

L.

Maxima elevacion horizontal, es decir altura AZ = 510
mm y sin rotacion en ningun eje 6 = 0y ¢ = 0. En esta
condicion el conjunto de barras B se encuentran en el

extremo interno del eje guia. Figura 5.12

. Maxima elevacion y banqueo positivo, donde |a altura AZ

= 510 mm y sin rotacién 6 = 0, pero maximo angulo de
rotacion en el eje X, ¢ = 30. El cilindro hidraulico 3 es la

de mayor extension. Figura 5.13

. Maxima elevacion y banqueo negativo, es decir altura AZ

= 510 mm y sin rotacion 6 = 0, pero maximo angulo de
rotacion en el eje X, ¢ = -30. El cilindro hidréulico 2 es la

de mayor extension.

. Maxima elevacion sin banqueo, dado a una posiciéon de

altura AZ = 380 mm, méaxima inclinacién 6 = 30, y sin
rotacion en el eje X, ¢ = 0. Los cilindros 2 y 3 tendran la
misma extension. Figura 5.14

Combinacion de movimientos de rotacion, con elevacion
positiva y banqueo positivo; en una posicion de altura AZ
= 418 mm, y la maxima inclinacién en el eje Y que se
puede obtener 6 = 21, y en el eje X, ¢ = 24. Para estos
valores el desplazamiento del cilindro 2 es minima y el
conjunto de barras B, no sale del eje guia. Figura 5.15
Combinacion de movimientos de rotacion, con elevacion
positiva y banqueo negativo. Esta condicion es igual a la
anterior pero el angulo de rotacion en el eje X, es

negativo ¢ = -24.

. Maxima inclinacién negativa sin banqueo, dado a una

posicion de altura AZ = 325 mm, maxima inclinacién
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negativa 6 = -30, y sin rotacion en el eje X, ¢ = 0. El
cilindro 1 tendra la menor extension. Figura 5.16

8. Combinacion de movimientos de rotacion, con elevacion
negativa y banqueo positivo; en una posicion de altura AZ
= 325 mm, y la maxima inclinaciéon en el eje Y, 6 = 30, y
en el eje X, ¢ = 30. Para esta condicidon si se pueden
alcanzar los maximos valores de diserio de los angulos
de rotaciéon. Figura 5.17

9. Combinacién de movimientos de rotacion, con elevacion
negativa y bangqueo negativo. Esta condicion es igual a la
anterior pero el angulo de rotacion en el eje X es

negativo ¢ = -30.

En la Tabla XX se presenta la hoja de calculo obtenida en
con Microsoft Excel, de las condiciones antes explicadas.
En la figura 511, se encuentra graficadas todas las
condiciones indicadas. Comparando los valores de |a tabla
que son los datos analiticos con los valores de las figuras,
se demuestra que la ecuaciones de desplazamiento esta

correctas.

Las ecuaciones utilizadas en la hoja de calculo son las
siguientes: para el valor de X, ec. 5.8, AX de ec. 5.9 donde
Xo=0.65m.

Las longitudes de los cilindros hidraulicos, Cy, C2 y C3; esta
dada por las ecuaciones 5.12, 5,15y 5.18 respectivamente.
Las carreras, ACy, AC2 y AC3 ; es obtenida de la ecuaciones

5.19, aplicada para cada Cq, Co y Cas.
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AZ utilizado es la altura de la posicion inicial desde el punto

A, y este valor es igual a 0.364 m.

La distancia de la barra B al centro de rotacion designada
como f, es calculada de acuerdo a la ecuacion 522, y el
valor de la longitud del eje guia designado como ), es

obtenido de la ecuacion 5.23.

j=065-f| Ec 525
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Condicion 8: 6 = -30° y ¢ = 30°



Condiciéon
(posicion)

1

© oo ~N OO O A~ W N

AZ
m
0,510
0,510
0,510
0,380
0,420
0,420
0,325
0,325
0,325

30

Tabla XX. Maximas carreras de los cilindros hidraulicos

AX
m
0,271
0,271
0,271
0,388
0,361
0,361
-0,087
-0,087
-0,087

Cs
m
0,878
0,878
0,878
1,076
1,008
1,008
0,505
0,505
0,505

C,
m
0,878
0,642
1,119
0,594
0,508
0,864
0,965
0,691
1,244

Cs
m
0,878
1,194
0,642
0,594
0,864
0,508
0,965
1,244
0,691

AC4
m
0,373
0,373
0,373
0,571
0,503
0,503
0,000
0,000
0,000

AC;
m
0,373
0,137
0,614
0,089
0,003
0,359
0,460
0,186
0,739

AC;
m
0,373
0,614
0,137
0,089
0,359
0,003
0,460
0,739
0,186

f

m
0,108
0,108
0,108
0,124
0,108
0,108
0,556
0,556
0,556

eje

m
0,542
0,542
0,542
0,526
0,542
0,542
0,094
0,094
0,094
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5.3. Velocidades de los cilindros
La velocidad que debe tener la expansion o compresion de los cilindros

hidraulicos, para alcanzar la velocidad de disefio del sistema es calcula

derivando las ecuaciones de desplazamiento de los cilindros.

Tomando en cuenta que los principales movimientos son de rotacion, se
aplica la condicion de que el centro de rotacion del simulador se
mantiene constante, es decir no varia Z de la posicion que tiene,
asignada a media carrera, sin embargo si varia X, debido a que este
depende de los angulos. Al no tener desplazamiento en Z, todas las
derivadas de este son cero, que facilitan el calculo para encontrar la

velocidad maxima de los cilindros.

Las velocidades angulares del simulador se denominan:

é velocidad de cabeceo

@ velocidad de balanceo

considero que mantengo fijo el valor de la altura en Z, y el angulo de
balanceo. Y vario el angulo de cabeceo. Entonces la ecuacion de

desplazamiento horizontal (X) Ec. 5.9 es:

X =0.65-Cos@+1.3—11.35? —(Z +0.65- Send)’

donde Z es un valor constante.

Derivando esta ecuacion se obtiene lo siguiente:

) =172
dj‘““ ={o_65-§9-5en9) -[1_352-[z+oes-5enej } :
!

-(2+o_65-Senej-[o_es-é-(:ose] Ec. 5.26
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Cilindro # 1

C, = (X ~0.65-Cos 0 ~035)" +(Z +0.65- Sen0)’

derivando,

dAC 5 X "

_""J"]" =i ’ [(X —0.65-(.'a.s'9—0.35)-(5;i+0_65-H-Sen()J+
i !

+(Z+065- Senﬁ)-[O.éS-é-('o.sf?ﬂ B, 227

Cilindro # 2
C, = [[(1 3-X-03-Cos@+048-Seng-Tan0)* +(0.48 - 0.48-Cosp)’

+(Z=03-Send - 0.48- Seng)’ | derivando,

dAC, dx .
- =C: '-}(l.3—X—O.B-('{).\'O+0.48-3’en¢-7'¢m0)-[—d—+0_3-0-Sen{)+
f !

. N . \
+0.48-6-Seng - Sec’0 +0.48-¢- Cosp-Tan@ | +(0.48 —0.48-Cos ¢)-(0.48 - Seng) +
/

(Z-03-Sen6 - 0.48- Seng)- (0.3 .0-Cos +0.48 - ;5 ('osqﬁﬂ Ec. 528

Cilindro # 3

& = J—[(l 3-X-03-Cosf—048-Seng-Tand) +(0.48 - 0.48-Cosg)
+(2-0.3-Send +0.48 - Seng)*|

derivando,

dAC ( dx 3
¥ N -{(1_3—X—0.3-("0.5'0—0.48-Sen¢-'!21n0)-|k—7+0.3-0-Sen()—
4 1t

—0.48-0- Seng - Sec*0 — 0.48 - ¢ Cos g - Tan 6 ] +(0.48-0.48-Cos)-(0.48 - Seng) +

+(Z~03-Send +0.48 - Seng). [v 03-0-Cos@+0.48- ¢ ('osgzﬁﬂ Ec. 5.29
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La velocidad maxima de rotacion del simulador debe ser de 60 s, para
cabeceo y balanceo. Partiendo de esta velocidad del centro de rotacion
del simulador, se obtiene la velocidad maxima que debe tener el cilindro

para alcanzar dicha velocidad de simulacion.

Para obtener los valores maximos, se consideré la Tabla XX y se
calcularon las velocidades, asumiendo la velocidad de rotacion maxima
del simulador para todas las condiciones. Estos valores se encuentran
en la Tabla XXI.

Las maximas velocidades se producen para las condiciones 5, 6, 8y 9
de la Tabla XXI. Estos valores maximos son:

max(dcidt) = 0.603 m/s

max(dc2dt) = 1.081 m/s

max(dc3dt) = 1.081 m/s



Condiciéon

[0 BN &) B - ¥ B S

0,510
0,510
0,510
0,380
0,420
0,420

0,325

0,325

0,325

30
20
20

30

-30

Tabla XXI. Velocidades maximas de los cilindros hidraulicos

0,921
0,921
0,921
1,038
Torkl 1
1,011

0,563

0,563

0,563

AX
m
0,271
0,271
0,271
0,388
0,361
0,361

-0,087

-0,087

-0,087

AC;
m
0,373
0,373
0,373
0,571
0,503
0,503

0,000

0,000

0,000

AC;
m
0,373
0,137
0614
0,089
0,003
0,359

0,460

0,186

0,739

AC,
m
0,373
0,614
0,137
0,089
0,359
0,003

0,460

0,739

0,186

w0
°ls
0
0
0
60
60
60

60

60

60

o
°ls

0

dx/dt
m/s

0

0

0
-1,105
-0,948
-0,948

-0,175

-0,175

-0,175

Ve

0,496
0,603
0,603

-0,539

-0,539

-0,539

Ve
m/s
0
-0,405
0,448
-0,268
-0,533
0,133

0,401

-0,243

1,081

Ves
m/s
0
0,448
-0,405
-0,268
0,133
-0,533

0,401

1,081

-0,243
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5.4. Fuerzas de los cilindros
Las fuerzas maximas que soportan los cilindros son obtenidas de un

analisis estatico del mecanismo asumiendo que los cilindros hidraulicos,
son los unicos apoyos que tiene la estructura base, entonces la fuerza
se aplicara sobre los tres cilindros hidraulicos, como se indica en la

Figura 5.18, donde se presentan las fuerzas puntual es aplicadas.

W Panel lateral Wkilla

>

o« Y| WPioto | \\tpanel Iateral
W Consola de ' -

instunthS'-!W Rca . s 5" ]

b
A%

Rci

Figura 5.18 Fuerzas sobre la estructura base, con los cilindros como

apoyos.

Las fuerzas aplicadas sobre la estructura base, son las mismas
analizadas en el capitulo 3 de estructuras, pero no se consideran pesos
distribuidos de la capsula, sino el peso total de la capsula que se ha
asumido localizado en el centro de la viga principal. En la figura 5.21, se
presenta un diagrama del mecanismo con las fuerzas que se aplican

sobre los cilindros.
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1600
1450 :J
1000
800 J
200
W2+Weapsula
+Westructura
Wh l\I\h iW‘.,
X
" T Rec2
50 1300 Res 145
i s

Figura 5.19 Diagrama de fuerzas sobre estructura base.

W, Peso de |la consola y pedales

W, Peso del piloto y equipo

W3 Peso de paneles de control laterales
W Peso de la silla

Wesp Peso de la capsula

West Peso de la estructura

Los valores de las fuerzas son las siguiente:

W; =1814kgx9.8m/s’ =177.77 N

W, =(127.00 + 20.41) x 9.8 m/s®* = 144462 N
W; =1361kgx98m/s’ =133.38N

W; =1361kgx9.8m/s’° =133.38N

El peso total de la capsula es la suma del peso de la compuerta mas el
peso del cuerpo,
W capsuia = W compuerta + W cuerpo
=88.86 N +553.88N
W csp = 642.74 N

El peso de la estructura es asumido aplicado en el centro y es,
W est = 256.76 N
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En estado horizontal y estatico la sumatoria de fuerzas en Y igual a cero
y la suma de momentos en la reaccion A, también es igual a cero, de

esta forma obtenemos las reacciones estaticas del sistema:

T+ Y H=0
}{'CI + ]{Cl + 1{(:;. - W| - W: - W‘, o H/.J, - W:_upxul.r - Wexrrucrum =0 EC 530

Por simetria,

Rco= RC3

Reemplazando los valores de los pesos en la ecuacion 5.24:

Re, +2x Re, —177.77-1444.62 133 38 - 133.38 - 642.74— 256.76 = 0
Re, +2x Re, = 2788.65

Despejando Rc;,

Re, = -2x Re, +2788.65| Ec. 5.31

Cs

Cilindro 3
Rc3

Recr -
X W | WorWeapsWest Wa
A — ¢ i O 3
&, Gilindro 1
= W3

»| Panel de control

= ¢
Rec2| Cilindro 2

-

Figura 5.20 Vista superior de distancias de entre fuerzas sobre la

estructura base
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Para el calculo del momento se observa en la Figura 5.20, una vista
superior, que permite determinar la distancia entre los cilindros 1 al 2 y
3, y del cilindro 1 al centro de gravedad asumido del panel de control,

donde se aplica el peso del mismo.

+d Y M, =0

0.05xW, +0.65xW, +1.031xW, +0.65x me +065xW,_ . +130xW, -
1.064x2x Re, =0

532

Ec.

Reemplazando los valores de los pesos,

0.05x177.77+0.65x1444.62+1.031x133.38+0.65%x642.74 +
0.65x256.76+1.3x133.38-1.064x2xRc, =0

|2.128 x Rc, =1843.475| Ec. 5.33

Resolviendo el sistema de ecuaciones formado por Ec. 525y 5.27, las

reacciones en los apoyos son:

Rci = 1056.06 N
Rc, = 866.30 N
Rcas= 866.30N

Calculo de los cilindros hidraulicos
El sistema hidraulico sera el que le permitira dar los movimientos al

simulador de vuelo. Las acciones del conjunto de los tres cilindros
hidraulicos seran responsables de la concordancia de las respuestas
del mecanismo. Siendo los que dan la fuerza para el movimiento de la
capsula. Por ello se asume que los cilindros hidraulicos son los Unicos

apoyos que tiene la estructura base.



161

Figura 5.21 Cilindro hidraulico

Los cilindros hidraulicos son de doble efecto de vastago simple. De
acuerdo a los movimientos de los cilindros hidraulicos, el montaje
necesario para el cilindro es una fijacion de tipo articulada en el extremo
y para el vastago sera de tipo lengueta para conexiones con pasador,
debido a que admiten cierto grado de desalineacién sin desgaste ni

esfuerzos laterales excesivos en el cilindro.

Es importante indicar que estos cilindros hidraulicos deben se operados
con valvulas de tipo proporcional, porque debe ser controlado su
desplazamiento. Las carreras de los cilindros estan en funcion de las

ecuaciones del mecanismo (Ec. 5.12, 5.14, 5.18).

Para el calculo de los cilindros hidraulicos se tomara la fuerza maxima
de cada cilindro. Y solo se analizaran dos cilindros hidraulicos, el
cilindro 1 y el 2, debido a que el cilindro 3 por simetria soporta el mismo

rango de fuerzas que el cilindro 2.

e Cilindro hidraulico 1
El cilindro hidraulica 1, se encuentra acciona al conjunto de
barras a, las carreras calculada anteriormente, es desde el eje de
rotacion de las barras a, al extremo inferior del cilindro hidraulico
1. esta distancia es 504.97 mm. La distancia real entre los gjes

del cilindro 1 en reposo, es de 412.15 mm. En la Figura 5.22 se
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presentan las dimensiones y direccion del cilindro 1, cuando se

encuentra en reposo.

285.66

297.09

Figura 5.22 Cilindro hidraulico # 1

La carrera maxima del cilindro es obtenida de la Tabla XX con los
maximos valores de AC, analizados para cada condicion. A este
valor se le resta la diferencia de la distancia entre el eje de
conexion del cilindro a las barras A, del eje de las misma barra.
Entonces, AC1 (reay = ACy—95.82

De acuerdo al calculo para obtener una velocidad de 60°/s en el
simulador, de la seccion anterior se estimd una velocidad
maxima de 603 mm/s; sin embargo se aplica un factor de 1.5,

entonces se asume una velocidad de diserio de 900 mm/s.

La fuerza de inercia que el cilindro debe ser capaz de vencer
para levantar la capsula, es obtenida del célculo estatico de las
fuerzas del mecanismo. Sin embargo esta fuerza estatica, es
vertical y no se aplica en la direccion normal al cilindro, que es la

de interés para el calculo del mismo.
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La fuerza que actua normal al cilindro hidraulico es considerada
la componente de la fuerza vertical de reaccion calculada en la

seccion anterior. En reposo, el angulo § es 46°

Rct

@ RC1
R

Cn

[‘]JCI l ]
. _\B

Figura 5.23 Componentes de |a fuerza sobre el cilindro
Ret, = Re, -Cos B,

Rcn, = Re, - Sen B,

Cuando se encuentra en reposo el angulo es de 46°, |a fuerza
normal es,

Rcn, =1056.06- Sen 46° = 759.67 N

Cuando se encuentra en maxima altura, a un angulo de 84.23° y
la fuerza normal es,

Ren, =1056.06 - Sen 84 .23°
Rcny=1050.71 N

DATOS
Los datos necesarios para el calculo del cilindro son los
siguientes:
Carrera maxima del cilindro AC1max=0.571m
Velocidad maxima de disefio Vmax = 900 mm/s para AC1=0.503m
Fuerza normal del cilindro  Rcny;=1050.71 N
m = 107.22 kg
Factor de seguridad n=35

Otros datos que no son necesarios para el calculos pero es

necesario indicar son los siguientes:
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Angulo maximo de elevacion 84.23°
Angulo minimo de elevacioén (posicion de reposo) 46°
Longitud maxima del cilindro 0.980 m

Longitud minima del cilindro (posicion de reposo) 0.409m

FUERZA EQUIVALENTE (28)

Las fuerzas aplicadas al cilindro se clasifican en dos, la fuerza
estatica que equivale a la reaccioén del mecanismo, y la fuerza
dinamica necesaria para mover la capsula, elevando la posicion

del apoyo de la estructura base.

——

i O
SubeT mF Bajai ﬁF

Figura 5.24 Direcciones de las fuerzas cuando sube y cuando

baja

Cuando el simulador sube, la fuerza aplicada corresponde a la
fuerza cinética menos la fuerza estatica, y cuando baja es la
suma de las dos fuerzas. En la figura 5.24, se observa un
diagrama que representa la direccion de las fuerzas en las dos

condiciones: subiendo y bajando.

La fuerza de disefio del cilindro es igual a la fuerza cinética para

mover |la masa, mas la fuerza estatica, que equivale al peso:
T=F+W Ec 534

donde,

T Fuerza de disefio

F Fuerza cinética

W Fuerza de inercia
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El cilindro 1 debera cargar una masa de m = 107.22 kg, para
levantar la capsula, y a una velocidad de disefio de V = 0.9 m/s

La fuerza cinética es calculada a partir de la energia cinética:

K= ;w—V2 Ec. 5.35

K - %10722-0_92 = 43.42 N.m

Entonces, la fuerza cinética necesaria aplicable al cilindro para
mover la capsula, con el apoyo para dicha velocidad tiene una
carrera del cilindro AC = 503 mm es,

F= L3 Ec. 5.36
AC

,
poBAINm o586 N

0410m

La fuerza estatica es igual a la fuerza que soporta en reposo, es
decir, la reaccién, Rcny, calculado anteriormente,
W=1050.71 N

Sumando las dos fuerzas se obtiene |o siguiente:
T=F+W=105.86 + 1050.71
T=1156.57 N

Asumiendo un factor de seguridad de 3.5, entonces,
T=1156.57 Nx 3.5
Taiseno = 4048.00 N

DIAMETRO DEL CILINDRO (28)

Dado que la presion, P es igual a la fuerza, T aplicada sobre un

area, y como se desea calcular el area A, se tiene la siguiente

ecuacion:
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T
A= Ec. 637

P
Debido a que las fuerzas son pequenas, se asume una presion
baja:
P = 40x10° N/m? (40 bar)
4048 N
40x10°N/m’
A=0.001012m

El cilindro tiene un area circular por lo tanto el diametro del
cilindro D, sera igual a:

D=1%.4 Ec. 5.38
\ T

4
D= |2 001210 m
Vrx

D = 35.90 mm

DIAMETRO DEL VASTAGO DEL PISTON (28)

Debido a que el cilindro y el vastago pueden pivotar en sus

extremos, el vastago del piston actiua como una columna
sometida a compresion, por ello puede producirse pandeo. Por
esta razon, se disefia el diametro del vastago bajo la teoria de

estructura de Euler's que presenta la siguiente ecuacion:

k=5 e s a9
[2
donde,
k carga de pandeo
E  modulo de elasticidad
J Momento de inercia del area del vastago del pistén
L longitud equivalente (para doble pivoteo, es la longitud

entre las articulaciones)
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- d4
Siendo, 64

y la fuerza, figual a

r-% Ec 540
n

donde,
n factor de seguridad, es 3.5
Entonces,

B 64-1%- f-n

a -k

d* Ec. 5.41

E =2058x10" kg/m
L =0.980m
n =35
f =T/9.8=413.06kg
_ 64-0.980°-413.06-3.5

d* T
x -21x107

d=19.22 mm

Entonces las caracteristicas del cilindro hidraulico 1 son las
siguientes:

D =35.90 mm

d=19.22 mm

P =40 bar

ACmax =0.571 m

L=0980m

| = 0.409m
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Cilindro hidraulico 2

El cilindro hidraulica 2 y 3, soportan fuerzas iguales cuando solo
se varia el angulo de inclinacion. Y el comportamiento es igual,
pero inverso el uno del otro al variar el angulo de balanceo, para
ciertas condiciones, como se puede comprobar en la Tabla XXI.

Por esta razén solo se analiza un cilindro hidraulico.

La distancia real entre los ejes del cilindro 2 en reposo, es de
504.97 mm. En la Figura 522 se presentan las dimensiones y

direccion del cilindro 2, cuando se encuentra en reposo.

350.28

.
o s
A

)

364.29

Figura 5.25 Cilindro2 6 3

Para obtener una velocidad de 60°/s en el simulador, en una
combinaciéon de movimientos (cabeceo y balanceo), se estimo
una velocidad maxima de 1081 mm/s; sin embargo se aplica un
factor de 1.5, entonces se asume una velocidad de disefo de
1621.5 mm/s.

La fuerza que actua normal al cilindro hidraulico es considerada
la componente de la fuerza vertical de reaccidn calculada en la
seccion anterior. En reposo, el angulo 3 es 46° y la fuerza Rc; es
866.30 N
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@ Rc2
R

B

N

Figura 5.26 Componentes de la fuerza sobre el cilindro

Cuando esta en reposo, la componente normal es:
Ren, = Re, - Sen 3.,

Ren, = 866.30- Sen 46° =623.164 N

Cuando se encuentra en maxima altura el angulo, la componente

normal es: Ren, = 866.30- Sen 84.23°

Recny=861.91 N

DATOS

Los datos necesarios para el calculo del cilindro son los

siguientes:

Carrera maxima del cilindro ACsmax=0.739 m

Velocidad maxima de disefio Vmax = 1621.5mm/s para
AC2=0.739m

Fuerza normal del cilindro Rcn;=861.91 N

La fuerza normal equivale a m = 87.95 kg

Factor de seguridad n=35

Otros datos que no son necesarios para el calculos pero es

necesario indicar son los siguientes:

Angulo maximo de elevacion 84.23°
Angulo minimo de elevacion (posicion de reposo) 46°
Longitud maxima 1.244 m

Longitud minima (posicion de reposo) 0.505m
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FUERZA EQUIVALENTE (28)

Se aplicando la misma teoria del calculo del cilindro 1. El cilindro

2 debera cargar una masa de m = 87.95 kg, para levantar la

capsula, y a una velocidad de disefiode V = 0.9 m/s

La fuerza cinética es calculada de la Ec. 5.35

K==-8795-(1.6215 =11562 N.m

1
2

Entonces, la fuerza cinética necesaria aplicable al cilindro para
mover la capsula, con el apoyo para dicha velocidad tiene una
carrera del cilindro AC = 0.739 mm dada por la Ec. 5.36,

S r
1_.:11_.62]\&”7:]56746 N

0.739m

La fuerza estatica es igual a la fuerza que soporta en reposo, es
decir, la reaccion Reng,
W =86191N

La fuerza equivalente de diseno del cilindro esta dada por la Ec.
534 T=F+W =156.46 + 861.91
T=1018.37 N

Asumiendo un factor de seguridad de 3.5, entonces,
T=101837 Nx 3.5
Tdm =3564.30 N

DIAMETRO DEL CILINDRO (28)
El area es calculada de la Ec. 5.37:
P = 40x10° N/m? (40 bar)

_ 356430N
40x10° N /m*

A =0.000891 m
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El cilindro tiene un area circular por lo tanto el diametro del

cilindro D, de la ecuacion 5.38, sera igual a:

4
—-.891x10%m

Va

Ly =

D =33.68 mm

DIAMETRO DEL VASTAGO DEL PISTON (28)

El cilindro 2, y 3 también pivotean en sus extremos, entonces

también se debe considerar el pandeo. Entonces, es necesario
aplicar la Ec. 5.41 donde,
E =2.1x10° kg/cm?

L =1244m
n =35
f =363.70
go 641 fp
7 E
Entonces,
.1.244% . 36" .35
d”’:64 1.244- .363.70-3

7 -2.1x10"

d=20.98 mm

Entonces las caracteristicas de los cilindros hidraulicos 2 y 3 son
las siguientes:

D =33.68 mm

d=20.98 mm

P =40 bar

ACmax = 0.739 m

L=1244m

|=0.505m



CAPITULO 6

SIMULACION DEL AVION

La simulacion del avién se desarrolla en el programa InTouch (34), de
esta forma se integra los resultados obtenidos en los capitulos donde se

analizé la dinamica del avién y los desplazamientos del mecanismo.

INnTouch da una visién simple e integrada de los controles e
instrumentos del avion. La presentacion visual de objetos adaptados
para el simulador crea un ambiente de una vista a la cabina interna del

avion.

La simulacidn dinamica del avion se ejecuta desde Simulink (33), el cual
responde al programa de diagrama de control desarrollado en el
capitulo 2, para la dindamica longitudinal y lateral con variaciones del

elevador, aleron y timon de direccion.



6.1.

6.2.

Descripcion de la simulacién del avion en el programa

InTouch

El programa presenta los principales controles e instrumentos de
vuelo y del motor del avion. Se utiliza graficos de InTouch, los
cuales se modificaron para obtener imagenes similares a los

instrumentos y controles de vuelo del avion.

Con los datos del avion presentados en el capitulo 2, se programo
para que los instrumentos de control simulen las condiciones de

operacion normal del avion.

Ademas, insertando un grafico de un avion se ha configurado para
que este simule los movimientos de cabeceo producidos por las

entradas del avion.

La programacion se basa en la configuracion de las variables de
entrada, salida e internas, de acuerdo a las condiciones requeridas
para cada una. En cada ventana se realiza un programa sencillo

para el proceso de las variables presentes en la misma.

Identificacion de variables de entradas y salidas

Las variables de entrada y salida del simulador son Unicamente

manejadas y presentadas desde InTouch.

Las entradas principales son posicién del bastéon, para variar el
elevador y el aleron, y pedales para variar el timén de direccién. Y

las salidas principales son la posicion del avién, el inclinémetro y el



horizonte artificial. Otras variables de salida del producto del

sistema dinamico son el velocimetro, y el altimetro.

En la figura 14 se presenta las ventanas de los instrumentos y
controles del avidon, y en la figura 15 se observa la imagen del

avion simulando el cabeceo.

Las variables de entrada principales se ejecutan desde la
referencia 34 y son: activacion de corrida del simulador, el baston y
los pedales. Otras también visibles son activacion del tren de
aterrizaje. Como se simula para una condicion de vuelo, no se ha

incluido otras entradas adicionales.

Las salidas del programa son los instrumentos de vuelo, posicion
del avion y condiciones del los cilindros hidraulicos. Por razén de
que la simulacion es para una condicion de vuelo, las otras salidas
presentadas en el panel de instrumentos, como son: %N1, presién
y temperatura del aceite, ITT, cantidad y flujo de combustible, entre
otras; estan programadas para representar los rangos de

operacion normal.

Ademas se presenta una simulacion de los desplazamientos de los
cilindros hidraulicos de acuerdo a los movimientos requeridos para
que el mecanismo tenga los mismos angulos de rotacion del avion.

La ventana correspondiente a esta simulacion esta en la figura 16.

Otras entradas y salidas internas del programa son las que son

necesarias para la conexion al programa Simulink.



6.3. Programas de la simulacién de vuelo

La programacion del simulador de vuelo, consiste basicamente en
el enlace de los software Simulink-InTouch, utilizando accesos
DDA, para la conexiéon de llamado y retorno de variables entre

dichos software, y configuradas como entradas y salidas reales.

Las entradas iniciales que ingresan a InTouch por el piloto, son:
baston_lat (lateral), baston_up (vertical), y pedales, las cuales
estan configuradas como “memoria real”, debido a que se utilizan
internamente en InTouch. A estas se les aplica una funcién lineal
que relaciona los valores de movimiento del baston a deflexiones

de elevador y aleron (3) y son las siguientes:

Aleron= Baston latx573 Ec. 6.1
Elevador = —1.5304 x Baston up —1.654 Ec 6.2
Timon= Pedalesx21.3 Ec. 6.3

Las variables: Aleron, elevador y timén son configuradas como
“entrada/salida real”, debido a que son las que recibe Matlab para

la simulacién de las ecuaciones de movimiento del avidn.

Desde Matlab se llama a una funcién nombrada “conexion”, la cual
permite a Simulink, tener la amplitud de las funciones de
transferencia de entrada para el sistema de dinamica longitudinal y
lateral realizado en el capitulo 2. Es entonces, cuando se produce
la simulacion de dichas funciones de transferencia en simulink,
entregando los valores de las variables graficadas desde la figura
2.7 ala 2.10, que corresponden a dinamica longitudinal y figuras

213 a 218, de la dinamica lateral. Estas variables (velocidad,
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angulo de ataque, angulo de cabeceo, velocidad angular de
cabeceo, angulo de banqueo, angulo de guifada y angulo de

derrape) son enviadas por la funcién “conexiéon” a InTouch,

Por ultimo, InTouch toma estas variables configuradas como
‘entrada/salida real’, y las convierte con funciones lineales a
variables de “memoria real”, para presentarlas en forma grafica en
los instrumentos de vuelo del avion. Los instrumentos de vuelo
estan representados por graficos de medidores y que indican los
valores de las salidas del sistema como son: velocidad, angulo de

cabeceo, angulo de banqueo, etc.

Ademas, los valores de las variables de posicion del avion son
ingresadas a las ecuaciones del mecanismo estudiadas en el
capitulo 5, para obtener los desplazamientos de los cilindros
hidraulicos (cilindro1, cilindro2, cilindro3). Estas variables
configuradas como “memoria real”, son representadas numérica y
graficamente en una ventana destinada para la simulacién del

mecanismo, con graficos de cilindros hidraulicos.

Pantallas del simulador

Las pantallas del simulador se encuentran conectadas entre si
mediante botones de acceso entre ellas. La ventana de
presentacion del programa, denominada “Simulador de vuelo”, se

encuentra en la figura 6.1.
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DISENO PRELIMINAR DE UN SIMULADOR DE VUELO

PROGRAMA
SIMULADOR DE VUELO

[ s oo comno. |

s v |

| movmaenros oes sadw |
Director de tesis: Imucm uwl;I Preparado por:
Ing, Fduardo Orcés Lorena Sdnchez R.
A R ' AT e

Figura 6.1. Ventana de presentacion del programa “Simulador de

vuelo”

La ubicacién y tamario de las ventanas permite que la ventana de
los controles de vuelo sea siempre visible durante la simulacién. En
la figura 6.2 se presentan las ventanas de “Panel de instrumentos”
y de “Controles del avion”. Los graficos utilizados en el panel de
instrumentos son medidores ajustados a los requerimientos de la
simulacion del avién; sin embargo no se han incluido todos los

instrumentos que tiene el avion seleccionado, T-34C.

Los controles de vuelo utilizados son los principales: bastén y
pedales. Adicionalmente, botones de encendido, el PCL, para

regular la potencia del motor, y activador del tren de aterrizaje.
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Figura 6.2. Ventanas de paneles de instrumentos y control del simulador
(16)

Para observar los movimientos del avion se incluye la ventana
*Simulacién del avion”. En dicha figura se puede apreciar el movimiento
de cabeceo del avidon, en la figura 6.3 se observa el avion durante |a
simulacion de ascenso. La figura del avién rota de acuerdo a los
valores de angulo de cabeceo.
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Figura 6.3. Ventana del avion simulando el ascenso (16)

Con la variacién de los angulos de cabeceo, y banqueo el
mecanismo ajusta los cilindros hidraulicos con las ecuaciones de
carreras de los mismos para simular dichos angulos. En la figura
6.4 se presenta la ventana “Simulacion del Mecanismo”, la cual
contiene graficos de cilindros que varia la longitud del piston, que
también es indicado con valores. Ademas, se presenta con valores

los angulos y posicion del centro de rotacion de la estructura base.
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Figura 6.4. Ventana de simulacion del mecanismo de simulador (16)




CONCLUSIONES Y
RECOMENDACIONES

Se ha realizado el disefio preliminar de un simulador de vuelo de un
avién para lo cual se utilizé como guia un modelo de instruccion basico
T-34C, el cual es muy utilizado en el aprendizaje y practica de un piloto,

por lo tanto el analisis de trabajo es muy util en este campo.

Debido a que la simulacion completa de los movimientos del avion, para
todas las condiciones de vuelo es una labor muy extensa y compleja,
porque los coeficientes de estabilidad son para cada avion y para cada
condicion de vuelo, se ha desarrollado solamente la simulacion para

una condicion tipica de vuelo.

Se ha analizado con mas profundidad los desplazamientos del
mecanismo mecanico-hidraulico para la simulacion de los movimientos
del avion, con el fin de determinar las ecuaciones necesarias para

producir la simulacion fisica del avion.

Se ha demostrado la factibilidad de realizar un disefio preliminar de un
simulador de vuelo con el uso de algunos software (CADRE, Matlab,

Simulink, Visual Nastran 4D, InTouch), que permitieron comprobar,



controlar y visualizar los resultados de los analisis matematicos

desarrollados en este trabajo.

Tomando como base el trabajo realizado en esta tesis, se puede
completar el disefio en la parte eléctrica e hidraulica para poder
convertir las senales de salida del software InTouch a los movimientos

reales con los cilindros hidraulicos al simulador a través de un PLC.

En caso de construir el simulador de vuelo, se recomienda, incluir todas
las condiciones de vuelo del avion, para obtener una simulacion

completa del sistema.

Se recomienda que se deberia incluir diversas condiciones de
emergencia tales como, fallas de motor, mecanismos del avion, clima,
etc.; las cuales podrian ser ingresadas inicialmente por el instructor de
vuelo, sea desde otro computador conectado en red o desde el mismo

que realiza la simulacion.

Ademas, se puede completar el disefo estructural, definiendo las
caracteristicas de todas las piezas del mecanismo, tanto las barras

como conexiones y construir un prototipo fisico del simulador de vuelo.



APENDICE A
AEROFORMA NACA 23012

Tabla A.1. Caracteristicas geométricas

Max camber (2-2) 2
Max, Camber Pos, (1-5) 3
Thickness (0-99) 12
# Points (10-1000) 100
X-Origen 0
Y-Origen 0
Y
0,10
005 .'.-..-',,--- '-.....-... _____ s -
,J' ---- .__.._..‘.' X
0.00 =
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Figura A.1. Perfil de la aeroforma NACA 23012

Fuente:

CREDITS (c) DLR 1996

Jens Trapp@dir,de Robert,Zores@dIr,de

Version: 2,0 NACA Formulas taken from:

Ladson, C,L,, Brooks, Jr,, W,: Development of a Computer Program to obtain
Ordinates for NACA 4-Digit, 4-Digit modified 5-Digit, and 16-Series Airfoils
1975, NASA TM X-3284

http://www, ts, go,dIr de/~jens/applets/profiles/INACAS html



APENDICE C

COEFICIENTES DE SUSTENTACION, ARRASTRE Y
MOMENTO

“VISUAL FOIL DEMO” de Hanley Innovation

El programa “Visual Foil", tiene aeroformas estandarizadas por NACA,
modeladas de acuerdo a sus caracteristicas geométricas.
este programa se observa en la figura C.1.

La ventana de

= YisualFoll -Yersion 3.0 DEMO
| Fle Edt View Compute Adfols ModiyAifol BL Solver Bepot QOptions Hep

(=] & o o -, 7
Save Prit Arfol  Change Angle ~ Select an Adust | Oniine
S e e e L D Foos |

@ Stagnation Point I nprS

@ Transition Point Anfol:. 23012
® Separation Pont

Angle. O
\ Flap Defl: 0 Deg
Autal 23012 Flap Length: 18 %
Angle of Attack =0 Re: 8800060 ’
Reynolds Number = 8800000 ok
Results

Lift Coeff: 0,120
Moment Coeff.. -0,043
Cm(c/4) 0,013

Angle [CI=0) -1,09 Deg.
Cent. of Pres.: 36 2c
Drag Coeff.: 0,005855

0% 20% 40% B0 80% 100%
Lift Coefficient = 0,120

Drag Coefficient = 0005855 -
Maximum Thickness = 12.0 %c =5 1.08 x 0,535
Maximum Camber = 1.8%c

23012 Distribution

Figura C.1 ventana del programa “Visual Foil Demo”



Consiste en un procesador de datos, que tiene como valores de entrada: el
numero de Reynolds, cuerda, envergadura y angulo de ataque y deflexion, y
presenta de resultados la ubicacion del punto de estancamiento, transicion y
separacion de la capa limite y coeficientes de arrastre, sustentacion y

momento de cabeceo.

En este caso la aeronave T-34C que tiene una forma alar NACA 23012. Y se

considera el numero de Reynolds constante 8,8 x 10°.

El uso de este programa permite obtener ecuaciones de los coeficientes
aerodinamicos, lo cual se realizo variando el angulo de ataque desde 0 hasta
18 (Tabla C.2) y también variando el angulo de deflexién de los flaps desde 0
hasta 30 (Tabla C.2).

Tabla C.1. Coeficientes aerodinamicos vs. angulo de ataque

Cl Cd Cm
012 0.005855 -0.043
0.229 0.005741 -0.070

0.339 0.005668 -0.098
0.446 0.005933 -0.124
0.555 0.006055 -0.152
0.665 0.006066 -0.179
0.774 0.006391 -0.206
0.879 0.006900 -0.233
0.988 0.007490 -0.260
1.091 0.008340 -0.285
1.199 0.008919 -0.313
1.298 0.010060 -0.337
1.394 0.011465 -0.361
1.468 0.014477 -0.379
1.554 0.016066 -0.401
1.609 0.018774 -0.414
1.683 0.021132 -0.432
1.718 0.023497 -0.441
1.741 0.028849 -0.446
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Tabla C.2. Coeficientes aerodinamicos vs.

deflexion de los flaps

0 Cl Cd Cm

0 0.12 |0.005855 | -0.043
1 0.178 | 0.005893 | -0.069
p. 0.236 | 0.005902 | -0.094
3 0.294 |0.005796 | -0.12
- 0.35 |0.005955 |-0.145
o 0.404 |0.006028 | -0.168
6 0.457 |0.006171 |-0.191
7] 0.508 | 0.006257 | -0.214
8 0.558 | 0.006334 | -0.235
9 0.607 | 0.00648 |-0.256
10 0.655 | 0.006615 | -0.277
11 0.703 | 0.006858 | -0.298
1 0.749 | 0.007001 |-0.318
13 0.795 |0.007232 | -0.337
14 0.841 | 0.007423 | -0.357
15 0.885 | 0.007563 | -0.375
16 0.929 |0.007763 | -0.394
14 0.972 |0.008224 |-0.412
18 1.015 | 0.00848 | -0.43
19 1.057 [0.008699 | -0.447
20 1.099 | 0.00892 |-0.465
21 1.14 | 0.009222 | -0.482
22 1.18 | 0.009811 | -0.498
23 1.221 [0.010168 | -0.515
24 1.259 |0.010354 | -0.531
25 1.3 |0.010508 | -0.547
26 1.337 | 0.010911 | -0.562
Zr 1.375 | 0.01135 |-0.578
28 1.415 | 0.011765 | -0.593
29 1.451 | 0.012207 | -0.608
30 1.489 | 0.01268 |-0.623

A continuacion se presentan las figuras C.2, C.3 que corresponden a la curva
del Coeficiente de sustentacion vs. el angulo de ataque y deflexién de los
flaps respectivamente. Estas curvas se suman y se obtiene la ecuacién que
relaciona al coeficiente de sustentacion con las variables nombradas. De la

misma forma se presentan las curvas para el coeficiente de arrastre (C.4 y

C.5) y el de momento (C.6y C.7).



El programa Visual Foil, también presenta graficos de las variaciones de
coeficiente de ataque con el de sustentacion (Figura C.2), y estos dos con el
angulo de ataque (Figura C.3).
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FIGURA C.2. Coeficiente de sustentacion y arrastre vs. Angulos de ataque
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FIGURA C.3. Coeficiente de sustentacién vs. angulo de ataque
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Coeficiente de sustentacion (Cl)
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FIGURA C.4. Coeficiente de sustentacién vs. defleccién de los flaps

Cl = -0,.00048° + 0,05585 + 0,1291
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Coeficiente de arrastre (Cd)
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FIGURA C.5. Coeficiente de arrastre vs. angulo de ataque

Cd = 5E-06a” - 1E-050° + 2E-05a + 0,0058
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FIGURA C.6. Coeficiente de arrastre vs. deflexién de los flaps

Cd = -5E-085°> + 9E-065° - 1E-058 + 0,0059
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FIGURA C.7. Coeficiente de momento vs. angulo de ataque
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Coeficiente de momento (Cm)

FIGURA C.8. Coeficiente de momento vs. deflexién de los flaps
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APENDICEB
TABLA B.1. ALTITUD ESTANDAR

Aire estandar a nivel del mar

P= 29921 pulg. de Hg = 101320,733 Pa T=15°C

p.= 00023769 slugs/pies’ = 0,111364 kg/m’ W =0,07648 Ib/pies’ =1,225 kg/n
1" de Hg = 3386,39 Pa

A, - 1117 pies/seg (661,7 nudos=3404 m/s) (A,) a = p/po

Esta tabla es basada en Atmoésfera estandar para NACA TN No. 3182

Altitud Tasg de Temperatura Velocu:!ad del Prasida Vls‘cosrldad
densidad | /o sonido cinética
Pies P c | °F R:;f‘" Nudos |pulg. de Hg| Razén P/Po o
0 1.0000 1.000 | 150 | 590 | 1.000 | 661.7 2992 1.0000 6380
1000 09711 1015 | 130 | 554 | 0997 | 6595 28 86 0.9644
2000 0.9428 1030 | 110 | 519 | 0993 | 6572 27.82 0.9298
3000 09151 1.045 90 | 483 | 0990 | 6549 26.82 0.8962
4000 0.8881 1.061 71 447 | 0986 | 6526 2584 0.8637
5000 0.8617 1.077 51 412 | 0983 | 6503 249 0.8320 5640
6000 0.8359 1.094 31 376 | 0979 | 6479 2398 0.8014
7000 0.8107 1111 11 340 | 0976 | 64586 23.09 0.7716
8000 0.7860 1128 | 08 | 305 | 0972 | 6433 2223 0.7428
9000 0.7620 1146 | -28 | 269 | 0969 | 6409 21.39 0.7148
10000 0.7385 1161 | -48 | 233 | 0965 | 6386 2058 0.6877 4980
11000 0.7156 1182 | 68 | 198 | 0961 636.2 19.79 06614
12000 0.6532 1201 | 88 | 162 | 0958 | 6339 19.03 0.63680
13000 06713 1221 | -108| 126 | 0954 | 6315 18.29 06113
14000 0.6500 1.240 | -12.7 | 91 0.951 629.1 17.58 05875
15000 0.6292 1261 | -147 | 55 0947 | 626.7 16.89 0.5643 4370
16000 0.6090 1282 | -167 | 20 0943 | 6243 16.22 0.5420
17000 0.5893 1303 | -187 | -16 0.94 6219 15.57 05203
18000 0.5699 1325 | -207| 52 | 0936 | 6194 14.94 0.4994
19000 0.5511 1347 | -226 | -88 [ 0933 | 6170 14.34 0.4791
20000 0.5328 1370 | -246 (| -123 | 0929 | 6146 13.75 0 4595 3830
21000 0.5150 1394 | -266 | -159 | 0925 | 6121 13.18 0 4406
22000 0.4976 1418 | -286 | -195 | 0921 609.6 12.64 0.4223
23000 0.4807 1442 | -306 | -23 0918 | 607.2 12.11 0.4046
24000 0.4642 1468 | -325| -266 | 0914 | 6047 11.6 0.3876
25000 0.4481 1494 | -345( -30.1 | 0910 | 6022 B E 0.3711 3320
26000 0.4325 1521 | -365 | -33.7 | 0906 | 5997 10.63 0.3552
27000 04173 1548 | -385| -37.3 | 0903 | 5972 1017 03398
28000 0.4025 1576 | -405 | -409 | 0899 | 5946 9.725 0.3250
29000 0.3881 1605 | 425 | 444 | 0895 | 5921 9.297 0.3107
30000 03741 1635 | -444 | -480 | 0.891 589.6 8.885 0.2970 2870
31000 0.3605 1665 | -464 | 516 | 0887 587 8.488 0.2837
32000 0.3473 1697 | -484 | -551 | 0883 | 584 4 8.106 0.2709
33000 0.3345 1729 | -504 | -587 | 0879 | 5819 7.737 0.2586
34000 0.3220 1762 | -524 | 622 | 0876 5793 7.382 02487
35000 0.3099 1796 | -543 | 658 | 0872 5767 7.041 0.2353 2460
368000 0.2981 1832 | -56.2 | -69.4 | 0.868 574 6.712 02243
37000 0.2844 1875 | -565 | -69.7 | 0.867 | 5738 6.397 02138
38000 0.2710 1921 | -565| 69.7 | 0.867 5738 6.097 0.2038
39000 0.2583 1968 | -565| 69.7| 0867 | 5738 5.811 0.1942
40000 0.2462 2016 | -565| 69.7 | 0867 | 5738 5538 0.1851 1850
41000 0.2346 2065 | -565 | 69.7 | 0867 | 5738 5278 0.1764
42000 0.2236 2115 | -565 | 69.7 0.867 5738 5.03 0.1681
43000 0.2131 2166 | -565 | -69.7 | 0867 | 5738 4794 0.1602
44000 0.2031 2219 | -565| -69.7 | 0.867 | 5738 4.569 0.1527
45000 0.1936 2273 | 565 | -69.7 | 0.867 | 5738 4355 0.1455 1540
46000 0.1845 2328 | 565 | -69.7 | 0.867 | 5738 4151 0.1387
47000 0.1758 2385 | 565 | -69.7 | 0867 | 5738 3.956 0.1322
48000 0.1676 2443 | 565 | -69.7 | 0.867 | 5738 3.77 0.1260
49000 0.1597 2502 | 565 | -69.7 | 0867 | 5738 3593 0.1201
50000 0.1522 2563 | 565|697 | 0867 | 5738 3.425 0.1145 1210
51000 0.1451 2625 | 565 | -69.7 | 0867 | 5738 3264 0.1091
52000 0.1383 2689 | -565 | -69.7 | 0.867 | 5738 3111 0.1040
53000 0.1318 2755 | -565 | -69.7 | 0.867 | 5738 2.965 0.0911
54000 0.1256 2822 | 565 | 69.7 | 0867 | 5738 2.826 0.0944
55000 01197 2890 | -565 | -69.7 | 0867 | 5738 2693 0.0900 950
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APENDICE D
FUNCIONES DE TRANSFERENCIA

MATLAB

Archivo: Funciones de transferencia.m

teta_elev=-1.31*conv([1 .016],[1 0.3])

alfa_elev=(-0.01785)*conv([1 77.79],[1 0.0063 0.0057]);
u_elev=(-0.000506)*conv([1 -68.8],[1 0.6]);

den_elev=conv([1 0.00466 0.0053],[1 0.806 1.311]);
beta_rud=0.0364*conv([1 -0.01],conv([1 2.06],[1 37.75]));
fi_rud=0.485"conv([1 1.53],[1 -2.73));

yaw_rud=-1.38"conv([1 2.07],[1 0.05 0.066]));

den_rud=conv([1 0.38 1.813],conv([1 2.09],[1 -0.004)));
denyaw_rud=conv(conv([1 0],[1 0.38 1.813]),conv([1 2.09],[1 -0.004]));
fi_aler=22.1*[1 0.4 1.67];

yaw_aler=-0.171*conv([1 -1.14],conv([1 9.29],[1 1.45]));
beta_aler=0.171*conv([1 18.75],[1 0.15]);

denyaw_aler=conv(conv([1 0],[1 0.38 1.813]),conv([1 2.09],[1 -0.004]));
den_aler=conv([1 0.38 1.813],conv([1 2.09],[1 -0.004)));

Aplicando la funcidén tf2ss, se obtienen el sistema de ecuaciones
diferenciales.
ae be,ce de]=tf2ss(teta_elev,den_elev),

aa,ba,ca,dal=tf2ss(alfa_elev,den_elev);

abr,bbr,cbr dbr]=tf2ss(beta_rud,den_rud);
afr bfr cfr dfr]=tf2ss(fi_rud den_rud);
[ayr byr,cyr dyr]=tf2ss(yaw_rud,den_rud);

[
[
[au,bu,cu,du]=tf2ss(u_elev,den_elev);
[
[



[afa bfa,cfa dfa)=tf2ss(fi_aler, den_aler);
[aya bya cya,dya]=tf2ss(yaw_aler,den_aler);

[aba,bba,cba dba)=tf2ss(beta_aler den_aler),

Se grafican las funciones de transferencia para el elevador:
figure(1);impulse(teta_elev,den_elev);hold
impulse(alfa_elev,den_elev)

impulse(u_elev,den_elev)

Para el timon de direccion:
figure(2);step(beta_rud,den_rud);hold,;
step(fi_rud,den_rud)

step(yaw_rud denyaw_rud)

Para el alerén:
figure(3);step(fi_aler,den_aler);hold
step(yaw_aler denyaw_aler)

step(beta_aler, den_aler)
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APENDICE G
SIMULACION DEL MECANISMO

Con la Referencia 27, se simula los movimientos del mecanismo, para ello se
convirtio las graficos realizados con la Referencia 4 a un tipo de archivo * sat,
el cual puede ser abierto desde la Referencia 27. En la Figura F.1, se
presenta la ventana de la Referencia 27, con el mecanismo del simulador de
vuelo. Los cilindros se simulan reemplazando a los del dibujo original con

actuadores de eje a eje, conectados con las coordenadas de los ejes de

rotacion.

%a visualNastran Desktog simulacion de mecanismo WM3| ‘
E)fle Edt Yiew heon Word Object ook Wndow Melp e sleix
D@E 8- 00BN SV EB| A HIADS « ‘b SO0 RA & :

GIAOFS + L= =
E Simuacor de mecanismo
B Bam A
5 Nama il
> Cilindro 1
= Cilindro 2
w5 Cilindra 3
& Conexwon A
& Conaxion 8
B Conennn alirdm 2
B Conexion airdro 3
Ty Ep supanorB
v (B [ stuctirn base
® 50
+ = Constran{45]

+ = consran{4i)] =l
n[ETETSTE]

Connechons 0 Simulation de me...

By Sunulacon de mecansmo

L3]I 2 L e — L il .

Figura F.1. Ventana del programa Visual Nastran Desktop con el archivo de

simulacion de mecanismo.



En la Figura F.2, se encuentra la ventana de la Referencia 27, durante la
simulacion del mecanismo. Presenta ademas las graficas de posicion (X,Y,2)

y direccion (Rx, Ry) del centro de gravedad de la estructura base.
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Figura F.2. Simulacién de los movimientos del mecanismo



TERMINOLOGIA

MONOPLANOS. Los aviones que tienen un solo plano o ala.

SEMIMONOCOQUE es liviano y fuerte porque consiste de una coraza, vigas
transversales y cuerdas que comparten los esfuerzo y puede ser reparado

facilmente en caso de dano.

CANTILEVER, una viga frontal y una trasera reforzada internamente

mediante elementos estructurales.

FLAPS RANURADOS, se encuentran montados sobre bisagras sencillas,
con el borde de salida del ala simplemente pivota hacia abajo. Contiene una
ranura entre el flap y el ala, permitiendo que el aire fluya desde la parte

inferior de ésta a la superficie superior del flap.

ANGULO DE LA PALA, es el angulo entre el plano de rotacion y de la hélice

y cuerda de la pala

ANGULO DE INCIDENCIA, es el angulo entre la cuerda geométrica de un

perfil alar y el eje longitudinal del avion.

ALERONES, Superficies de control moéviles, situadas por lo general cerca
del extremo del ala, que controlan el movimiento de balanceo de un avion. El
piloto curva los alerones moviendo la palanca de mandos hacia la izquierda o
hacia la derecha. Los alerones se mueven simultaneamente en direcciones

opuestas. La palabra de origen latino y significa “ala pequena”.



ALTITUD CRITICA, La altitud maxima a la cual la maquina produce el torque

o la potencia nominal que al nivel del mar.

ALTITUD DE DENSIDAD, es una altitud de presion corregida por

temperatura.

CENTRO AERODINAMICO, el momento de las fuerzas del aire se
especifican con respecto al centro aerodindmico (a.c.). Este punto se
encuentra aproximadamente en la cuarta parte de la cuerda hacia atras del
borde de ataque del perfil. Es el punto con respecto al cual el momento de
las fuerzas de aire permanece constante cuando se cambia el angulo de

ataque. Los coeficientes de momento son constantes.

CENTRO DE PRESION, es el punto de la cuerda de de una seccion alar
intercepta la linea de accion de la resultante de las fuerzas aerodinamicas y

alrededor de la cual hay un balance de presiones.

CUERDA AERODINAMICA MEDIA, trazada por el baricentro de la planta

alar.

CUERDA DE PUNTA, medida en la punta Centro de presion.

CUERDA DE RAIZ, es la cuerda en la linea de crujia del ala. Cr
ENVERGADURA ALAR, medida de una punta a otra

ENTRADA EN PERDIDA, pérdida repentina de la sustentacién provocada

por una interrupcion del flujo uniforme normal del aire sobre la superficie
superior del ala.



PERFIL DE ALA, un dispositivo que interactua con una corriente de aire para

generar sustentaciéon o empuje y traccion.

RAZON DE ASPECTO, la razén de la envergadura al cuadrado sobre el area

total de la superficie alar.

RAZON DE PLANEO, la relacion de la distancia horizontal y viajada para la

distancia vertical descendida en un planeo.

TECHO ABSOLUTO, maxima altura sobre el nivel del mar a una atmosfera
estandar en la cual un avién bajo condiciones especificas de operacion

puede mantener vuelo horizontal

TECHO DE SERVICIO, Se define como la altura que produce una razén de
ascenso de 100 pies/min.

VUELO COORDINADO, vuelo en el que las fuerzas horizontales y verticales

que actuan sobre el avidon estan en equilibrio, en especial durante los virajes.
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