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RESUMEN

La presente tesis consiste en la elaboración de un diseño preliminar de un

simulador de vuelo con movimiento, basado en un avión de instrucción

básica T-34C-1 , el cual es utilizado para el ad¡estramiento del personal militar

aéreo en nuestro país. Presenta un análisis general de las partes principales

de un simulador de vuelo. El tema incluye cuatro áreas de estudio principales

para el desanollo del diseño de un simulador de vuelo, éstas son dinámica

del avión, estructuras mecánicas del simulador, mecanismos de movimiento

y programación de la simulación. El simulador de vuelo está conformado de

una cápsula, que ¡nternamente es similar a la cabina del avión' 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 hidráulicos, los mismos

que se accionan bajo la direccrón de un controlador electrónico, simulando

los movimientos del avión. El esquema de la tesis se desarrolla a partir de

seis capítulos.

En el primer capítulo se presentan conocimientos físicos y aerodinámicos

generales de un avión; orientado al modelo de instrucción básica T-34C-1.

En el segundo, se describe un análisis longitudinal y lateral de un avión, que

permite la obtención de las ecuaciones de movimiento del avión para una

condición de vuelo determinada. El análisis se basa en el método de

estabilidad y ecuaciones de Euler. La simulación de las ecuaciones de

movimiento del avión se realizó mediante el software Matlab/Simulink, el cual

utiliza herramientas de matemát¡cas simbólica y programación gráfica.



El tercer capítulo introduce al diseño físico del simulador de vuelo, el cual

organiza las áreas de ingeniería necesarias para su elaboración, y

adicionalmente la descripción, forma y dimensiones del simulador de vuelo.

La forma y dimensionamiento del simulador se realiza de acuerdo a las

caracterÍsticas físicas del avión T-34C-1 .

A continuación, en el cuarto capítulo se real¡za un diseño estructural de las

partes más ¡mportantes del simulador de vuelo, como es el piso de la cápsula

y la estructura base que sostiene a la cápsula del simulador. Se analiza en

estado estático y en función de pesos estimados que soportaría la estructura

y el piso.

En el penúltimo capítulo se obtiene los modelos matemáticos del

comportamiento de los elementos del mecan¡smo para su simulación,

además del dimensionamiento de los cilindros hidráulicos. Para la simulación

visual del mecanismo y control de su posición lineal y angular se utiliza una

Motron, la cual es una aplicación del software VISUAL NASTRAN DESKIOP

4D

El sexto capÍtulo enlaza el segundo y quinto ya presentados, mediante la

programación en el software INTOUCH 7 .1 , lo cual comprobará por

simulación visual, los modelos matemáticos obtenidos tanto del avión como

del mecanismo. Se ingresan como entradas los comandos que da el piloto a

través del panel de control y entrega como salidas los desplazam¡entos

requeridos de los cilindros hidráulico para producir los movimientos deseados

del simulador de vuelo, y presentación gráfica de un avión 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 p¡erden muchas vidas humanas. Las causas de estos accidentes

son varias: problemas técn¡cos del avión, factores climáticos' o falla del

p¡loto. Los problemas que se pueden presentar son extensos, esta situación

exige que el p¡loto esté debidamente preparado

En todo campo, el mejor aprendizaje se lo obtiene practicando, por lo tanto

en la aviación, el piloto practica volando; siendo el simulador de vuelo el

s¡stema más conveniente para esto. Es asÍ, que la simulación es muy

importante en esta profesrón; por sus muy variadas venta,as, como lo son

costo, seguridad, accesibilidad y muchas más.

El simulador de vuelo permite que el piloto se ad¡estre desde el inicio' gane

experiencia, praclique emergencias e incluso experimente sensaciones de

movimiento.

El objetivo principal de la presente tesis, es el desarrollo de un diseño

preliminar de un simulador de vuelo, que sirva como introducción y referencia

para el diseño total y construcción del mismo.

Generalmente, los p¡lotos inician sus entrenam¡entos con un avión de

mecanismos básicos, llamado avión de instrucción básica Por esta razón,

para esta tes¡s, se ha seleccionado un avión de este tipo, el modelo T-34C.

Para el desarrollo y organización de la tesis se utiliza algunas áreas

¡mportantes de estudio de la ingeniería: dinámica del avión, diseño mecánico

estructural, mecanismos de movimiento, programación de la simulación En

cada una de estas áreas se aplica diferentes métodos matemát¡cos y físicos.



CAPITULO I

1. cARAcrERisrcls DEL AVroN T-34c

Existe una gran variedad de aviones pero todos tienen muchos

elementos en común, y lo más importante es que tienen el mismo

principio de vuelo. Sin embargo los elementos exclusivos del avión de

instrucción básica T-34C-1 se indican a lo largo de este capítulo. En la

Figura '1 1, se presenta el avión modelo T-34C-1

F¡gura 1.1 Avión modelo T-34C-1 (13)

L f.

1
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É"'



1.1. Definición

Un avión es un transporte aéreo. El avión se mueve a través del

aire por impulsión de medios meénicos y por la sustentación

creada en las alas fijas por arción dinámica de la corriente del

aire que incide sobre su superficie aerodinámica al desplazarse

(5)

1.2. Partes de un avión

Las principales partes de un av¡ón son las que se presentan en la

Figura 1.2

#[
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Figura 1 .2 Partes principales de un avión (24)

1 . Fuselaje

2. Alas

3. Empenaje de cola

4. Tren de aterrizaje

5. Compartimiento del Motor

6. Hélice

7. Cabina -en el interior- mandos e instrumentos
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Fuselaje

El fuselaje forma el cuerpo del avión, aloja al piloto, los

pasajeros y a la carga. Es metálico, y su sección

transversal generalmente es de forma elíptica o circular, la

cual facilita la circulación aerodinámica del aire, ver Figura

1.3. El fuselaie resiste cargas aerodinámicas que se

ejercen en las distintas partes del avión y permite la

presurización del interior para volar a elevadas altitudes

(25)

El t¡po de construcción del fuselaje para un avión depende

de los esfuerzos y pesos requeridos éste. El avión T-34C

t¡ene un fuselaje t¡po semimonocoque, de dos plazas (1).

Angulo D€dro eó
ü1

f (¡v
ü

Figura 1.3 Vista frontal de un avión (24)

Alas

Las alas tienen una forma aerodinámica definida para dar

sustentación al avión. El ala se encuentra montada en el

fuselaie en forma ¡nclinada, permitiendo mejorar la

estabilidad lateral del avión. El ángulo que forma el ala con

el plano horizontal se llama ángulo diedro, como se indica

en la Figura 1-3. En la Figura 1.4 se presenla una ala de un

avión,
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Figura 1 .4. Vista superior de un ala de un avión (24)

Las características aerodinámicas del avión se dan por

tamaño y forma del ala. NACA ha estandarizado los perfiles

alares a las características geométricas de la sección. En el

perfil de ala que se presenta en Ia Figura 1,5, se detallan

sus elementos geométricos.

t

Figura 1.5

1.

2.

3.

4.

5.

6.

7.

8.

Elementos geométricos del perfil de un ala (16)

Línea cuerda

Cuerda

Línea de curvatura med¡a

Localización de la curvatura máxima

Curvatura máxima

Máximo espesor

Localización del espesor máximo

Radio del borde de ataque

Y
o

o 1-

o
o

o
@



()

/

9. Borde de ataque

10. Borde posterior

1 1. Superficie superior

1 2. Superficie inferior

El ala del T-34C es de tipo centilever y consta de dos

secciones s¡métricas que son: NACA 23012 en la punta

(APÉND|CE A) y NACA 23016.5 en la base del ala Tiene

un ángulo diedro de 7' (1)

Empenaje de cola

El empenaje de cola consta de dos superficies básicas: la

horizontal y la vertical, Cada una tiene secciones fijas, que

proporcionan estabilidad y secc¡ones móviles, pata

controlar el vuelo (25).

La partes móviles son el timón y los alerones, que controlan

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

3

4

2

Figura 'l .6: Empenaje de cola (25)

1. Estabilizador horizontal 3. Estabilizador vertical

2. Elevador 4. Timón de direcc¡ón

1

,/.



Tren de aterrizaje

Este sistema evita el capotaje al aterrizar. Sus partes

principales son la rueda, el amortiguador, los frenos; la

mayoría tienen también un mecanismo para extenderlo y

retraerlo (25) En la Figura 1.7 se presenlan algunas partes

del sistema del tren de aterrizaje

?

Figura 1 .7: Parte de un tren de aterrizaje (24)

1. Llanta

2. Amortiguador

3. Compuerta del tren

EI avión T-34C consta de un tren de aterrizaje tipo tric¡clo,

que es operado normalmente por un sistema eléctrico, y en

condiciones de emergencia por un sistema mecánico. (1 )

Motor

El T-34C tiene un solo motor de turbina tipo turbo hélice

constru¡do por la Pratt & Whitney tipo PT6A-25. Su

propósito principal es proveer fueza motriz para mover la

hélice, a través de una caja reductora y además suplir de

energía a los accesorios de control del motor. Tiene cuatro

I
2
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secciones principales: compresor, cámara de combustión,

turbina y escape.

El compresor consiste de admisión de aire, compresión y

difusión, t¡ene una relación de compresión de 7:1 por las

tres etapas axiales y una etapa centrífuga.

La cámara de combustión es de t¡po anular de flujo reverso,

con cuatro inyectores de combustible y dos bujías de

encendido.

La turbina cons¡ste de dos etapas, de ejes independientes

El compresor de la turbina, también llamada turbina N1.

rota en sentido antihorario. Tiene un máximo disponible de

101 .5%, que es cuando rota a 37000 RPM. El eie de la

turbina, rota en sentido horario, e ¡mparte el torque al eje de

la hélice, a la segunda etapa del s¡stema de reducción.

Cuando la hélice t¡ene un máximo de RPM, la turbina de

potencia rota a 33000 RPM

El motor. se encuentra equipado con un ¡imitador de torque

neumático dando una potencia nom¡nal de 400 SHP a 2200

RPM (2)

Hélice

La hélice es un propulsor mecánico que produce un empu.ie

al avión, a partir de la tracción del eje de rotación del motor.

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



función es aspirar, delante del avión, cierta cantidad de aire

y rechazarlo hacia atrás con el f¡n de crear la fuerza de las

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

La eficiencia de la hélice varía con respecto a la velocidad,

y sus características geométricas. En la Figura 1.8, se

indica en el perfll de una hél¡ce algunos elementos

geométricos.

Plano de rotación

Línea de
de rotac¡ón

Figura18Hélice(2)

EI 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 la

hélice. La hélice es de aluminio, tiene un diámetro de 7 pies

6 pulgadas. La operación de Ia hélice del T-34C es

controlada por un sistema hidráulico, para obtener una

velocidad constante (1 )

Angulo de
la pala

\
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El T-34C tiene tres ángulos básicos de pala, y son los que

se indican en la Figura '1 .9. El ángulo de la pala afecta

d¡rectamente a la velocidad de Ia hélice; a un alto ángulo

causa una baja velocidad de la hélice y a un ángulo bajo de

la pala causa una alta velocidad de la hélice

\

a. b. c.

Figura LI Ángulos de la pala de la hélice de T-34C (2)

a- Angulo Beta en reversa -5.0o

b. Baja inclinación +17.5"

c. En bandera +87.5o

1.3. Superficies de control

Las superfrcies de control son pefiles de ala que desvÍan el aire

en una dirección, haciendo que el avión se mueva en la dirección

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 fi.las y móviles. A continuación se detallarán

las superficies de control móviles, las mismas que se clasifican en

prrncipales y secundarias.

,fl
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F¡gura 1 .10 Superficies de control del avión (2)

1. Estab¡lizador fijo veñical

2. Elevador

3. Estabilizador vertical

4. Timón de dirección

5. Compensador del timón de dirección

6. Compensador del elevador

7. Estabilizador horizontal

8. Estabilizador fijo ventral

9. Compensador del alerón

10. Alerón
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Superficies de control principales, son los aierones, el t¡món de

dirección y el elevador, ver la Figura 1.'1 1 Los alerones y elevador

se crntrolan con la palanca de mandos, y el timón de direcclón

con los pedales (7)

V
3

2

4

^l
Figura 1 .1 '1

Suoerficies de control secundarias son los

centrado o compensadores de cada superficie

f/aps. Estas superficies secundarias se controlan

o eléctricamente y son utilizadas para pequeños

estabilización del avión (7)

"tY
Superficies principales de control (25)

1 Timón de dirección

2 Elevador

3 Alerón izquierdo

4 Alerón derecho

disposltlvos de

principal y los

mecán icamente

movimientos de

Alerones

Son superficies móviles en el lado exter¡or de las alas Su

función consiste en que al mover la palanca de mando

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

1

/
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dicho lado. Los alerones se mueven en direcciones

opuestas. es decir, si se mueve la palanca a la izquierda, el

alerón izquierdo subirá. reduciendo la sustentac¡ón del ala

izquierda. al mismo tiempo, el aierón derecho baja,

aumentando la sustentación sobre el ala derecha, lo que

hace que el avión se ladee hacia la izquierda (7) En la

Figura 1 .12, se observa un avión con balanceo hacia la

izquierda.

I

Figura 1 12: Balanceo (25)

1. Alerón izquierdo

2. Alerón derecho

3. Volante de mando

Timón de profundidad

Está s¡tuado en el borde de salida del estabilizador

horizontal. El elevador sube y baja al empujar o tirar de la

palanca de mandos controlando asÍ el cabeceo del avión,

solo cambiando su ángulo de inclinaciÓn con respecto al

eje lateral, como se ve en la Figura 1 13 (26)

2

,

3

i

I



ll

*.
Figura 1.13 Cabeceo (25)

1Elevador

2. Volante de mando

Si se tira de la palanca sin acelerar o aumentar potencia al

motor, el avión comenzará a ascender, luego pierde

velocidad y se estab¡l¡za a una veloc¡dad menor, por esto

para ascender un avión es necesario aumentar la potencia.

Timón de dirección

El t¡món de dirección 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)

EI timón de dirección controla la guiñada en dirección

opuesta al ladear, que se produce por la resistencia sobre

los alerones durante los virajes; aplicando los pedales del

mismo lado de la inclinación que se dé con la palanca de

mandos. Ver Figura 1.14.

?
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2 t
Figura 1 14. Guiñada (25)

1 Timón de dirección

2 Pedales de dirección

Aletas compensadoras

Las aletas compensadoras son superficies pequeñas

auxiliares de control ¡nstaladas en las superficies

principales de control, antes indicado en la Figura '1 10.

Permiten estabilizar el avión además de disminuir el

esfuezo físico de deflexión de los controles, es decir,

ayudan a realizar movimientos de precisión del avión (2).

Aleta compensadora del elevador, que se encuentran en

el timón de profundidad, es del tipo neutral. Mantenie una

relación angular constante hacia el elevador cuando es

deflectado. Sirve para reducir a cero el momento creado en

la b¡sagra del elevador cuando la aleta es manualmente

ajustada por el p¡loto con el control de la aleta

compensadora.

I
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Aleta compensadora de! timón de d¡rección, ubicado en

el t¡món de dirección, es del tipo anti-servo, se mueve en la

misma dirección que el t¡món, como se obserya en la Figura

1.15. Produce el incremento del momento sobre la b¡sagra

del timón y permite al piloto sent¡r me¡or las presiones sobre

el timón (2)

't- -Jr->

Timón
Aleta

Figura 1 .15 Aleta del timón de dirección tipo antiservo (2)

Aleta compensadora del alerón. para el T-34C-1, consta

sólo de una en el ala derecha del avión. Es del tipo servo y

se mueve en sentido contrario a la dirección del movimiento

del alerón, ver la Figura 1 .'16. Ayuda al p¡loto a que deflecte

el alerón (2).

Alerón

Aleta

Figura 1 . 16 Aleta de alerón ttpo servo (2)

Flaps

Los flaps son pequeñas superficies que permiten cambiar la

forma del ala, aumentando la sustentación e ¡ncrementando

la resistenc¡a, permitiendo volar a una velocidad

Estabilizador vertical
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aerodinámica menor y descender en un ángulo cerrado sin

ganar velocidad. No deben ser utilizados para maniobrar el

avión, ni ser considerados como frenos; ya que si se

accionan a velocidades altas pueden provocarse daños

estructurales (26).

Al extender o plegar los flaps, ocurren cambios en la

posición de cabeceo, que son necesarios de controlar con

la palanca de mandos. El T-34C tiene flaps tipo ranurados,

ver Figura I 17 (2).

Figura 1.17 Flap tipo ranurado (2)

Este tipo de flaps perm¡te aumentar la presión del aire y la

energía de la capa limite de aire, lo cual produce retardo de

entrada en pérdida.

't.4. Dimensiones y elementos del T'34C-1

En la Figura 1 .18, se presentan las vistas lateral, frontal y superior

del avión de instrucción T-34C-1 , con sus dimensiones.
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Figura 1 . 18 Dimensiones del T-34C (3)
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Cabina del T-34C

lnternamente del avión se encuentra la cabina, la m¡sma

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 avión T-34C-1 , es presentada en la F¡gura

1.19
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Figura 1 19. Cabina delantera del T-34C-1 (2)

'l . lndicador AOA

2. Compás magnético estándar

3 Medidor de temperatura del aire

4. Pedales del timón

5. Manija de emergencia de abertura de Ia compuerta

6. Panel de control de arranquei ignición

7. Palanca del freno de parqueo
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8. Bastón de control

9. DesvÍo de ingreso del aire al motor

10. Manija de conlrol de oxigeno

1 1. Control del aire estático del alternador

12. Panel de comandos de control eléctrico

1 3. Man¡a de emergencia de extensión del tren de

aten¡zaje

14. Cenicero

15. Manivela de embrague de la manija del tren de

aterr¡zaje

16. Luces del proyector del Piloto

17. Luz de utilidad del p¡loto

18. Panel del circuito de breaker

19. Caja de mapas

20. Estructura de los controles de vuelo

21. Transmisor de localización de emergencia

22. Manija de emergencia de corte de combustible

23. Control del estabilizador del alerón

24. Control del estabilizador del elevador

25. Control del estabil¡zador del limón de dirección

26. lnterruptor del flap

27. Unidad del evaporador

28. Cuadrante del control del motor y propeler

29, Manija de ajuste del timón de dirección

30. Subpanel izquierdo

31 . Control del ambtente del piloto

32. Control del desfogue del parabrisas
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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

,:, tt ¡r ¡o le ,a r- 2ó tt t¡ ¡.! l, ll

Figura 1.2O Panel de instrumentos (2)

1. lndicador de posición de los flaps

2. Tacómetro de la hélice

3. Medidor de la temperatura entre estado de la turbina

4. lndicador del ángulo de ataque (AOA)

5. Luz de precaución del tren de aterrizaje

6. Torquímetro

7. lndicador de velocidad

8. Luz de precaución

9. Altímetro

10. lnterruptor de fijado rápido de giro de altitud

1 1. lndicador de altitud

12. luz de precaución de fuego

i
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13. lndicador de radio magnético (RMl)

14. lndicador de desviaclón del curso

15. lnterruptor VOR/TACAN

16 lndicador DME

17. Relol

18. lnterruptor de prueba de precaución de fuego

19. Medidor de cantidad de combustible

20. Medidor de voltios/ amperios

21. lnterruptor de prueba del propeler en sobre velocidad

22. Panel anunciador

23. lnterruptor de prueba del Panel anunciador

24 lnterruptor de prueba del AOA

25. Acelerómetro

26. lndicador de giro y deslizamtento

27 . lndicado¡ de velocidad vertical

28. Medidor de flujo de combustible

29, lnterruptor de fijación del compás

30. Medidor de la temperatura y presión del combustible

31. lnterruptor de fijación rápida del compás

32. Tacómetro de turbina

33. lndicadores de la posición de aterrizaje

1.5. Controles e lnstrumentos del avión

Los controles del avión son mecanismos, que permiten que el

piloto maniobre el avión, variando sus superficies, y condiciones

del motor.



Los instrumentos son aquellos elementos que ¡ndican al p¡loto las

condiciones en que se encuentra el avión internamente y en

vuelo. Se los ha agrupado en. instrumentos de vuelo, del motor y

de navegación. Para el interés de este trabajo sólo se detallarán

los instrumentos y controles de vuelo y del motor.

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, timón de profundidad y

direrción, 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 están conectadas a los

controles del piloto

Figura 1.21 . Controles de Mando (25)

1 . Palanca de mando

2. Pedales de dirección
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La palanca de mando, también llamado volante de mando

o bastón. Tiene movimientos hacia adelante y hacia atrás,

para el timón de profundidad; y hacia la derecha e

izquierda, para los alerones.

Los pedales de dirección, controlan al timón de dirección

Al presionar el pedal izquierdo y pedal derecho sube; de

esta forma se mueve el timón de dirección hacia la derecha

y el avión se desvía hacia la izquierda De igual manera se

procede para giar al otro lado.

lnstrumentos de vuelo

En la presente sección se explican brevemente algunos

instrumentos principales de vuelo.

C¡ertos instrumentos de vuelo miden la presión de aire y se

denominan ¡nstrumentos Pitot con toma estática, por estar

conectados al tubo Pitot, que se encuentra en el exter¡or de

un ala, ver la Figura 1.22, estos son: el velocímetro, el

altimetro y el variómetro (indicador de velocidad vertical).

Figura'1 .22.Tubo Pitot (18)

\L
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VELOCIMETRO O ANEMÓMETRO, ES UN MANóMEITO

diferencial que indica la velocidad aerodinámica de

desplazamiento hor¡zontal del avión. La velocidad es

expresada en nudos o en Mach, como se ve en la Figura

123. El velocÍmetro mide la diferencia entre la presión

estática y la presión dinámica del aire en el tubo de Pitot y

muestra la diferencia de presión en forma de velocidad

aerodinámica (26)

Figura 1.23 Velocímetro (26)

El velocimetro del T-34C tiene un rango de 40 a 400 nudos

Posee un puntero que indica continuamente la máxima

velocidad disponible (2) Ver la Figura 1.24

Figura 1.24 lndicador de velocidad (2)

ALTíMETRO BAROMÉTRICO, mide la alt¡tud mediante el

registro de los cambios que se producen en la presión

atmosférica cuando el avión asciende o desciende.

Traducen estos cambios de presión en altitud y velocidad

de ascenso o descenso. Ver Figura 1.25.
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Figura 1 25. Altimetro (18)

Tiene tres escalas de 100, 1000 y 10000 p¡es, un puntero

simple que indica cientos de pies en una escala c¡rcular,

con 50 pies graduados en el centro Del lado derecho tiene

una ventana que presenta la presión barométrica, la cual es

usada para la corrección de la variación de la pres¡ón a

nivel del mar (2). En la Figura 1.26, se indican las partes

del altímetro del T-34C.

? 34 :

76

F¡gura 1.26 Partes de un altímetro (2)

1. Contador de 10000 pies

2. Código de bandera de aPagado

3. Contador de 1O00 pies

4. Contador de 100 pies

5. Puntero simple

6. Ventana de presión en pulgadas de Hg

7. Selector de presión barométrica
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VARIÓMETRO, denominado VSI (lndicador de velocidad

vertical), es el reloj que indica la velocrdad de

desplazamiento vertical del avión, basada en la prestón

atmosférica. Es una esfera con una única aguja, y dos

escalas simétncas. lndica si el avión está subiendo o

bajando, y a que velocidad lo hace.

Figura 1.27 Variómetro (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)

BRÚJULA O COMPÁS es el compás magnético, que

marca el rumbo magnético real (7) Ver la Figura 1 28

Figura 1 28. Brújula (18)

HOR¡ZONTE ARTIFICIAL, da información acerca de la

posición del avión en el espacio. lndicando tanto la

inclinación longitudinal y transversal del avión, en relación

con la tierra ('l 3) Ver la Figura I 29
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Figura 1.29: Horizonte Artificial (18)

El cabeceo y balanceo son indicados por movtmiento de

una esfera en el indicador que se compara a un avión

pequeño. Tiene un rango de 360" en cabeceo Y +82" en

balanceo. Está graduada en intervalos de 5'. El indicador

del ángulo de banqueo es leído en conjunto con la escala

del ángulo de cabeceo (2). En la Figura 1.30, se indican las

partes de un horizonte artificial.

1 23

6

4

8

7

5

Figura 1.30 : Partes del Horizonte Artificial (2)

1. Puntero de ángulo de banqueo

2. lndicador del ángulo de banqueo

3. Escala del ángulo de banqueo

4. Línea horizontal

5. Control de compensación de cabeceo

6. Aeroplano en mintatura

7. Bandera de encendido/ aPagado

8. Esfera
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- 
-t!l- 

-
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INCUNÓMETRO, consta de dos instrumentos. La parte del

giroscopio muestra la velocidad angular de viraie del avión.

La bola dentro del tubo denominada "indicador de

resbalones y derrapes" o "inclinómetro", muestra la calidad

de viraje; es decir, si es o no coordinado. Cuando las alas

del avión en miniatura se alinean con las pequeñas líneas

Junto a la "L" (izquierda) y a la "R" (derecha); esto significa

que el avión ha alcanzado una velocidad angular de viraje

estándar (26) Ver la Figura 1.31

Figura 1.31 . lnclinómetro (18)

slsTEMA DEL ÁNGULO DE ATAQUE, perm¡te al piloto

estabilizar el avión con un óptimo ángulo de ataque del ala

para una velocldad dada. La escala eslá graduada de 0 a

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

1 32) Los indicadores principales son.

,- 20 unidades es aproximación óptima. en el f-34C la

velocidad éste se da a 80 nudos con los flaps arriba y 95

con los flaps abajo.

r 26/. u n idades , indica peligro de entrada en pérdida,

entonces los pedales empiezan a vibrar, se activa entre

5 y 10 nudos sobre la velocidad de STALL.

r29 un idádes

estoleado

, el avión se encuentra completamente

I
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30 unrdades/OFF
29 unidades (SfALL)

28 unidades

27 un¡dades
26 5 un¡dades

Figura 1.32 lnd¡cador del ángulo de ataque (2)

ACELERÓMETRO, indica las gravedades posit¡vas y

negat¡vas del avión en vuelo. Ver la Figura 1.33.

o

Figura 1 .33 Acelerómetro (2)

Controles del motor

Los controles del motor, permite que se gradué la potencia

del motor, produciendo que el av¡ón se ¡mpulse hac¡a

adelante.

CUADRANTE PARA EL CONTROL DEL MOTOR, consiste

del control de potencia (PCL) y palancas de condición

mecánica. El cuadrante también contiene interruptores de

interconex¡ón beta. tren de aterriza¡e arriba, hélice en

a

-o

ro
I

z*l
j,D"¡...r''

I7

0
)1)

-L -4
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bandera y corte de combustible. En la Figura 1 34 se

ind¡can las partes del cuadrante para el control del motor

(2)

;l

I
!

2

3

4

-.'--.'. 5

7

oo.F

6

F¡gura 1 .34 Cuadrante de control de polenc¡a (2)

1. lnterruptor de rango BETA

2. Palanca de control de potencia (PCL)

3. lnterruptor de selección de radio

4. Palanca de condición

5. Perilla de ajuste de fricción

6. Palanc€ de corte de combustible

7 . Palanca de emergencia de potencia (ELP)

PALANCA PARA EL CONTROL DE LA POTENCIA, regula

la potencia del motor desde marcha lenta a máxima, y

opera de tal manera que el movimiento hac¡a adelante

incremente la potenc¡a del motor. El alcance del recorrido

.\

.i. I

I

i l.
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de la PCL se encuentra rotulado: "BETA', "IDLE" (marcha

lenta), ''POWER" (potencia) Y "MAX' (máxima), (2)

PALANCA DE CONDICIÓN, 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-lNCR" (disminución- RPM-incremento), (2).

INTERRUPTOR DE ARRANQUE DEL MOTOR, rotulado

'STARTER-HOLD ON" (Arranque sostenido). es un

pulsador momentáneo. Al preslonar este, completa el

circuito de arranque y activa la luz rotulada 'lGN ITION'

(Encendido) en el panel del anunciador. Cuando se

presiona este y el lnterruptor del encendido (lGNlTlON

SWITCH), el ¡nterruptor completa el c¡rcuito solamente para

la rotación del motor (2)

EL INTERRUPTOR DEL ENCENDIDO, está rotulado

"lGNlTlON ON-HOLD OFF" (Encendido conectado-

apagado). Normalmente está cargado con un resorte en la

posrción IGNITION ON (2)

lnstrumentos del motor

Los ¡nstrumentos del motor son los que le perm¡ten al piloto

observar el comportam¡ento del motor. Los instrumentos de

motor son los s¡guientes.



lTT, 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 I
termocuplas bimetálicas, en el interior del motor. Se

encuent.a graduada cada 20 'C y con un incremento de

2OO a 1200 "C Su rango en operación normal es de 400 a

695"C y durante el arranque llega a un máximo 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

T
lo
ITI

6
?

.JO
,)

I tt

F¡gura '1 .35 lndicador ITT (2)

TORQU|METRO DEL MOTOR, ¡ndica la torsión aplicada al

eje de la hélice del motor del avión. Se encuentra graduada

en incrementos de 50 pies-lb El máximo torque es 1315

pies-lb (550 SHP), sin embargo el máximo disponible es de

1015 pies-lb (425 SHP), el cual está indicado por una línea

ro1a. Tiene un rango entre 0 a 1 B pies-lbs x100. El rango

normal de operación de 400 a 1300 piesJbs varía con la

calibración de la PCL y las palancas de condición (2) Yer

la Figura 1.36.
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Figura 1 .36 Torquímetro (2)

TACÓMETRO DE TURBINA , iNdiCA IAS RPM dE IA tUTbiNA

en porcentaje del valor máximo de RPM de diseño. Varía

directamente con la regulación de la PCL. Tiene dos dial,

uno para dígitos de décimas y otro, pequeño para dígitos

unitarios. El sistema opera entre 62-65%, en potencta en

vacío (IDLE POWER), y 101 5% (37000 RPM) a máxrma

potencia (2). Ver Figura 1.37

Figura 1 .37 Tacómetro de turbina (2)

TACÓMETRO DE LAS HÉLlcEs es el ¡ndicador de las

RPM de las hélices. mediante un tacómetro en la cada de

reducción Varía con la regulación de la PCL y de los

niveles de condición. Está graduado en incrementos de 50

RPM. entre 0 a 2500 RPM. El rango de operac¡ón normal

es entre 1800 a 2200 RPM, con un máximo d¡sponible de

22OO :.25 RPM (2) Ver Figura 1.38

t
9
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Figura 1 .38 Tacómetro de hélice (2)

INDICADOR DE PRESIÓN Y TEMPERATURA DE ACEITE,

indica los valores de la temperatura y presión del aceite del

motor. La temperatura se encuentra graduada en

incrementos de 10'C y la presión 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 limrtaciones.

Tabla l. Valores de la presión y temperatura del ace¡te (2)

INDICADOR DE FLUJO DE COMBUSTIBLE, presenta la

proporción de consumo de combustible del motor. Tiene

una escala de 0.5 a 5 x 100 PPH El rango de operación

normal es de 100 a 360 PPH varía con la regulación de la

PCL (2).

-

^^RPta rtoo'N, l

PRO
o

t5

P5

Temperatura de aceite Presión de aceite

Mínimo

Normal

Máximo

0.c

'10 - 99"C

100.c

40 psi para vacío

(62€s% N1)

65 a B0 psi

(sobre 75% N1)

100 psi
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INDICADOR DE CANTIDAD DE COMBUSTIBLE, son dos

indicadores; uno para cada lado. Tiene una escala de 0 a 5

x 100 lb. Una indicación normal de 450 lb. cuando el tanque

está lleno. Adicionalmente t¡ene 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 tanque contiene

aproximadamente 90 lb del combustible Út¡l (2).

1.6. Fuerzas y momentos aerodinámicos

Cuando las superficies de control se mueven, se producen

presiones en toda la superficie del avión, creándose las fueÉas

aerod¡námicas, las cuales son Sustentación y Arrastre. Estas

fuerzas aerod¡námicas actúan sobre el centro de presión, a una

distancia del centro de gravedad del avión, causando momentos

aerodinámicos en los e¡es del avión (3).

Lx

D

F¡gura 1.39 Diagrama de cuerpo libre de un avión (1)
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Otras fuezas importantes que actúan sobre el avión son: la 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

d¡agrama de cuerpo libre de un avión en vuelo.

Sustentación

Es la fuerza producida en un ala o superficie aerodinámica,

por una variación de presión 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 sustentación depende del perfil ala, de

las características de su superficie, de su incltnación

respecto al flu.jo del aire y de Ia velocidad del mismo. Ésta

es perpendicular a la direrción de la velocidad del avión.

flujo de aire
l, §$.t.t¡R¿¡üúriól+.idr

rÁá+rr*§b¡¡¿üf Á¡r+,¡rü
1rt1ia$r;¡¿a¡di,¿,;;

Figura I .40 Fueza de Sustentac¡ón (25)

La sustentación es directamente proporcaonal al área total

expuesta al flujo de a¡re y al cuadrado de la velocidad con

que ese flujo incide en el ala.

P erfil aerod il¡ámaco

Sustsntación
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''=(l'' o n) I'r Ec 1.1

/

donde, CL

p densidad

A área

V velocidad

coeficiente de sustentación

Para ángulos de inclinaciÓn altos, la sustentación cambia

con rapidez hasta llegar a la pérdida total; cuando el aire se

mueve produciendo torbellinos en la superf¡cie de las alas'

entonces el perfil aerodinámico entra en pérdida

En ciertos casos mientras aumenta el ángulo de ataque y la

velocidad se mant¡ene crnstante, el avión asciende Si baia

el morro del avión, disminuye el ángulo de ataque'

entonces pierde sustentación y comienza a descender (16)'

Resistencia

La resistencia es la fueza que tiende a retardar el

movimiento del avión en el aire. En un avión actúan dos

tipos de resistencia: la resistencia parásita es la fricción

entre el aire y la estructura de un avión, y la resistencia

inducida es una consecuencia de la sustentación producida

por las alas. La resistencia total es la sumá de estas dos

resistencias.



La resistencia es función del área y del cuadrado de la

velocidad, esta también varía con efectos de banqueo, con

el factor de carga.

t) -(L(,, p ¡) r'' ro.eo (r;r-r) ec t z
[2 " ' )

donde, Co coeficiente de arrastre

G factor de carga

Peso

El peso es la fuerza de inercia que se opone a la

sustentaciÓn. El peso actúa desde el centro de gravedad

del avión y en direcrión al centro de la tierra'

El peso cambia a medida que se mnsume el combustible y

también al experimentar variaciones en el factor de carga

o fuezas G, durante las maniobras, debido a que cambia la

carga que soportan las alas.

Factor de carga, o factor "G" es el coef¡ciente entre el

peso total soportado por la estructura del avión y el peso

real del avión. En un vuelo uniforme, el factor de carga es

1 , y en man¡obra el factor de carga se incrementa Durante

un viraje nivelado, el avión experimenta un factor de carga

de mayor.

, siendo $ > 0 Ec. '1 .3
('osQ

donde, 0 ángulo de ¡nclinación

ángulo de ataque

ángulo de banqueo

t'os(0 a)(;

o

ó
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Empuje o tracción

El empuje es la fuerza que proporciona el motor en un

avión, impulsándolo hacia adelante, oponiéndose así a la

resistencia. En un vuelo estable la resistencia y el empuje

son iguales.

El empuje influye en el ascenso del avión, ya que la

velocidad de ascenso máxima de una avión está

relacionada con la potencia disponible además de la

necesaria para mantener el vuelo equilibrado. Su ecuación

.. Pot .4

r Ec 14

donde, T

Pot

fl

empuJe

potencia

eficiencia

Momentos aerodinámicos

Los momentos aerodinámicos son producidos al variar el

centro de gravedad del avión y las fuezas aerodinámicas

producen un brazo desde su eje de aplicación al centro de

gravedad- Los momentos actúan en cada eie son los

siguientes: en el eje longitudinal (X), el momento de

Balanceo, en el vertical (Y), el momento del CaÓeceo y en

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

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

gravedad del avión (18). De esta manera se realiza un
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movimiento coord¡nado de los tres ejes para controlar el

avión en vuelo. En la Frgura 1 41 se presentan estos ejes'

¡rcIIENTO CAAECEO

EJE LATEF'A

CENIRO tr
CRAVEDAD

Frf Lo¡x3rfutf,ñAl

MOMENfO 8A!^¡¡CEO
Po§¡ft\¡o L

(
Irci,ENfO GU¡I'¡ADA
PCG¡ÍiVO N)

Ef VERTICA

Figura 1.41 E¡es de vuelo (2)

Los momentos son proporcionales al área y al cuadrado de

la velocidad del avión y son considerados desde el centro

aerodinámico (4).

z

Coeficiente de momento de cabeceo

cuerda aerodinámica

El momento de Cabeceo es positivo cuando la nariz sube, y

es igual a la siguiente ecuación:

( t .' .t',')'v= Ec l sMc=lr{'r,,.p 
)

donde,

Cu"

El momento de Balanceo es positivo cuando la nariz gira a

la derecha, y su ecuación es:

I

ll

f
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donde,

Cu¡

b

Ec 16

Coeficiente de momento de balanceo

envergadura

ut=(f,r:* o a t)r'

El momento de Guiñada es positivo cuando la nariz gira

hacia a la derecha y su ecuación corresponde a

(t ,,s¿).¡'' Ec17Mg=l:('u* Í
\¿ )

donde,

CMs Coeficiente de momento de balanceo

1.7. Parámetros que gobieman las fuer¿as aerodinámicas

La magnitud de las fuerzas y momentos que actúan en un avión

depende de la combinación de las s¡gu¡entes variables:

Configuración geométrica

La configuraciÓn geométrica consiste en las dimensiones y

forma del ala. Las características geométricas principales

se indican algunas en la Figura '1 .42

L.--
I
L

,lCx
I

t ,

-L
D

-Cr
-[-l

Figura 1 .42. Caracterist¡cas geométricas del ala (10)

--,'\- C '



b

Cr

envergadura

Cuerda de raíz

Angulo de barrido

{l

C Cuerda

Ct Cuerda de Punta

Ec. 18

La razón de aspecto es la relación entre la envergadura y la

cuerda,

hh)AR=-=-CA

El área del avión T-34C-1 , es 179 56 pies2, la envergadura es de

33 4 pies y la razÓn de aspecto es de 6.2.

Angulos de las superficies de control

Los ángulos de las superficies de control son los grados

que éstas se deflex¡onan de su posición inicial y son los

siguientes-

x Ánoulo de deflexiín de tos alerones (6a), tiene un

rango de -30" a + 30' (2)

x Ánoulo de deflexiÓn de los elevadores (6e), tiene un

rango de +20" a-15 (2)

* de del n (6d),

tiene un rango de 28 a la izquierda y 28 a la derecha

\¿).

I Anqulo de deflex¡Ón de tos flaps (6fl, es el ángulo

que se gradúan los flaPs.
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Ángulos del vuelo

Ángulo de ataque (o) es el ángulo entre la cuerda de un

pefil alar y el viento relativo. Generalmente es utilizado en

vuelos de precisión Y aterrizaies.

A medida que aumenta el ángulo de ataque se incrementa

la sustentación, hasta alcanzar un ángulo crítico, entonces

entra en pérdida. El rango para que el T-34C no entre en

pérdida es -15" a 15". Ver F¡gura 1 43.

v

Cuerda

a

Viento
relativo Angulo de Ataque

Figura 1.43: Angulo de Ataque (16)

Ángulo de inclinación (0) es el ángulo entre la trayector¡a

de vuelo del avión con el horizonte En la Figura 144 se

indica el ángulo de inclinación.

Trayecbr¡a de vuekc

?
AnSulo de
incl¡nación

x

f

Figura 1.44. Ángulo de inclinación (16)

\



Á¡lcut-o DE BANQUEO, es el ángulo

horizontal del avión con el horizonte

determ¡nada el aviÓn pierde sustentación'

L45. se indica el ángulo de banqueo.

l5

entre el e¡e

A un valor

En la Figura

I

I

t-

L.usfENTAcrót{

ANGULO DE BAMIUEO
ó

1FuERza cENfRlFuca

Figura 1.45: Angulo de Banqueo (2)

Factores ambientales

Las fuerzas y momentos aerodinámicos dependen de las

condiciones ambientales. Los factores más importantes son

la densidad y presión; que varían con respecto a la altitud

ellos están dados en tablas basadas en atmósfera

estándar (APÉNDICE B) y han sido determinados en forma

experimental.

Las ecuaciones de la densidad y presión se obtuvo del

grafico en EXCEL los datos de la tabla de Atmósfera

Estándar, y ajustando la curva graf¡cada a una forma

Polinomial de grado 2. En el APENDICE B, se presentan

los gráficos ajustados. El resultado de este método son las

sigu¡entes ecuaciones.

+



p

Po

p

tu

-l()

L=2xlo ru &2 -3xl0 t l¡+0,9881 Ec. 1 9
P,

1'" -3x'lo \1' h: -3x lo'lr+0,9799 Ec. 1 10
p

Densidad del aire

Densidad del aire a nivel del mar = 0,001225 gicm3

Presión del aire

Presión del aire a nivel del mar = 10,13 x 104 Pa

h Altitud de 0 a 55000 Pies

Para alt¡tudes mayores de 100000 pies, Ia densidad y la

pres¡ón pueden aproximarse a las ecuaciones (4):

loeP " -- 0,00001890'/¡ - 0,1000 Ec 1 1 1

p

log4" =0,00001910.,+0,0140 Ec. 1.12
p

Goeficientes aerod¡námicos

Las fuezas aerod¡námicas dependen d¡rectamente de un

coef¡ciente aerodinámico. Los coeficientes aerodinámicos

están relacionados de acuerdo a las caracteristicas del

perfil alar y varían en función de los ángulos de ataque y

deflexión de los flaps. Estos coeficientes generalmente son

obtenidos experimentalmente, partiendo de los datos

básicos suministrados por NACA (7).

Las ecuaciones de los coef¡cientes fueron determinadas' se

utiliza la Referencia 14; se varía el ángulo de ataque y el

ángulo de deflexión de los flaPs

/
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Bajo EXCEL se graficaron y aiustaron los datos, de acuerdo

a la relación de los coeficientes con las variables El

coeficrente de sustentación varía al inicio linealmente con

respecto al ángulo de ataque y luego varia en forma

polinomial. El coeficiente de arrastre depende del

coeficiente de sustentación y del ángulo de ataque y

deflexión de los flaps. De acuerdo al análisis tiene una

forma pol¡nomial de tercer grado (Apéndice C)'

Las ecuaciones obten¡das de los coeficientes es

encuentran en funciÓn del ángulo de ataque y de deflexión,

éstas son.

Coeficiente de sustentación

(1, = 0,108'a - 0,0004'ár.: + 0'0558'á, + 0)225 para ct < 10"

C,. = 4,oO49' a2 + O,2O77' a - 0'0004 á: + 0,0558' á, - 0'3864

para a > 10"

Coeficiente de arrastre

C, = 5r¡9 o'a' -lrl0 s'a: +2xl0 t'a-5x l0 t'd3 +9x10'u'á2 -
lxl0.d+0.005ú

Coeficiente del momento de cabeceo

C, =5*lo'' a1 -3,27 xlO :'a+2x10 ¡'á'? 
-2,47 xlo t'á-0'043



CAPITULO 2

2. DINÁMICA DE AVIÓN T-34C.1

El aeroplano f-UC-| es producido por "Pratt & Whitney Aircraft" de

Canadá. 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 aerodinámicas del T-34C-1

Las propiedades de los aviones están dadas por las

características de sus elementos o partes tanto como el motor,

hélice, fuselaje y ala que determinan las limitaciones

aerodinámicas de dicho avión.

A continuac¡ón se detallan las características principales y

limitaciones del avión clas¡ficadas por sus partes y factores de

interés (1 ):
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Motor

Modelo Turbo hélice 1PT6 A-25

Beech Aircraft Corporation ACFP

Etapas del Ventilador 3,1

Etapas del Compresor 1,1

Máxima potencia a S.L. 432506 W [580 eshp]

sFc 0,63

Razón de compresión 6,3

Peso 1472.36 N [331 lbl

Potencia nom¡nal 298280 W [400 SHP]

Velocidad a una potencia nominal 2200 RPM

Torque máximo del motor 1376,15 N.m [1015 lb.pie]

Rango de operación 542,33-1376.15 N.m [400-1015 lb.pie]

Velocidad de la turbina (N1) IDLE 62 - 650/o

Máxima potencia (37000 RPM) 101 ,5%

Hélices

Velocidad

Diámetro

Ángulos de la pala

FEATHER

IDLE

BETA

Rango de Operación

Máimo

constante

2,28 m [7,5 pies]

87,5"

17,5"

-5"

1800 - 2200 RPM

2200 +-25 RPM
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Fuselaie

Tipo

Plazas

Area

Longitud

Alto

Ancho

Centro de Gravedad

Semimonocoque

2

16,68 m2 [179,56 pies2]

8,69 m [28,50 pies]

2,95 m [9,67 pies]

10,21 m [33,49 pies]

20,2 -26,9 o/o MAC

Ala

Punta NACA23012

Base NACA23016,5

Máxima incl¡nac¡ón de la línea media 0,02 c

Coef¡c¡ente de elevación 0,30

Posición de máx. inclinación 0,15 c

Máximo espesor o,12 c

Envergadura 10,21m [33,4 pies]

Cuerda (c) 1,64 m [5,38 pies]

Angulo de torsión del ala 3,1"

Angulo diedro 7 '
Angulo de incidencia 4 "

Carga alar 1146,25 N/m2 [23,94 lb./pies2]

Flaps Tipo de ranura

Longitud de los Flaps 18 c

Razón de aspecto 6,2

Peso del avión

Peso máximo de rampa

Peso máximo al despegue/aterrizaje

19238,56 N [4325 tb]

19127,35 N [4300 rb]
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Peso estándar en vacío

Peso máximo para acrobacias

Peso máximo sin combustible

13077,77 N [2940 rb]

19',t27,35 N [4300 tbl

15924,63 N [3580 tb]

Condiciones de Stall

Angulo de ataque (cr) 18' [20 unidades]

Coeficiente de sustentación máximo (Cr.u") 1,79

Velocidad de entrada en pérdida con (W=4300,1D1E)

38.07 mis [74 nudos]

Velocidad de entrada en pérdida con

flaps desplegados o tren de aterrizaje(V"t"rr)28 81 m/s [56nudos]

Velocidad de Razón de ascenso

Techo absoluto

Techo de servicro

Techo de crucero

Máxima razón de ascenso

0 m/s [0 pie/min]

0,508 m/s [100 pie/min]

1,52 m/s [300 pie/minl

3,04 mis [600 pie/min]

Ascenso Polar

Veloc¡dad de máximo ángulo de as€nso 36,52mis [71 nudos]

Velocidad de máxima razón de ascenso S L (R/A)

51,44 m/s [100 nudos]

Planeo Polar

Planeo máximo (UD)máx. V 48,87 m/s [95 nudos]

R/D 4,06 m/s [800 pies/min]

Máxima razón de descenso 3/2 (CLiCo)máx.

V 45,01 m/s [87,5 nudos]

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

Techo de servicio o práctico 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]

Máximo ángulo de banqueo a nivel del mar 60'

Combustible

Tipo de combustible JP - 4

Peso/ galón de JP-4 7698J2 N/m3 [6,5 lb/gal]

Máximo combustible utilizable 0,492 m3 [130 US gal]

Crítico de combustible para vuelo estable-9,O7a 0 kg [-20 a 0 lb]

Rango de combustible para no despegar 0 - 36,28 kg [0 a 80 lb]

Velocidades aerodinámicas

Para un rango de altitud

Velocidad máxima

Para un rango de altitud

Velocidad máxima

Velocidades para condiciones de

0€096 m [0-20000 pies]

144,04 m/s [280 nudos]

6096-7620 m [20000-25000 pies]

126,04 m/s [245 nudos]

Tren de aterrizaje extendido

Tren de aterrizaje retractado

Flaps extendido

Flaps en vuelo

Flaps retractado

Cabina abierta Normal

Cabina abierta en emergencia

77 ,17 mls {15O

61 ,73 m/s [120

61,73 m/s [120

61 ,73 m/s [120

61 ,73 m/s [120

123,47 mlsl24O

128,61 m/s [250

nudosl

nudosl

nudosl

nudosl

nudosl

nudosl

nudosl
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Limitaciones de tiemoo para maniobras

lnvertido

Vuelo vertical, nariz anrba

Vuelo vertical, nariz abajo

N ivel de vuelo. alas verticales

15 s

15 s

3s
3s

Aceleraciones

Máximo factor de carga permisible (44001b)G 2,3

A un máximo ángulo de banqueo y vuelo horizontal-2,3 a +4,5 g

Descendiendo -1 ,0 g

Con flaps abajo -1,0 a +2 g

lndicador de ánqulo de ataque

Apagado

Condición de perdida de sustentación

Velocidades de la turbina/compresor

30 unidades

28 unidades

Condición IDLE Nr

Aceleración Nr

Máximo en crucero y despegue N1

Nz

6? olo

102,6 0/o

101 ,5 Yo

22OO RPM

Ranqos de desplazamiento de las superficies de control

Alerón izquierdo (arriba/abajo)

Timón de dirección (derecha/izquierda)

Elevador (arriba/abajo)

Flaps

Tiempo de respuesta de los flaps de 0 a 100

-30o +30'

280 280

+20" -15'

0 - 100%

10 s.
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2.2. Análisis aerodinámico del avión

El comportamiento aerodinámico del avión varía en las diferentes

fases de vuelo. Durantes estas fases, las magnitudes y

direrciones de las fuerzas y momentos cambian de acuerdo a los

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

producen que el avión modifique su posición de reposo a

movimiento, por lo cual se desestabiliza.

Fases de vuelo

Las fases de vuelo más importantes son. rodadura sobre la

piste, despegue, ascenso, vuelo estable, maniobras,

descenso, aproximación y aterrizaje, rodadura y frenado

(18)

Rodadura (taxiing): cuando el avión se encuentra sobre la

pista. En este momento los mandos son muy sensibles a los

camb¡os de velocidad. Para esta fase, los pedales son muy

empleados, para el control de la dirección del avión. A

medida que se aumenta la potencia, el morro comienza a

levantarse, perdiendo presión sobre el suelo de la rueda

delantera.

Despegue: se utiliza la máxima potencia para iniciar la

carrera de despegue. En este momento la sustentación se

iguala al peso, entonces el avión comienza a elevarse de la

pista. Para ayudar al ascenso del avión, se levanta nariz

hacia arriba y se acciona el timón de profundidad.

Ascenso: cuando el avión ya se encuentra en el aire, éste

asciende con un ángulo de inclinación positivo, aumentando
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su alt¡tud y manteniendo la velocidad constante hasta

alcanzar una posición deseada. Es rmportante controlar el

ángulo 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 avión. Entonces se baja el morro para

ub¡carse a una altura determinada, graduando la potenc¡a y

compensador del elevador, para alcanzar y mantener una

velocidad y altura constante. Para esta fase la suma de las

fuezas dan cero y los ángulos de inclinación y banqueo del

avión son cero.

Maniobras: las básicas son: picada y viraje. Se varía el

ángulo de inclinación y/o de banqueo. Para esta condic¡ón

el factor de carga varía.

Descenso: en el descenso en ángulo de inclinac¡ón será

negativo, por lo tanto la natiz del avión apuntará hacia

abajo Se disminuye la potencia para la aproximación a la
p¡sta.

Aproximación y aterrizaje: entonces se debe controlarr ¡a

altura de vuelo, la velocidad, tasa de descenso, la

alineación con la pista y Ia estabilidad lateral Al bajar el tren

de aterrizaje, se produce un efecto de resistencia y

desciende la nariz. PaÁ ateÍizajes de precisión se utilizan

los flaps, que generan aumento de sustentación con

elevación de la nariz
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Rodadura y frenada: se sigue disminuyendo la potencia,

hasta alcanzar una veloc¡dad determinada para poder

aplicar los frenos.

Estabilidad del avión

Cuando un avión en cond¡ciones estables, está equil¡brado

la suma de todas las fuezas y momentos es cero. Los

momentos en el avión se producen cuando el avión se

desplaza de la posición de equilibrio, desbalanceándose

debido a fuezas externas El avión T-34C tiende a la

estabilidad estática positivá o estable, es decir, retorna al

equilibrio; además tiene una estabilidad dinámica posit¡va o

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

Debido a que el avión tiene movimientos de rotación en tres

ejes, se producirá estabilidad para cada eje En la Figura

'l .41, se observan los ejes de rotación del avión. Las áreas

de estabilidad a analizarse son.

* Estabilidad longitudinal, se da en el plano de c€beceo.

+ Estabilidad lateral, está en el campo de banqueo, y en

el campo de guiñada.

El tipo de oscilación a que un avión está sujeto es el

resultado de Ios momentos individuales creados por

factores que afectan la estabilidad.



Estabilidad lonqitudinal (1)

La estab¡l¡dad longitudinal es perturbada princ¡palmente por

el estabilizador y elevador La condic¡ón de estabilidad

longitudinal depende del signo del coeficiente de momento

alrededor del eje Y, con respecto al ángulo de ataque

(CMcr), para lo cual un valor negativo de este causa

estabilidad, es dec¡r retorno a Ia condición de vuelo

horizontal y un valor posit¡vo como inestabilidad de la

aeronave y pérdida de control de esta, CMcr es dependiente

de la posición del CG, el cual opera en ciertos limites

El centro de gravedad (CG), se encuentra delante del punto

neutral del avión. La sustentación ocurre detrás del CG para

producir una estabil¡dad longitudinal estática y pos¡t¡va.

El punto neutral está localizado aproximadamente entre '10 -

5% (según Normas Militares) de la cuerda detrás del centro

de gravedad Para el T-34C-1, el centro de gravedad se

encuentra libremente móvil en un rango entre 20.2o/o y

26.9% MAC, indicado en la Figura 2.1 . La posición varía

con el consumo de combustible, número de pilotos ó

componentes adicionales ¡nstalados.

20 2./" 27 30/"

os
ooa N

100%

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

ángulo 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 arr¡ba

F luto de aire
ascendente

Flu¡o de a
descende nte

Figura 2.2 Flujo de aire sobre el fuselaje (2)

Estabilidad lateral (1)

La estabilidad lateral es la estab¡l¡dad que un avión exhibe

alrededor de su eje longitudinal y vertical. Un avión

desplazado lateralmente, usualmente virará, si éste tiende a

regresar a una posición de las alas niveladas se dice que

tiene estabilidad estátrca lateral positiva. El princ¡pal

contribuyente para la estab¡l¡dad lateral es la variable

aerodinámica CNp que representa el coeficiente de

momento alrededor del eje Z, con respecto al ángulo de

deriva p. Cuando el av¡ón gira también derrapa; durante el

derrape, el ala dentro del aire relativo creará más

sustenlación y la opuesta creará menos sustentación, como

se indica en la Figura 2,3. Esto produce una fueza opuesta

tendiendo a retornar el avión a su n¡vel de vuelo. La fuer¿a

I
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de restauración varia directamente con el ángulo dihedro

(d)

Garo izquierdo
Disminución en
sustentáción

M omento reganado

+ Aumento en sustentacrón

d

aq,r¡*)
reht¡vo

Figura 2.3 Estabilidad lateral

2.3. Análisis dinámico de un avión

El análisis dinámico es obten¡do de las Referencia 23 y de 6 el

cual utiliza un método de análisis de estabilidad para obtener las

ecuaciones básrcas de movimiento del avión.

El método de análisis de estabilidad, es enfocado al sistema de

control de vuelo del avión, tomando el conjunto de coeficientes

aerodinámicos del mismo, denominados derivadas de estabilidad y

no individualmente; esto s¡mpl¡f¡ca el análisis de fuezas y

momentos aerodinámicos.

Para ello consideran asunciones válidas que perm¡ten obtener una

apreciación directa de los faclores impoñantes que gob¡ernan las

respuestas del avión, lo que permite establecer condiciones y

efectos simplificados y más út¡les de las ecuaciones básicas de

movimiento.
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Norte

0

6 *
e

t

+.

,

zr

Abajo *

Figura2.4 Ángulos de Euler

En el análisis dinámico se trata con mucha importancia a la

selección 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 rígido con variaciones en sus ángulos. En la Figura 2.4

se presenta los ángulos de Euler utilizados entre los ejes de

referencia avión y tierra.

Mediante la linealización de las ecuaciones básicas de movimiento

y manejo de las derivadas de estabilidad, se establecen las

funciones de transferencia para el control d¡námico longitudinal y

lateral del avión.

El objetivo del presente análisis es la obtención de las relaciones

de los movimientos angulares de las superficies de control con

I

o

Plan o
pe rpe nd icu la r

aOX

I

I

I

I

o
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respecto a los mov¡mientos de respuesta del avión med¡ante un

sistema de control.

El análisis es realizado considerando las siguientes asunciones:

1. El avión es considerado un cuerpo rígido.

2. La lieta es asumida fija en el espac¡o, y tomada como

referencia inercial.

3. La masa es asumidas constantes, sin variación de consumo de

combust¡ble.

4 El plano XZ es asumido como el plano de simetría del avión.

5. Las perturbaciones desde las condiciones de equilibrio son

asumidas lo suficientemente pequeñas; para que los valores de

las funciones de seno y coseno de los ángulos de perturbación

sean aproximadamente los ángulos mismos y uno,

respectivamente, y que el producto y cuadrado de los valores

de las peñurbaciones sean insignificantes en comparación con

los valores de los mismos y despreciables.

6 Las condiciones de equilibrio de estabilidad lateral consideradas

corresponden a que, las velocidades angulares y ángulo de

balanceo son cero, y las fuezas y momentos longitudinales

producidos por las perturbac¡ones laterales desde las

condiciones de equilibrio son insignificantes.

7. El flujo es asumido cuas¡estático, de esta forma todas las

derivadas con respecto al cambio de velocidad son omitidas,

excepto las derivadas de las velocidades de balanceo y

guiñada.

8. Las variaciones de las propiedades atmosféricas, tales como la

densidad y velocidad del sonido, son consideradas

insignificantes para pequeñas perturbaciones de altitud.
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Con las dos pr¡meras asunciones se aplica la segunda Iey de

Newton, por lo tanto, si se considera que el avión 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 fuezas (F) y momentos (M) es igual a:

Lt. Ec.2.2 1

dH
»M Ec 22

En consecuencra, 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

variación de la masa (m) es considerada dentro del camb¡o de

momento lineal, por ello:

P = mL', Ec. 2.3

donde Vr, el vector velocidad lineal y o, la velocidad angular con

respecto a s¡stema de coordenadas del avión son:

L'¡ =ll ¡+l' .i +Wk

ro=l'i+QJ+llk

U, V y W son los componentes de las velocidades l¡neales para los

ejes x, y y z, y P, Q y R, son los componentes de las velocidades

angulares de cabeceo, balanceo y guiñada, respectivamente.

clp

dt

La aceleración es igual a
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a=dv' -- l'- + as x l'- Ec.2.4
dt

El vector del brazo de momento, (r) es igual a,

r=xi+yj+zkEc.2.5
y el momento es igual a,

au =(r*r).dn Ec.2.6

Al realizar una expans¡ón de las ecuaciones lineales y angulares

de movimiento referido al eje del avión se tienen las ecuaciones

2.7 ala212.
Respecto a las fuer¿as en los ejes:

Ltj'-*

t;,I

ll;x = m. (t, **o -^\\.")

(i*r,*-*n\(l
(**n, -,nr\( -/

Respecto a los momentos

2u.=b.t, - R.J n +eR.(r, - t,)- pe.J 
^,

ZLM = [.r, * rn.Q ,- - r,\+(r' - R').J,,

Z^,¡/= it t,-i'. 1.,+re.Q, -I,)+eR.J^,

Ec 27

Ec.28

Ec 29

Ec 210

Ec 21O

Ec. 2.11

Dinámica longitudinal

Se linealizan las ecuaciones de movimiento del avión, y

asume. para movimientos longitudinales que las derivadas

de las fuerzas en X y en Y, con respecto a velocidad de

balanceo y guiñada son cero. se obt¡ene derivadas de
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estabilidad longitudinal. En la Figura 2.5, se indica las

fuezas actuantes analizadas para la dinámica longitudinal.

L

I
Treyectoria de vuelo

D-T

z

Figura 2.5 Dinámica ¡ongitud¡nal (6)

De esto resulta las siguientes funciones de transferencia

longitudinales para los elevadores, la variación de la

velocidad (u), ángulo de ataque (cr), ángulo de inclinación

(e):

z(.r) N,l(r) A,s: + R,s+(,
Ec 212

{)

I
/ytL

4(s)

a(.r)
^

_ ¡/í (r) _ A.i + B,,sJ + (' ,s + l),,

^ ^
NÍ(., Aus: + R,,s+(',,

Ec 2.13
,t" (.t)

d(')
Ec 2.14

4(') L0,,, A

El denom¡nador está dado para la dinámica longitudinal, el

cual está dado por:

Lr^r = A.rt +R.sr +( s2 +Ds+li 8c.2.15

x'¡-._
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Los valores A, B, C, D y E, son los coeficientes de las

funciones de transferenc¡a de estabilidad longitudinal que

resultan de un análisis extenso y complejo para cada

condición de vuelo de cada avión, por esta razón los

coeficientes utilizados son los presentados por la

Referencia 6.

Al reemplazar las derivadas se obtiene las s¡guientes

funciones de transferencia longitudinales:

r(.r) 
=

4(s)
- 0 000506.(.r - ó8 8l).(s + 0.ó)

: + 0 00466..r + 0 0053 .s: + 0.806-.s + l.3l I

Ec.2.16

a(.r) _ -001785(s+77 79).(s' +o-ooer.s+o.OOS7)

rt.(s) (r' *O.OOaOO-r-00053).(r' +0.806 s rl 3ll)

Ec 2.17

d(.') -131.(s+0016) (s+03)
á.(.r) (s: +0.00466.s+0 0053).(s: +0.306.s+1.31 l)

Ec.2 18

Las funciones de transferencia Ec. 2.17, 218 y 2.19, para

variaciones de deflexión del elevador, se ingresan a

MatlabiSimulink (33), como se presenta en el Apéndice D,

para la obtención de los sistemas de ecuaciones

diferenciales, para la simulación de la dinámica longitudinal.

Parc la simulación de las ecuac¡ones de movimiento del

avión se desarrolla un diagrama de control en Simulink, el

cual se presenta en la Figura 2.6. La entrada es función

escalón, 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 indrcan

en eI APÉNDICE D,

Ed¡bilid¡d long¡iudiñ¡l
loo g u

Step

Sum
Demux lo¡g ¿ ph¿

Stepl

long teth¡
Entr¿d¿ elev¡dor

0er¡v¿l¡ve long t.lh¡ dot

Figura 2.6 Diagrama de dinámica longitudinal (33)

Se asume la entrada como una función escalón unitario

para la variación de la deflexión del elevador.

Las salidas del sistema se encuentran en función del tiempo

(segundos) y son: la velocidad, "u" ('), presentado en la

Figura 2 7; el ángulo de ataque, "alpha" ('), en la Figura 2.8;

el ángulo de inclinación, "theta" ('), en la Figura 2.9; y la
velocidad angular "thetadot" (rad/s) en la Figura 2.10.

I

+
+

fl
Y= Cx| D ¡r

E

F igura 2.7 Velocidad con variación del elevador

\

/

/

lr020JB¿0$68 &I E) r0[
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Figura 2.8 Ángulo de ataque con variación del elevador

Figura 2.9 Angulo de inclinación con variación del elevador

Figura 2 10 Velocidad angular de inclinación con variación

del elevador

I

¡
510 152025XI 35 4t¡{550

I m

0t6

0¡l

.]t ill

It ¡0 50 6¡

\\^-.

02¡68 l¡ 16 t€

ú \
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Dinámica lateral

Al linealizar las ecuaciones de movimiento del avión y al

asum¡r los movimientos laterales, en condiciones de vuelo

estable, la trayectoria de vuelo del aeroplano es asumida

horizontal, entonces el ángulo de inclinación es cero

además que las derivadas de las fuer¿as en Y, y momentos

en X y 7 son cero. En la Figura 2.1 1 , se indican las fuezas

y ángulos para la dinámica lateral

x

\,
p

L

N

v
o \0

\
Fy

Figura 2 11 Dinámica lateral (6)

De este análisis se obtienen las siguientes funciones de

transferencia laterales, para el timón de dirección y alerón,

la variación del ángulo de banqueo (O), ángulo de guiñada

(y), ángulo de ataque de guiñada (B).

,-r

I

l
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ó(s) ffÍ(., Ars2 + Rrs+('n

á(.r) L*,

v$) ¡/í (s) Arst +Brs2 + ('os + D,

á(r) 
^b, 

Lr,

0b) ¡/i(") Aos'+Brsz +(los+D

A
8c 2.19

Ec 220

Ec. 2 21
á(.r) L,",

El denominador, que está dado para la d¡námica lateral es

Lu, = A so + R.s' + (' s2 + l) s' l', Ec.2.22

Las condiciones de vuelo son las mismas que las del

análisis longitudinal Los coeficientes de las funciones de

transferencia de estabilidad lateral son reemplazados para

obtener las variaciones del alerón; de ello resultan las

siguientes ecuaciones:

ó(s) =. 22 1-(s' +04s+167) Fa ?23
¿,t.r) (,'*0380.r+ t st:).(s+ 20e).(.r-000a) '-'lJ ¿'

r(s) _, -0171.(s-l l+) (s+e2e)'(s+l a5) Ec 2Z4
d.,(.t) (s' . 0180.s r l Sll).(,s*209).(s-0.0041

§(s) _, 0.171.(.r+1875).(s+0ls) 
Ec2.2S

á,(.s) (sr + 0380s*t 813)'(s+209).(.r-0004)

Las funciones de transferencia de dinámica lateral para

cambios de la deflexión del timón de dirección son las

s¡guientes:

1lb\ =,- 0as5(s+153)(s-273) .,.c226á.(s) (s' +0380..s+1 813,f.(s+2 09).(s-000a)
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v(s) 
=

á, (s)

Ec.2.27

0$) 00364.(s o0l)'(s+206)'(.s +377s)
á.(.r) (.r' *olao, *l 8t¡).(.r*2go).1r ooo+)

Ec 228

Las funciones de transferencia para el alerón Ec. 2.23,2.24

y 2.25, y para el timón de dirección Ec. 2.26, 2.27 y 2.28, se

ingresan med¡ante Simulink (Apéndice D), para la obtención

de los s¡stemas de ecuaciones diferenciales para la

simulación de la dinámica lateral del avión para que las

entradas siendo los grados de deflexión del alerón y timón

de dirección, sean función escalón.

Para la simulación de las ecuaciones de movimrento del

avión 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 dinámico lateral para el alerón se

encuentran en función del tiempo (segundos) y son: el

ángulo de banqueo ('), presentado en la Figura 2 13,

ángulo de guiñada ('), en la Figura 2.14, el ángulo de

derrape ('), en la F igura 2.15.

- 1.38.(s + 2 0z). (t' +0.05.s +0.066)

(r' *0,:s0.., +l 813).(.r + 2.0e)'(.r -0.004)
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Figura 2.14 Ángulo de guiñada por variación del alerón

Figura 2 15 Ángulo de derrape por variación del alerón

Las salidas del sistema dinámico lateral por efecto de

variación del timón de dirección se encuentran en función

del tiempo (segundos) y son: el ángulo de banqueo (roll),

presentado en la Figura 2.'16; ángulo de guiñada (yaw), en

la Figura 2.17., el ángulo de derrape (beta), en Ia Figura

2.18.
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Figura 2.'16 Ángulo de banqueo por variación del timón de

dirección

Figura 2.17 Ángulo de guiñada por variación del timón de

dirección
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Figura 2.18 Ángulo de derrape por variación del t jmón de

dirección
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CAPITULO 3

3. GENERALIDADES DEL SIMULADOR DE VUELO

La simulación de un avión es empleada en el aprendizaje como una

forma de demostración y experimentación de situaciones de vuelo. Las

dos características más importantes de la simulación son. la fidelidad y

el manejo del tiempo. (30)

La fidelidad en la simulación da al s¡stema una representación con

realismo. Para alcanzarla es necesario que los crmponentes y

comportamiento del simulador sean tan reales como los de un avión.

Ésta permite tener una percepción de sensaciones subjetivas de

movimientos al p¡loto.

En un simulador de vuelo, el manejo del t¡empo debe ser de manera

c¡nt¡nua, para la simulactón de las ecuaciones de vuelo mediante

variables entradas y salidas,

El simulador de vuelo implica la representación de un sistema dlnámico

y controlado del comportamiento de un avión en el mundo real. Éste

contiene elementos idénticos a los de un avión y su función es adiestrar

y permitir practicar a los pilotos.
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Un simulador de vuelo tiene las s¡gu¡ente ventajas (33).

1. Bajo costo económico.- Debido a que ¡as reparaciones de sistemas

aeronáuticos representan un alto costo económico, comparado con el

costo de diseño y construcción de un simulador de vuelo.

2. Menor riesgo.- A causa de que al presentarse alguna falla humana,

es solo un s¡mulador y no un avión real. Además de reducir el riesgo

por falta de experiencia en una s¡tuación de emergencia.

3. Mayor accesib¡lidad.- Ya que el piloto tiene mayor d¡sponibilidad para

pracf¡car en un simulador, que en un avión.

4. Practicar varias situaciones.- Un simulador permite programar varias

condiciones de vuelo, para que el piloto exper¡mente y practique

5 Manejo del tiempo y procedimientos.- El piloto en el simulador puede

darse tiempo para revrsar procedim¡entos de operación de vuelo y

responder correctamente.

6. Experiencias especificas.- Mediante la simplificación de la realidad

permite centrase en condiciones importantes de interés como son las

emergencias.

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

p¡loto para respuestas ágiles y eficaces.

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

procedimientos, información y técnicas de análisis de decisiones

necesarias para realizar un sistema sencillo que cumpla con todos los

requisitos para su funcrón. Esto permitirá al piloto estud¡ante

familiarizarse con los mecanismos, controles y mov¡mientos del avión.

Las respuestas de un simulador de vuelo dependen del tipo de avión,

debido a que éste, da las características dinámlcas para las ecuaciones

de vuelo, que son el elemento principal del sistema de control.
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3.1 . lntroducción al simulador de vuelo

El simulador de vuelo da realismo a la simulación con ayuda de

movimiento, para esto se presenta un sistema con mov¡mientos de

rotación en dos ejes.

El simulador de vuelo consta de elementos estructurales

mecán¡cos, sistemas hidráulicos, sistemas eléctricos y sistemas

lógicos electrónicos. Las partes del simulador de vuelo se indican

en la Figura 3.1.

1

2

4

,//

6 --t--

Figura 3.1 Partes del simulador de vuelo

1. Compuerta

2, Cápsula

3. Estructura base

4. Cilindro hidráulico

5. Mecan¡smo de barras

6. Piso

I

-!
L.a:,



El simulador de vuelo se ha considerado de aeuerdo al avión

modelo T-34C, para un sólo piloto. Consiste de una cápsula que

se cierra con una compuerta que se desliza sobre rieles hacia

atrás de la misma, similar a la existente en el avión del modelo

seleccionado e indicado en la Figura 3.2. El ingreso del piloto es

desde la parte superior de la épsula.

1 3

^P:,/l
5 46

Figura 3.2 Partes de la compuerta del avión T-34C

1 Cerradura manual superior

2 Manija ¡nterior

3 Seguro manual interior

4 Mani.ia exter¡or de abertura de emergencia

5 Mani.ia ¡nterior de abertura de emergencia

6 Seguro manual eliterior

2

------u--6 4

\

Gt¡;r .-{r-=*t

F

'--.--.. - ..1i1'3
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La cápsula tiene la misma función que la cabina del avión. El

simulador está diseñado sólo para un piloto. Esta cápsula debe

contener internamente todos los elementos idénticos a la cabina

del avión, como son los paneles de control, consola de los

instrumentos de vuelo, bastón, pedales, silla para el piloto, todos

presentados en la Figura 3.3.

La cápsula se encuentra apoyada filamente con pernos sobre una

estructura base que será diseñada en. el capítulo 5. Entre la

cápsula y la estructura base se recomienda instalar una lámina de

caucho para aislar las vibraciones y ev¡tar la corrosión de los

elementos. En la estruclura base se encuentra soldados o

empernados elementos con articulaciones que permiten al

mecanismo conectado girar en los ejes de rotación.

I
^.'!

( if
J

,ti
t-

Figura 3.3 Silla con cinturón de segurrdad del p¡loto

(
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El mecan¡smo es basado en los simuladores VENTURER S21. El

mecanismo consiste de un conjunto de barras, dispuestas en

forma cruzada y tres cilindros hidráulicos, ubicados uno adelante

para permitir el movimiento de cabeceo, y dos atrás para dar el

movimiento de banqueo.

El mecanismo se encuentra apoyado sobre una estructura sencilla

que es la base del simulador de vuelo. A ésta tamb¡én van suletos

los d¡spositivos oleohidráulicos, eléctricos y electrónicos. Entre

ésta y la estructura base debe encontrarse un cobertor de caucho

flexible que proteja el mecanismo del exterior de polvo y

elementos extraños.

Debe conectarse al simulador, una computadora, que permita

controlar al ¡nstructor 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 básicamente sensores de los

controles de vuelo y motor del avión, manejadas por el piloto y

condic¡ones de vuelo ingresadas por el rnstructor. Éstas son

rLos simuledores de VENTURER S2, son de la compañia TOHMSOM TRA|N|NG &
SIMULATION LIMITED. 1 997
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señales eléctricas que ingresan al sistema como datos, para ser

procesadas por las ecuactones de vuelo del comportamiento

simulado del avión y por modelos matemáticos del mecanismo de

movimiento del simulador y transformadas a señales de salida.

Las respuestas del sistema se transforman en señales enviadas a

los instrumentos de vuelo y a las válvulas del sistema hidráulico

para hacer actuar a los cilindros hidráulicos y producir

mov¡mientos 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. El PLC permite tener un s¡stema pequeño físicamente,

disponible y reprogramable.

En la Figura 3.4, las Iíneas punteadas indican los límites del

simulador de vuelo, con sus elementos principales.

Entradas

Las señales de las entradas se controlan mediante

potenc¡ómetros, los cuales varían 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 ¡nstructor desde el PC y las acc¡onadas por

el piloto desde la cabina del simulador. El instructor ingresa

las condiciones ambrentales (velocidad y presión del aire) y

las condiciones del motor del avión por el teclado de la
computadora.
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Figura 3 4 Diagrama de control del simulador de vuelo
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Tabla ll. Entradas principales del sistema del simulador de

vuelo

Elemento de Posición Variable controlada
:

: entrada

Pedales derecho-izquierda

Posición de los

Alerones y

elevadores

'Tren de náiiz y timOn

de dirección

Potencia del motorPCL BETA-IDLE-

POWER.MAX

Patánú de FUEL oN-oFF

condición DECR-RPM-lNC

FTH (en bandera)

lnterruptor de MAX-MlN

flaps

lnterruptor ¿e SÍnRten-HOt-O

arranque del ON

motor

Flaps

lnterruptor de IGNITION

encendido HOLD OFF

ON- Motor

tón adelante-atrás

derecha-izquierda

Combustible y RPM

del motor

Motor

En esta tesis, para la presentación de la simulación de

vuelo sólo se tomarán 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 ll
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Salidas

Se tienen dos t¡pos de salidas: las señales que van a los

instrumentos de vuelo y las que van al sistema hidráulico,

específicamente a las válvulas proporcionales.

Los instrumentos y parámetros utilizados para la simulación

en el presente trabajo, se encuentran indicados en la Tabla

ilt.

Tabla lll Salidas principales del s¡stema del simulador de

vuelo

lnstrumento Parámetro de salida

Velocímetro

Torquímetro

Tacómetro de turbina

Tacómetro de hélice

lnOica¿ór ¿e tlujo dé

combustible

lnoiááói ¿á óántidáá ¿e

combustible

Torque

Velocidad de turbrna

Velocidad de hélice

Flujo de combustible

Cantidad de combustible

metro

ónres

Horizonte artificial

lndicadores de flaps

lndicadores de tren de

alerrizaje

Velocidad

Altitud

, Variómetro
: Orientación
: .. ..... .........................................

Posición de flaps

pó§iC¡oñ oéiiien ¿é

aterr¡zaje



It_í

Las salidas que van al sistema hidráulico son variables de

flujo paru controlar la regulación de las válvulas

proporcionales, por ello se considerarán las carreras de los

cilindros hidráulicos.

3.3.Organización del diseño del simulador de vuelo

El diseño del simulador de vuelo cubre varios campos de estudio,

por esta razón se ha organizado las áreas de ingeniería

necesarias para el desarrollo del mismo. En la Figura 3.5, se

presenta un esquema de la organización del diseño del simulador

de vuelo.

Las áreas requeridas para el diseño del simulador de vuelo son las

que utilizan los conocimientos de ingeniería meénica Sin

embargo, no se han considerado áreas de igual importancia como

son el d¡seño del sistema eléctrico y electrónico.

El diseño de forma cons¡ste en la forma geométrica, dimensrones y

disposición de elementos del simulador, interna y externamente.

En el diseño estructural se calcula y analizan todos los elementos

estructurales mecánicos del simulador. cápsula, estructura base,

barras y piso del simulador. Además 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 cápsula.
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El diseño del mecanismo está dado por el aná¡isis estát¡co y

dinámico del sistema de movimientos del simulador. Para interés

del desarrollo de este diseño preliminar presentado, se realizó un

anál¡sis de desplazamiento de los cilindros hidráulicos y un

estimado de las velocidades, para el cálculo de lo mismos y para

la programación correspondiente.

El diseño del sistema hidráulico consiste de la selección adecuada

de los cilindros, accesor¡os y conexiones hidráulicas con las

características requeridas por el mecanismo. De ésta área se

realizó la selecc¡ón de los cilindros hidráulicos

La programación del controlador consiste en la utilización de un

software que permite programar el PLC para enlaz las entradas

y salidas del sistema al proceso del mismo. Para el desarrollo de

la programación es neeesario conocer las ecuaciones de

movimiento del avión y del mecanismo. Aquí se utiliza el software,

INTOUCH (34) para la simulación visual que permite apreciar las

respuestas de los instrumentos de vuelo y posiciones del avión.

Sin embargo, este software puede servir de enlace con el PLC

para la simulación visual pero se debería ajustar su programación.

El análisis de todas las áreas mencionadas están basadas en las

característ¡cas aerodinámicas del avión y los requerimientos

básicos del piloto para la práctica de vuelo. Lo cual resulta el

diseño de un sistema básico de simulación de movimientos de un

avión



DISEÑO DE UN
SII\¡ULAOOR DE

VUELO

FOR MA ESTRUCTURAL N¡ ECAN ISMO HIORAULICO PROGRAMACIÓN

Cápsula Anál sis estátrco PLC
Se¡ecc¡ón de

cil¡ndros
hidráulicos

CaracterÍsrtrcas
externas de la

Cápsula

Estructura
base

Análrsrs d nárnt
Programa

de srmulacrón
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accesorios
oléoh¡dráultcosBarras

Elementos
¡nternos de la

Cab¡na

Estructura
del p¡so

Conecciones
oleohidráulrcos

Figura 3 5 Organización del diseño dol simulador de vuelo
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3.4. Diseño de forma del simulador de vuelo

La forma del s¡mulador es basada en el aeroplano T-34C-l La

parte externa se adapta a las necesidades para el espacio, y

movimiento del simulador. La cápsula internamente debe contener

los elementos dispuestos exactamente igual a la cabina del avión

seleccionado

El simulador de vuelo requiere que su forma y dimensiones

permitan facilidad para los mov¡m¡entos a simular. para tomar la

decisión correcta sobre las dimensiones y forma de la cápsula del

simulador se tomaron las dimens¡ones interna y externas del

avión; entonces ajustaron dichas dimensiones a valores

satisfactor¡os, para lograr una armonía física para el modelo.

El mecanismo no se ha dimensionado por medio de cálculos,

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 ApÉNDICE

E. Los planos presentan ¡a forma y dimensiones de todas las

partes del simulador de vuelo, e ¡ncluso se presenta detalles de las

conexiones propuestas en esta tesis.



CAPITULO 4

4. CÁLCULO ESTRUCTURAL

SIMULADOR DE VUELO

ESTATICO OEL

El simulador de vuelo consta de partes estructurales mecánicas, las

cuales soportan los pesos de los elementos internos dentro de la

épsula y al piloto. El cálculo estructural de estos elementos está

desarrollado para la condición estática de los mismos. cuando las

cargas externas se encuentran en su posicrón más critica.

La cápsula del simulador de vuelo debe ser construida con un armazón

para formar el cuerpo de la úpsula y soslener sus paredes y otra para

la compuerta. El armazón y paredes de la épsula son apoyadas sobre

una estructura base, como se puede obseryar en la figura 4.1. El

armazón de la cápsula consta de un piso interno, que es una plancha de

acero estruclural, el cual se estima su espesor en el presente capítulo.
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Figura 4.1 Partes estructuras principales a calcular

l. Armazón del cuerpo de la cápsula

2. Estructura base

El material a utilizar en toda la estructura del simulador es Acero

Estructural A-36 EI acero tiene una densidad de 7850 kg/m3, y un

módulo de Elasticidad de 200x10e N/m (5)

Las paredes de la épsula deben ser de planchas de plástico de Vinilo

rÍgido, con las formas requeridas. El plástico de Vinilo tiene una

densidad de'1450 kg/m3 (5).

4.1. CÁPSULA DEL SIMULADOR

La estructura de la cápsula consisten de la compuerta y del

armazón del cuerpo de la cápsula. En el plano 5 se presenta las

vistas y dimensiones de la cápsula del simulador. Estas

dimensiones son utilizadas para estimar el material necesario y con

ello el peso del armazón de la cápsula.

1

2

\
\

)
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La compuerta y el armazón están formados por tubos cuadrados,

lo cual está indicado en la figura 4.2; donde b es la altura y ancho

del perfil 'e" es el espesor del mismo. Estos perf¡les se cortan y

doblan de acuerdo a la forma de la cápsula, entonces estos se

sueldan con soldadura eléctrica.

Figura 4.2 Perfil del armazón de la cápsula y compuerta

Compuerta

La compuerta de la cápsula no está sometida a ninguna

fueza exterior importante, por ello no es necesario anal¡zar

las dimensiones del armazón de ésta. Para el armazón de la

compuerta de la cápsula se ha seleccionado tubos

cuadrados de b = 20 mm con un espesor, e = 0.8 mm y

pesow=0.51 kg/m(17).

Los tubos cuadrados de 20x20x0.8 mm, necesarios para la

construcción de la compuerta de la cápsula deben tener las

longitudes presentadas en Ia Figura 4.3 y en la Tabla lV.

e

o
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1810 mm

$'.

Figura 4.3 Dimensiones de los perfiles de la compuerta

Tabla lV. Dimens¡ones de los perfiles de la compuerta

La longitud total de tubos de perfil de la compuerta es de

7430 mm, si la cápsula por longitud es de 0.51 kg/m,

entonces el peso del armazón de la compuerta será w"=

3.789 kg

El armazón de la compuerta debe ser recubierta y

empernada con una plancha transparente de 2 mm de

espesor de plástico de vinilo. En la Tabla V se indican las

dimensiones, forma y cantidades de las planchas necesarias

para formar la pared de la compuerta.

I

U bicación # Forma
Longitud

(mm)

Longitud

total

(mm)

Verticales de la

compuerta
1

Doblada

'1x0 55 m
1810 5430

Horizontales de la

compuerta
.) Recta 1000 2000
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Tabla V. Dimens¡ones de la pared de la compuerta

Ubicación Forma de

instalación

# Dimensiones

(mxm)

Area

(m')

Compuerta Curvada 1 1000x1820 I ttl

Si el área total de la pared que forma la compuerta es de

1.820 m2, el espesor es de 2 mm, y la densidad 1450 kg/m3,

entonces el peso por la pared es calculado de la ecuación

4.1 .

Wo = A'ex P Ec- 4.1

donde,

A = 1.82 m2 área

e = 0.002 mespesor del plástico

p = 1450 kg/m3 densidad del vinilo

wp = 1.82 m2 x 0.002 m x 1450 kg/m3

wp = 5.278 kg

El peso total de la compuerta es igual a

WCOMPUERTA=Wa*Wp

= 3.789 kg + 5.278 kg

wcoppuERta = 9.067 kg

La fueea de gravedad de la compuerta es W"o-, = 88.86N

Cuerpo de la cápsula

Para el armazón del cuerpo de la cápsula 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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20x2OxO.8 mm necesarios deben tener las dimensiones

presentadas en la Tabla 4.3. En la ftgura 4.4, se indican las

longitudes de los perf¡les en el cuerpo de la cápsula.

1750 mm

750 mm
1630 mm

s$

1730

Figura 4.4 Dimens¡ones de los pefiles del cuerpo de la

cápsula

TABLA Vl. Dimensiones de los perfiles del cuerpo de la

cápsula

U bicación # Forma
-ongitud

(mm)

Long itud

.otal (mm)

Verticales superior del

cuerpo
Doblada 1750 3500

Delantera superior del

cuerpo, inclinada
1 Dob lada IbJU 1630

Horizonlales delantera

de la cápsula
I Doblada 1730 3460

Verticales y

horizontales de

paredes y piso

6 Recta '1000 6000

Verticales del cuerpo t Recta 750 3750

¡v
750 mm
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El peso total aproximado de la estructura del cuerpo está

dada por el peso de todo los perfiles de acero que contiene

la épsula. Este peso corresponde solo al armazón 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- = 18.34 m

Peso por longitud Wl = 0.51 kg/m

Peso total de los perfiles del cuerpo W, = 9.353 kg

Sobre el armazón van las paredes que conforman la

cápsula. Las paredes de la cápsula deben ser construidas

con planchas de 4 mm de espesor de plástico de vinilo,

empernadas a la estructura del cuerpo.

En la Tabla 4.4 se presentan las dimensiones de las

planchas y el área total de las paredes al ser cortadas y

montadas sobre el armazón del cuerpo. Estas áreas son

obtenidas de las dimensiones del la figura 4.4.

Con la ecuación 4.1 y las áreas presentadas en la f abla 4.4.

se obtiene el peso aportado por las paredes de plástico de

vin ilo
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Tabla Vll. Dimensiones de las paredes del cuerpo de la

cápsula

Área total de las paredes

espesor de las planchas

Densidad del plástico de vinilo

A = 8132

e = 0004

p = 1450

m2

m

kg/m3

El peso de las paredes es igual a,

wp = 8.'132 m2x 0.004 m x 1450 kg/m3

wp = 47.166 kg

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

peso total aproximado del cuerpo de la cápsula:

WCUERPo=Wa*Wp

= 9.353 kg + 47 166 kg

wcuERPo = 56,518 kg

La fuerza de gravedad del cuerpo es:

W.r".po = 553.88 N

U bicación

de pared

Forma de

instalación

# Dimensiones

(mxm)

Area total

(m')

Delantera

superior

Curvada 1 815x645 1.182

Delantera Curvada 1 1729x750 1 297

Laterales Plana 2 '1000x750 3 000

Posterior Plana 1 1300x1000 1 182

Piso Plana 1
'1600x1000 1 .471
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Análisis de desplazam¡entos por esfuer¿os en la

cáosula

A pesar de que el armazón del cuerpo no soportará grandes

fuezas, se ha realizado un análisis 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 cápsula, entonces se

aplican fuezas sobre dichos perfiles, estas fuer¿as

consideradas se indican la Figura 4.5.

Fp o,o

Fsloto

Foloto

Figura 4.5 Diagrama de las fuerzas asumidas sobre la
cápsu la

Para est¡mar las fuezas máximas que se aplicarían, se

asume la fuerza del peso parcial de una persona. El peso de

una personal es aproximadamente de 127 kg que equivale a

\ F ptoto

I
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una fuer¿a de 1240 N. Entonces, el peso asumido para el

análisis es de Fprkro apoyaoo = 1000 N. Es importante indicar

que este valor se encuentra sobre dimensionado para

observar un efecto considerable.

Para el modelado del armazón de la cápsula en la

Referencia 9, se modelaron los nodos más importantes, que

son las uniones de los perf¡les, y algunos para la forma

curva de la cápsula.

Las condiciones de borde están dadas por los nodos de Ia

parte infer¡or (1, 3, 4, 6 y 7), como apoyos fijos, debido a que

la épsula se encuentra descansando sobre la estructura

base.

F

I
:I,20F

II

IJ,

22 14,
Iu

12 15F

II
)z

21
I

J

Figura 4.6 Nodos del cuerpo de la cápsula

I '11

4

r0

6

1

)
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Los elementos son de sección constante y del perfil

20x20x0.8 mm, los mismos que se obtienen de las

características presentadas en la Tabla Vlll.

Tabla Vlll. Caracterist¡cas de los elementos de la cápsula

B 20 Mm I 4.54E-08 mo

E 0.8 Mm M 4.18 kg/m

A 0.00006144 m2 AE 1.23E+07 N/m

E 2.00E+11 Nim lE 9.08E+03 Nm3

En la Figura 4.6, se ¡ndican los nodos, y las fuerzas

consideradas, Los nodos ingresados en la Referencia 9 se

presentan en la Tabla lX.

Tabla lX. Nodos de la cápsula

/Vodos x(m) Y(m) Z(m)
1000
2 01757 -0.3536 0

3 06 -0.5 0

4 16 -0.5 0

5 0.1757 0.3536 0

6 0.6 0.5 0

7 1.6 0.5 0

8000.75
I 0.1757 -0 3536 0 75

10 0.6 -05 075

11 1.6 -0.5 0.75

12 0.1757 0.3536 0 75

13 06 05 0.75
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lVodos

14

15

16

17

1B

19

20

21

22

x (m)

1,6

06
0.6

06
16

16

1.6

1.1

1.1

Y (m)

05
-0 3536

0

0 3536

-0 3536

0

0 3536

-05

05

z (m)

0.75

1 .1 389

13

1 1389

1 1389

11

I .1 389

0.75

0.75

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

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

Tabla X

Tabla X. Fuer¿as y momentos asumidos en los nodos

Los resultados más importantes, que presenta la Referencia

9, del análisis estático, son los desplazamientos de los

nodos y las reacciones en los apoyos.

Nodo
Fx

(N)

Fy

(N)

Fz

(N)

Mx

(N/m)

My

(N/m)

Mz

(N/m)
,IA

19

21
.>a

0

0

0

0

ñ

tt

U

0

-1000

-1000

-1000

-1000

0

0

0

0

0

0

0

0

0

0

0

0
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Los desplazamientos máximos de los nodos se presentan

en la Tabla Xl donde se resaltan los máximos valores

Tabla Xl. Máximos desplazamientos y reacciones de los

nodos

Nodo
x (m)

Rx (N)

Y (m)

Rv (N)

z (m)

Rz (N)

10
-1.45E-04

1 .1 0E-04

-3 65E-04

1.02E-03

-6 63E-05

-2.29E-O4

13
-1 45E-04

-1 10E-04

3.65E-04

1.02E-03

-6.63E-05

2.298-04

18
-6 03E-04

-4 50E-04

-8.93E-05-

1.61E-03

-5 35E-05

-1.80E-03

20
-6 03E-04

4.50E-04

8.93E-05

-1 61E-03

-5.35E-05

1.80E-03

21
-1.46E-04

0.00E+00

-2 50E-04

1.22E-O4

-9.58E-04

5 208-04

22
-1.46E-04

0 00E+00

2.50E-04

1.22E-O4

-9.58E-0

-5 20E-044

El máximo desplazamiento es de 0.96 mm, en el nodo 21 y

22, entonces se considera correcto la selección del tubo de

20x20x0 8 mm.

Las reacciones y momentos de los nodos de apoyos,

considerados fijos, que fueron obtenidos del análisis se

encuentran en la Tabla Xll.
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Tabla Xll. Reacciones y momentos en los nodos de apoyos

Fx (N) Fy (N) Fz (N!
Nodo

Mx (N.m) My (N.m) Mz (N.m)

-4 85E+01 -2.97E-13 -1.20E+Oz
1

1 39E-13 -1.53E+01 0

1.36E+02 8.37E+01 109E+03
2

-3.27E+01 3 87E+01 0

-1 12F.+02 -2.288+01 9.72E"+O2
4

5.16E+00 -2.32E+01 0

1.36E+02 -8.37E+01 1.098E+03
6

3 27E+O'l 3.87E+01 0

-1 12E+O2 228E+01 97298+02
7

-5.16E+00 -2.32E+O1 0

Piso de la cápsula

El piso de la cápsula deberá soportar básicamente las

cargas dentro de la cabina del simulador. Para el élculo

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 secundar¡as

como se ¡ndica en la figura 4.7 .

El punto propenso a deflexión es el centro del área donde es

aplicada la fuer¿a, como se indica en la Figura 4.8. El diseño

del piso de la épsula se basa en el cálculo del espesor de

la plancha. El área de la placa está apoyada en todos los

lados.
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.,,
\ i:\

1

Figura 4 7 Fuezas analizadas para piso de la cápsula

W piloto

Figura 4.8 Area considerada del piso

Las reacciones en los apoyos A y B, son ¡guales por

simetría, y el d¡agrama de fuerzas que actúan sobre esta

sección analizada se observan en la figura 4.9. Los apoyos

A y B representan las v¡gas de la estructura base.

B

R,r

Figura 4.9 Diagrama de fuezas del piso

e

R^

05m

0. 500 m

*r
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Al reaf izar una sumatoria de fuerzas (Ec. 4.2). se obtienen

las reacciones en los apoyos A y B.

t+ Z¡, -o Ec 42

Ru=Ru=*T" ," ot

o,=Y'y=72231N

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

apoyos son:

Se realiza un corte en el centro de la viga para obtener el

momento máximo para el diseño. el diagrama del corte se

observa en la f igura 4.1 0.

0.250 m

Figura 4.10 Momento máximo en el piso

El momento máximo se encuentra en el punto O, que es

donde se aplrca el peso del piloto, es decir en el centro del

área considerada, entonces el momento máximo es igual a.

M ** = 11., 0.250 m Ec- 4.4

M *, = t?2 3t N 0.250 m = I80.581r' 2

+e

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

máximo obtenido anteriormente.

t/
/c

donde,

Sy = 24Ox 1Oo N/m es la resistencia a punto cedente

del acero A-36

1.5 es el factor de diseño asumido

Al reemplazar los valores en Ia Ec. 4.5:

./c
I5x18058/Vm
240 xl06 N m:

I/c=l l3*lo u m'

El momento de ¡nercia está dado de acuerdo a las

caracterÍsticas de la sección, para un rectángulo está dado

por la Ec 4.6.

t/
/c

axe'
ó

Ec.4.6

Despejando el espesor e,

nxM
SI

Ec 4.5

6x1.l3xl0 6 ml
05m

6*li'.c _
d

e=3.68x10 1

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

Para la estructura base de la cápsula se ha seleccionado peliles

estructurales de tubo cuadrado hueco. Las dimensiones y

espesores de estos, son calculados de acuerdo a las cargas que

soportan.

La estructura base soportará los pesos de los elementos internos

de la cabina de la cápsula, como son la eonsola de instrumentos, el

panel de control y la silla, además del peso de la cabina. La fueza

más importante que actúa sobre la v¡ga central es el peso del

piloto. El piloto cuando se encuentre parado sobre el simulador

Sererá el mayor peso sobre la estructura base, luego al sentarse

sobre la silla, variará la posición del peso del piloto.

Los pesos de los elementos internos considerados para el cálculo

de la estructura base, se detallan en la Tabla Xlll

Tabla Xlll. Peso de los elementos internos considerados de la

cápsula

No.

1

2

a

4

Elementos

Piloto

Equipo de piloto

Silla

Paneles laterales

Consola y pedales

Peso (kgl

127 00

20 41

'13 6'1

'13 61

18 14

Peso (lb)

2BO

45

30

40

El peso total de todos los elementos internos de la cabina,

incluyendo al piloto es ¡gual a 192.77 kg, este equivale a:

P = 1889.116 N
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En la figura 4.1 1 , se presentan todas las fuezas puntuales

consideradas sobre la estructura base de la cápsula.

W panel latsral Wsilla

D

late.al
W Consola de
instrumontos

Rc

A

Figura 4. 1 '1 Fuezas sobre estructura base

Como se puede observar en la Figura 4.11, las vigas que soportan

cargas importantes son la longitudinal y posterior, y segu¡damente

las laterales de apoyo de los cilindros; las vigas que soportan

menos fuerza son las denominadas secundar¡as. En la figura 4.12,

se ind¡can las denominaciones de las vigas de acuerdo a las

fuezas que soportan. Las dimensiones utilizadas en esta gráfico

permite diferenciarlas vigas, pero no son las dimensiones reales,

ya que se calcularán a continuación.

c

c

Ra

lF" {,-'

1l

tneE
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F igura 4.12 Denominación de las vigas de la estructura
base

1 Vige long¡tudinal central

2. Viga transversal posterior

3. Viga ¡ateral del cilindro

4. Viga secundala

Vigas principales

La viga longitudinal central y la posterior son las que

soportan mayores fuer¿as. Para el análisis estálico de la
viga longitudinal central se consideran las fuezas que

actúan en posición horizontal en dos dimensiones, srn

considerar los apoyos de los cilindros hidrául¡cos. A pesar

de que la viga principal no soporta directamente el peso de

la cápsula, ni de los paneles de control laterales, para

seguridad del diseño se considerará los pesos directamente

sobre la viga. En la figura 4.13 se encuentra las posic¡ones y

asignaciones de las fuerzas puntuales y d¡str¡buidas

2

1

3

4

'/

,/

\
\

\
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Vioa lonqitudinal central

1124.87
1117698
939.928

V (N)

0

-3.752 -25.282

M (N.m)

1600

Rb

882 s'r 8
836 701

-607.91 s37.496 470.71

-770.876
-837 .422

M rnax. = 588.67 N.m

M g'nc¡
x

x

€92.9

X

Figura 4.13 Diagrama de fuerzas y momentos actuantes
sobre la viga longitudinal central

1450

1300

B
Ra

866 278
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I

3

1

c1

c2

c3

ll0

Peso de la consola y pedales

Peso del piloto y equipo

Peso de paneles de control laterales

Peso de la silla

Peso del perfil vertical delantero

Peso de perfiles verticales medios

Peso de perfiles y pared posterior y el peso de la

compuerta

Peso distribuido delantero

Peso drstribuido posterior

Reacción en el apoyo delantero: cilindro y barras a

Rearción en el apoyo posterior: barras b

Reaccrón en los cilindros posteriores laterales

Momento debido a las reacciones de los cilindros

Wor

Woz

Ra

Rb

Rc

M12rnc¡

Se asume que las reacciones en los cilindros posteriores

laterales son iguales, y por encontrarse equidistantes del

punto D. además por esta razón el momento debido a las

reacciones de los cilindros es cero.

Los valores de las fueaas son las siguiente:

Wr =18.14kgxg.Bm/sz =177.77N
Wz -- (27 OO + 20 41) x g 8 m/s2 = 1444.62 N

W¡ = 13.61 kg x g.8 m/s2 = 133.38 N

W¿ ='13 61 kg x 9 8 m/s2 = '133.38 N

El peso puntual de las paredes y armazón de la cápsula son

los siguientes:

Wcr = 0.750 m x 0.51 kg/m x 9.8 m/sz = 3.75 N
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Wcz = (0750 x 2 + 1.750) m x 0.51 kg/m x 9.8 mis2 =

1624N

Wco = (0.750 x2+ 1x2+ 1.7501m x0.51 kg/mxg.8 m/s2

+8886N=115.10N

El peso distribuido de las paredes y estructura de la cápsula

(W¿r), es calculado del peso de las paredes delanteras y del

piso, y con los perfiles horizontales. El peso distribuido (Wd2)

es obtenido de las paredes y armazón laterales y del piso. El

peso apl¡cado por las paredes y estructura horizontal es

dividido para la distancia d que es la longitud de peso

distribu¡do, para W¿r, el peso equivale a la longitud total W,

de esta forma se obtienen los siguientes valores

aproximados.

W¿r = (Warmazón +Wparedes)/d

W¿r = ((1 73rQ+1.63)m x 0.51kg/m + (0 75x1 .73

+0.427) x 0.004m3x 145okgim3) x g.8mis2i (0.86 m)

W¿r =143.53 N/m

Woe = W armazón +Wparedes

W¿z = (1x 4m x0.51kg/m + 3x (0.75x1x0.004) m3 x

1450 kg/m3) x 9.8m/s211 m

W¿z = 147,88 N/m

Como se analiza para el estado estático, la sumatoria de

fuer¿as en dirección vertical, y momentos en cualquier punto

son igual a cero, entonces de esta forma obtenemos las

reacciones estáticas del sistema.
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t+ f,i;=o
Ra+ Rb +2x Rc -W, -W, -W, -Wo -Wc.t - Wcz -Wu -
w, x 0.ó- w, xl.0=0

AI reemplazar valores de los pesos:

Ra+ Rh+2xRc-177.77 -144462 -133 38-I33 38-3.75-
16.24 - ll5.l0 - 143.53 r 0 ó - 147.88x 1.0 = 0

Ila + Rh + 2x llc = 2258 128 Ec 47

La sumatoria del momento en el punto A (verfigura 4.13), es

igual a cero entonces:

+) zM,=0
-0. l5xll.. +0.05xI/, +0.45xWr.. +0.65x11/. +0.85 xll, +

1.30 x I/. - 1.3 x Rá + 1.45 xWr., -l.45xRc+0.15x w, x 0.ó0 +

0.95xwr. xl0=0

Al reemplazar valores de los pesos se obtiene:

- 0.I5 x 3.75 +0.O5x177.77 + 0.45 x I6 24 + 0 65 x 1444.62 +

0 85x133.38+I 30x133 38-l l r Rá + 1 .45 x I 15. l0 -
l.45x2x Rc+0. 15x143.53x0.60+0.95x147.88x1 0 = 0

I 3 x /?á+ 2.9, llt' = I 5ó1.703 Ec 4.8

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

también es igual a cero en reposo, entonces:

+) ZM,=o
- 1.45 xú/r, +l.3xrta-1.25 xW, -0.85x!Yr. - 0.65 xW, -
0.45 x LY., -0.l5x2xRc+0.15x14". - l.l5 x w, x 0.60 -
0.35xwr"xl.0=0
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Al reemplazar los valores de los pesos resulta:

- 1.45 x 3.75 + LI x Ra - 1 25 x 177 77 - 0.85 x16.24 -
O.65 x1444 62 - 0 45 x l 33.38 - 0. I 5 x 2 x /ic + 0 I 5 x I I 5. I 0

- Ll5 x 143 53x0.ó0-0.35x 147.88xl 0 = 0
I .3 x Ra - 0.3 x /lc = 1374.0067 Ec 49

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

es ¡gual a cero.

+) LMt,=O

-l.6xllr, + 1.45 x Ra -1.4 x W, -l.Oxll'r-. -O.8xll/. -0.6xW, -
0.l5xl/o + 0.15 x rRá - 1.3 x w, x0.60-0.5x rr. xl.0=0

Al reemplazar los valores se obtiene:

- l.ó x 3.75 + 1.45 x Ra - 1.4 x 177.77 - 1.0 x 1 6.24 - 0. 8 x I 444.ó2 -
0 ó x I 33.38 - 0. I 5 x I 33.38 + 0. I 5 x Rá - 1.3 x 143.53 x 0.ó0 -
0.5x147.88x1.0=0

1.45 x R¿+ 0. l5 x Rh = 17 12 7424 Ec 410

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

4. 1 0), las reacciones en los apoyos son:

Ra = 1150.16 N

Rb = 300.08 N

Rc = 404.O0 N

El punto crítico para el d¡seño es donde se encuentra el

peso de piloto, entonces este es el punto del momento

máximo aplicado en la viga. En la figura 414 se obserya un

corte de la viga, indicando el momento máx¡mo.
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800

X

Rb 2xRc

F¡gura 4 14 Momento máximo de viga longitudinal

M^, = -0.2x$r-0.65xl|/o -0.8x l/., +0.65x Rb-
0.8x2xRc-0.4xrr.x0.8

M,,,* = -0.2x133.38 - 0.65 x 133.38 - 0.8 x I15.l0 +

0.65 x 300.08 - 0 8 x 2 x 404 - 0.4 x 147.88 x 0.8

M n¿x= 588.6774 N.m

El diseño de la viga princ¡pal central se real¡za por flexión,

debido a que las fuezas de torsión sopolada por los

apoyos en los cilindros, se anulan; además se asume que

sólo soporta fuezas vert¡cales. El cálculo de la viga se

realaza mediante el módulo res¡stente de la sección el que

está dado por la Ec. 4.1 1 .

nxl¿lZ='"* Ec.4.1'1
.,

donde,

Z Módulo resistente de la sección

3 es el factor de diseño

Mn'", = 588.6774 N m

Sy = 240 MPa es la resistencia a punlo cedente del acero

A-36

¡r4

650

200
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Reemplazando los valores en la Ec. 4.1 1.

- 3x588.6774 N.m
'= 24o*n" N,i

Z ='7 .36x l0 u ml

Con este valor del módulo resistente de la sección (Z), se

selecciona el perfil utilizando la tabla de las propiedades de

tubos cuadrados huecos estructural del Apéndice F.

Centro de flexión
I

Eje neutral

Figura 4.15 Perfil tubo cuadrado hueco de 5O x 50 x 3

b=50mm e=3mm
r=8mm m=4.18kg/m

A = 5.33 x 1oa m2 | = 19,0 x 10{ ma

Z = 7.59 x 106 m3

Viqa transversal posterior

La viga longitudinal central trasmile a la viga transversal

posterior las fuer¿as aplicadas en ella antes analizadas, y la

fueza de reacción 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

poster¡or está somet¡da a las fuerzas y momentos indicados

en la figura 4.16

z

o

b
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Tc trrD TcD

v
To

Rc

10m

V(N)

4M

4M

M(N m)

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

Rc Reacción en el apoyo de los cilindros (404 N)

Fo Fuerza transmitida por la viga longitudinal central

Tc Torque por apoyo en los cilindros

Te Torque de reacción por Tc

La suma de las fueaas aplicadas directamente sobre la viga

central es igual a Fo

I,'o = -lla - Rc +W, +Il, +W, + I{., +Wr, +Wc. +W(.\ +

w,x06+wr.xl.0

/'a = -l I 50 l6 - 300.08 + 177 77 + 1444.62 + 133.38+ 133.38 +

3.75 + 16.24 +ll5.l0+ 143.53x 0.ó+ 147 88x I 0
Ár, = 808 /f

t

4M

v

202

v

Rc

0.5 m

202
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El torque producido por la reacción de los cilindros está

dada por la fuerza Rc y el brazo:
'lb =0 5x Rc = 0 5 x 404

'lc - 2O2 N.n

El torgue Tp es la reacción por los torques Tc, entonces éste

equilibra a los apl¡cados a los extremos de la viga:

'l'o 
= 2x'lc =2x?02

'lu=404N'm

El punto D, que es la unión con la v¡ga principal es el punto

crítico. Se real¡za un corte en dicho punto, donde se obt¡ene

la luerza cortante Vo y el momento flexionante Mo que se

presentan en la figura 4. 1 7.

Mo
D

RC
Vo

05m

Figura 4.17 Corte de la viga transversal posterior

Mo = O.5 x. Rc - 0.5 x.404

Mo=202N.n

Esta v¡ga se somete a una combinac¡ón de tensión normal

debido a tensión por esfueÍzo de corte por flexión y por

torsión. Para este caso se diseña por teoría de falla, tensión

máxrma por esfuer¿os de corte.

En el d¡agrama se observan los esfuerzos de corte y de

torsión producidos en la sección de la viga en el punto D,

v
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además el diagrama de Mohr utilizado para el cálculo del

máximo esfuerzo cortante, para el diseño.

Punto D

z
Ox

Txz

---i>

Figura 4 18 Círculo de Mohr para el punto D

xu y ta Tensión de esfuezo por corte de torsión por los

apoyos de los cilindros

o. Tensión por flexión en la viga posterior

El esfuezo de corte para el diseño se calcula de la Ec. 4.12.

T. _05x5¡ Ec.412
ry

I

0.5x240x106 N,m:r¿--: ---::--::' = soxlo" Nlm:
.,

Se realiza un anális¡s de torque equivalente, obtenido

mediante el c¡rculo de Mohr, y la Ec. 4.13.

'le 
= M,t * 7',,,t Ec. 4. 1 3

7'e = 202'. + 4O41 = 451 .69 N .m

El coeficiente de sección polar requer¡do es calculado de la

siguiente manera:

o
I

i

T
I

I
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Zp
Ie
T¿ Ec.4.14

69 N.m
Zp

40xlo6 Ntml
= 11.3 x 10 óml

De acuerdo al coef¡ciente de sección polar se selecciona el

s¡gu¡ente perfil:

Centro de flexión

Eje neutral

Figura 4.19 Perfil tubo

b=50mm

r=Bmm

A = 5.33 x 10{ m2

cuadrado hueco de 50 x 50 x 3

f = 19.0 x 10€ ma Z=7.59 x 106 m3

fr = 32.0 x 106m3 Zp = 1?.8 x 106 m3

Vigas laterales de los cilindros

La viga longitudinal lateral poster¡or es sometida a esfuerzos

por tracción, por encontrarse en ellas las conexiones de los

cilindros hjdráulicos, los mrsmos que ejercen una fueza

sobre ésta para mover a la cápsula. Por ello es importante

realizar el siguiente cálculo que permita est¡mar la secc¡ón

necesaria para soportar dichos esfuerzos.

451

I

e=3mm
m = 4.18 kg/m

\

o
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El punto somet¡do a tensión máxima es en la unrón de esta

viga lateral con la viga transversal posterior. En la figura

4.20 se presenta el diagrama de fuer¿a cortante y momento

flexionante de las vigas laterales cortada donde van

apoyados los cilindros.

404

V(N)

202

M(N.m)

Figura 4.20 Diagrama de fuerza cortante y momento de
v¡gas laterales de los cilindros.

Rc Reacción por el apoyo de los c¡l¡ndros

V Fueza cortante entre la viga posterior y lateral del

cilindro

Me Momento producido en la unión de las vigas para

equilibrar Rc

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

Rc-L'=404 N

X

D

X

X

0.5 m
Rc

El momento es igual a



l2l

Mt¡ = 0.5 x llc = 0.5 x 404

Para cálculo del módulo resistente de la sección de esta

v¡ga se utiliza la Ec. 4.1 1 y se asumirá un factor de

seguridad de 4.

, _ 4.M*. _ 4'<202 N-m
S)' 240xlOo N imz

Z=3.37x106mr

El perfil seleccionado para las vigas ¡aterales de apoyo de

los cilindros es:

Centro de flexión
z

Figura 4.21 Perfil tubo cuadrado hueco de 40x10x3

b=40mm e=3mm
r=Bmm m=3.24kglm
A = 4.13x10{ m2 | = g.01x 10¿ ma

Z = 4.51 x 106 m3

f

e

Eje neutral o

b

Mtt=202N.m
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Vigas secundarias

Se identifican las vigas secundarias las que no sopoñan

fuer¿as importantes, n¡ contienen apoyos del mecanismo.

Estas vigas soportarán principalmente el peso de las

paredes y estructura de la cápsula, por ello no se considera

su diseño.

Debido a que la venta de los perfiles estructurales se realiza

con un mínimo 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 podrá dar el uso completo de todo el perfil.

Centro de flexión
zI

e

Eje neutral

Figura 4.22 Perfil tubo cuadrado hueco de 1ox10x3

b=40mm e=3mm
r=8mm m=3.24kglm

A = 4.13x10{ m2 | = 9.01x 1o€ ma

Z = 4.51 x '106 m3

Peso de la estructura base

El peso de la eslructura base, se estima con las

dimensiones y peso de los perfiles seleccionados; estos

perfiles se detallan en la Tabla XlV.

o
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Tabla XlV. Drmensiones y peso de los perfiles de la

estructura base

El peso de la estructura será

W = 26.20 kg x 9.8 m/sz

W = 256.76 N.

Análisis estático la estructura base

Mediante la Referencia 9, se analiza la estructura base con

las características de los perfiles seleccionados, para

determinar los desplazamientos producidos en la condición

estática y en reposo.

En la figura 4.23, se presenta el modelado de Ia estructura

base de la cápsula, con la numeración de los nodos y las

fuezas aplicadas. Se ha considerado las fuerzas más

importantes. Pero no se toman individualmente las fuezas

producidas por el peso de las paredes de la épsula, sino el

peso total de la misma, aplicado donde se encuentra el

p¡loto. Por esta razón, para este análisis, se tiene solamente

cargas puntuales sobre la estructura base. En la Tabla XV

se indican las coordenadas de Ios nodos de la estructura

base.

Vigas
Tubo cuadrado

hueco

w/l

(kg/m)

L

(m)

w
(kg)

Principales 50x50x3 418 )8, 10 45

Laterales del

cilindro
40x40x3 324 ,1 1 aA

Secundarias 40x40x3 324 386 12 51

w totat 2620
I
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'10

I 4

J t',rl
I
14

2
8 7

1 .l 6

t'
1

5

1

Figura 4.23 Nodos de estructura base para CADRE

En la tabla 4. 12 se presentan las características de los

perfiles de la estructura base, c¡n los datos que son

necesar¡os ingresar en la Referencia 26.

Tabla XV. Características de los perfiles de la estructura

base

50x5ox3 4ox10x3

A m2 5.33 xloa 4.13 xlor
E N/m 2.oox1orl 2.oo x1011

I ma 19.ox1o€ 9.01 x1o€

M kg/m 4.18 3.24

W N/m 40,96 31 .75

AE N/m 1.066E+08 8.26E+07

!E Nm3 3 80E+04 1 8oE+04

Los nodos corresponden a los puntos de unión de las vigas

y a los puntos de aplicación de las fuezas. Las

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

Tabla XVI
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Tabla XVl. Nodos de la estructura base

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

1000
20.600
3 1.1 0 0

4 1.6 0 0

5 0.6 {.5 0

6 1.1 -0.5 0

7 16 -05 0

I 06 0.5 0

I 11 05 0

l0 1.6 0.5 0

11 0.15 0 0

12 1.45 0 0

130.200
140.800
15 '1 3 0 0

16 100
17 1,3 0 0

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

consideran fi.jas para los nodos 9 6, 12 y 1 1.

Para el análisis de los desplazam¡entos, las cargas

aplicadas antes utilizadas para el élculo 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 XVll Cargas aplicadas en la estructura base

Fuer¿a Fuer¿a con factor de
Elemento Nodo Real seguridad

Consola de

instrumentos

Panel lateral

Panel lateral

Silla

Piloto, equipo

y cápsula

13 177 .8

9

-133 4

-133 4

-1 33415

6

266 7

-2001

-200.1

-200 1

14 -2087 3 -3'131

Las reacciones en los apoyos obtenidas de los resultados

del análisis estático se encuentran en la Tabla XVlll.

Tabla XVlll. Reacciones de la estructura base

Nodo Fx Fy Fz Mx My

9 0 0 9.15E+02 -1 .34E+02 4.268+01

6 0 0 9.15E+02 1.34E+OZ 4.18E+01

12 0 0 7j2E+O2 O 2.71E+O2

11 00922E+O20-3.23E+02

Mz

0

0

0

0

Los desplazamientos máximos son los que se presentan en

la siguiente tabla y se resalta el máximo.
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Tabla XlX. Desplazam¡ento de la estructura base

NodoX Y Z Rx Ry Rz

2 0 0 4 B0E-04 4.778"{'5 1.30E-03 0

3 0 0 -3.10E-04 000E+00 -1 45E-03 0
14 0 0 6.318-04 0.00E+00 €.33E-05 0



CAPíTULO 5

5. MECANISMO DEL SIMULADOR DE VUELO

El mecanismo del simulador de vuelo está 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 cápsula diseñada.

El mecanismo es de 6 grados de libertad. El mecanismo está formado

básicamente de dos conjuntos de dos barras cada uno, y tres cilindros

hidráulicos. Los conjuntos de barras se encuentran ubicados en forma

de tijeras, es decir cruzados en sentido opueslo, Cada conjunto consta

de dos barras separadas hacia los apoyos inferiores, y unidas hacia

arr¡ba a la estructura base. En la Figura 5.1, se observan el mecanismo

en tres dimensiones, sin la eslructura base.



129

1

Figura 5.1 Partes del mecanismo del simulador de vuelo

1 Estruclura base

2 Banas B

3 Banas A

4 Estructura p¡so

5 Cilindro hidrául¡co # 1

6 Cilindro hidráulico # 2

7 C¡lindro h¡drául¡co # 3

Todos los apoyos de las barras hacia el suelo, tienen libertad de

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

base, las articulaciones perm¡ten tener rotación en el eje X y Y. Las

barras que se encuentran ubicadas con apoyos en el p¡so, desde

adelanle 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 movjmiento armonioso del mecanismo.

4

6

5

,/
7

-\ \r
- -r*.' -'I L j-

\'

\ \-'

¿t - \: .r -

/
3

\n
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Los cilindros hidráulicos se encuentran dispuestos de la siguiente

manera: uno, denominado cilindro # 1, en el centro delantero;

controlando la rotación por elevación, 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 poster¡or, def¡n¡endo

principalmente la rotación de banqueo

En la Figura 5.1, se indican las denominac¡ones de los c¡lindros y barras

y su ubicación. El cilindro # 1, tiene art¡culaciones que le permiten rotar

en el eje Y, y los cilindros #2, y # 3 tiene añiculaciones que le perm¡ten

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

En la Figura 5.2, se observa solo el mecanismo, las barras y los

cilindros hidráulicos, incluyendo las conexiones a las estructuras,

articulaciones y el eje guía.

La simulación visual de los desplazam¡ento del mecanismo se realiza

con la Referencia 27. En el Apéndice G, se presentan las figuras del

programa durante la simulación. Se controla la posición del centro de la

estructura base y sus ángulos de rotación
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Dirección de movimienlo

4 2

1

5

3

6

Figura 5.2 Mecanismo de barras y cilindros

1 Eje guía

2 Conexión a la estructura base de las barras A

3 Conexión a la estructura base de las barras B

4 Conexión a la estructura base del cilindro hidráulico # 3

5 Conexión a la estructura base del cilindro hidráulico # 2

6 Conexión a la estructura piso de las barras A

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

de Ia simulación de un avión, son pequeños desplazamientos en el

eje Z y rotaciones en los ejes Y y X.

En la Figura 5.3, se observan el s¡stema de ejes de coordenadas y

se indican los sentidos positivos de rotación en cada eje, Los

movimientos que realiza el simulador son de elevación y banqueo,

var¡ando los ángulos de inclinación (0) y elevación (g).

\ r'ilr,,{
i.\\-

\--'
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Altura (+^Z) Balanceo (+4¡

X

Cabeceo 1+O¡

Y

Figura 5.3 Diagrama de los movlmientos del simulador de vuelo

Los movimientos del mecanismo están l¡mitados por las

dimens¡ones de las barras, ya que estas rotan hasta un ángulo

determinado para no rozar entre ellas. Además, el sistema

también está 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

ángulos y desplazam¡entos máximos necesarios del mecanismo,

en todas las dos direcciones.

Debido a la forma de conexión y ubicación del conjunto de barras,

al elevarse la úpsula del simulador, se produce un

desplazamiento en el eje X, hac¡a atrás.

Figura 5.4 Vista lateral del mecanismo

¡
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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 posic¡ón se

tienen las dimensiones del mecanismo durante el reposo, la

mrsmas que se indican en m¡límetros en la Figura 5.4.

I

i

I

tr
t:i

',ffiE-E

-
*--Lf..¿ .;;irlltltj -!rl

Figura 5.5 Vista frontal del mecan¡smo

El mecanismo inicialmente, se posesiona a una carrera media de

allura Z, donde se mantiene en un rango de valores, para perm¡t¡r

los movimientos de rotac¡ón.

El rango de rotación para los movimientos de cabeceo y banqueo

son -30' a +30"; sin embargo cuando se tiene la combinación de

los dos movimrentos no se puede alcanzar los máximos rangos,

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

La velocidad angular de rotación de la cápsula será considerada

de 60'/s, para los mov¡mienlos de cabeceo, y banqueo.

i

t
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5.2. Carreras de los cilindros
Los desplazamientos del srmulador de vuelo están defin¡dos por la

expansión o compresión de los cilindros hidráulicos, los mismos

que moverán al mecanismo de barras; para realizar en conjunto de

la simulación de los movimientos del avión

Para mejor comprensión del sistema, en la figura 5.6, se presenta

el mecanismo simplificado en líneas, de las vistas laterales y

frontales para la pos¡ción de reposo Se ha tomado, al punto del

centro del eje de la articulac¡ón 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 rotación de cada barra, y cilindro, para su posición inicial, y

definiendo el centro de la estructura base, como el centro de

rotación del mecanismo (CR) y punto inicial de reposo del sistema

()lo,&), con respecto al s¡stema de referencia.

-150_
650 300

550

950

m 480 480 20

ó
CR(Xo.Zo)

13óaó

(0.0)-

Figura 5.6 Diagrama simplificado de las dimensiones del

350
580

960

1000
1300

1500

mecan rsmo

El análisis de los desplazam¡entos del mecanismo permite obtener

una ecuación que relacione los desplazamientos y rotaciones del

350 150
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s¡mulador, con las longitudes necesarias de los cilindros

hidráulicos. El método utilizado para el presente análisis de

desplazamiento está basado en trigonometría.

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 Frgura 5.7, se indican por letras

las barras, cilindros y distancias del mecanismo. El origen del

s¡stema de referencia se ha denominado punto A, el cual es (0,0).

El punto centro de desplazamiento de la base de la cápsula, está

des¡gnado como (X, Z), s¡endo Y siempre igual a cero, ya que no

hay desplazamiento en esta dirección, solo rotación.

El desplazamiento vertical de la cápsula será igual a la diferencia

entre la posición Íinal Zy la posición de reposo inicial 4.
LZ=Z 2,, Ec.5,,I

La convencrón de signos esta dada de la siguiente manera:

IZ eje Z: positivo, hacia arriba

+X eje X: positivo, hacia la derecha

qY rotación en eje Y (inclinac¡ón): positivo en sentido horario
qX rotación en eje X (banqueo): positivo, en sent¡do

antihorario

En la Figura 5.7 se observa una v¡sta lateral y frontal del

mecanismo cuando la base se encuentra en una posic¡ón

inclinado, es dec¡r rota en el eje Y (0 = positivo), y sin rotación en

el eje X, (<p = cero). Además indica Ia simbología utilizada para la

obtención de las ecuaciones.
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B
cR (x,z)

I

! c,

b

(Xo, zo)

F H

Cr

G

C:

(0,0)
EC

Figura 5.7 Posición de 0 positivo del mecanismo

a y b mecanismo de barras

Cr, Cz y Cs c¡l¡ndros hidráu¡¡cos

0 ángulo de cabeceo del simulador

( ángulo de Ia barra a con la horizontal

La Figura 5 8, presenta un vista lateral y frontal del mecanismo

cuando este se encuentra en posición de banqueo, es dec¡r rotado

en el eje X (S = positivo), y sin rotación en el eje Y (e = cero).

eroyao,rOñ po, 
O

H

G

Figura 5.8 Mecanismo simplificado, v¡sta posterior (plano yZ)

a
+

F.

c,.

I

1

b

loP¡ c

Id
.H

t
,B CR (X.Zltt

a

i

CR
D
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é
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a ángulo de banqueo de simulador

k distancia del eje central y el apoyo del cilindro

p var¡able en función de g

En la Figura 5.9, se observa la combinación de los dos

movimientos de rotación en los ejes X y Y, donde la longitud de los

cilindros 2 y 3 tendrá otra componente en el eje X, a diferencia de

rotac¡ones 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 v¡sta lateral,

Figura 5.9,a, se observan los puntos H y G sobre la proyección de

la base, por la rotación ó. En este caso la línea GH, de la Figura

5.9.b, es una línea imaginaria para unir los conectores de los

cilindros hidráulicos a la estructura base

cR (xz)

0

H H

CR

C,
G

C,Cr

(0,0) C

(a)

Figura 5.9 Combinación de movimientos

(a) Vista lateral

(b) Vista posterior

(b)

s
ar

(xo, Zo)
b.

E

+ D

G¡ -C'

\x
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La posición en el punto (X, Z) con respecto al punto A, está

definida por las siguientes ecuaciones:

X=(l-a Cos()+d.Coú Ec.5.2

Z = a.Sen ( d .Sen9 Ec. 5.3

donde, ( es el ángulo entre la barra a, y el eje horizontal, este

ángulo es un auxiliar, para encontrar la relación de las otras

variables. Despejando las ecuaciones anteriores, se obtienen lo

siguiente:

a.Cos(=d-Cosq+l-X Ec 5.4

a.Sen(=Z+d.Senq Ec,5.5

Despejando Sen ( de Ia ecuación 5 4,

Sen(= Z + d.Sen9
u

A cada lado de la ecuación se lo eleva al cuadrado, y sumándole

Cos2q:

Cosz( + Senlq =
Z + d .Sen9

(l

2

+ (\ts2 (

siendo por trigonometría, Cost g * San2 ( = I , y despejando Cos (,

Z+d.Sen0 a' -(7, + rl 'Sen?)'

u
Ec 56

al

Reemplazando la ec. 5,5 en la ec. 5.1, se obtiene la relación entre

la posición vertical y horizontal, es decir X en función de Z,

X = f (2,0)

ti,sí=r/r
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,Y - d.('os0 + I a' (Z +,t.Scn?)' Ec 57

De acuerdo a la ecuación 5.1. ¡a carrera vertical del mecan¡smo es

igual a la diferencia entre el valor final menos el inicial, entonces la

componentes en X será ¡gual a,

X -d.('t¡.s0+l o'-(LZ+2,,+d-sen?)'

donde, d, a y I son valores constanles y son

d = 650mm

a - 1350 mm

| = 1300 mm

Reemplazando los valores constantes se obtiene la s¡guiente

ecuación,

X =0.65.('t¡s0 +1.3 I 35= - (AZ + 7,,, + 0.65. Sen0)1

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

reposo está dada por,

LX=X-Xo Ec.510

Ecuaciones de carrera de los c¡l¡ndros

La longitud total que debe lener cada eilindro hidráulico

entre los extremos de las articulaciones, durante los

movim¡entos de expansión y compresión; serán

denominadas Cr, Cz, C¡ que son función de la a¡tura

Cr=f(42,0)

C2 = f (aZ, 0, 9)

Cs = f (AZ, 0, q)

Ec 58

Ec 5.9
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I

cR (x2)

E
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CR
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Componente en X:

Componente en Z.

C:

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 combinación de los

dos movimientos de rotación. En la figura 5.10 se presenta

en una posic¡ón de los movimienlos comb¡nados además

que indica los triángulos rectos auxiliares que se utilizan

para la obtención de las distancias.

Cilindro # 1

El cilindro # 1 solo tiene movim¡ento en los eies X y Z, y

rotac¡ón en el eje Y. Su coordenada en Y siempre es cero,

por lo tanto Ia longitud total del cilindro está dada por la

s¡guiente ecuac¡ón:

(it =(',-,.+('; Ec 511

Cr*=X-d.(-os9-e

('tz=Z+d'Sen?

i,.tr' ,

1,

I
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Llevando las componentes a la ecuación 5.9 se obtiene lo

siguiente:

\i-

Los valores constantes son:

( = 0.650 m

e = 0,350 m

Reemplazando los valores constantes da la ecuación de la

longitud que debe tener el c¡l¡ndro hidráulico # 1. para un

determinado Z y 0, es

('
I

(x -o os.t:os 0 - o :s)' + (az + zu +0 65.5en0))

Ec 513

Cilindro # 2

Los cilindros # 2 y 3 pueden moverse en dirección X y Z, y

rotación en el eje Y. Tiene componentes en los tres ejes de

coordenadas.

('rt = ('r'.,- +l"r,' +(":, Ec. 5.14

('t^. = l- X - g'('tts? + p"lbn9

donde, p es la proyección producida por la combinación de

los dos movimientos

P=k'SenÓ

Entonces,

Componente en X

(x - d.{:ot 0 - e)' +(z + a. sen?)' Ec 5.12

(' r, = I - X - g'('os9 + k. Senfi .'l'an9



t{l

Componente en Y:

('., = 7' - g'Sen9 - ¡t

Componente en Z:

('., -m-k ('osÓ

('., = Z - g' Setr0 - k'Senfi

Con los componentes, en la ecuación 5.12 se obt¡ene lo

siguiente:

f', = ..,' [l - X - g. (-osl + k . SenQ. 7'an0)' + (m - k . t'osg)' +

* (Z - c. Senl - k. Senfi'l

Ec 515

1.300 m

0.300 m

0.480 m

0480m

Reemplazando los valores constanles de la ecuación 5.13

se obt¡ene la ecuación para calcular la longitud que debe

tener el cilindro h¡dráulico # 2 de acuerdo a la altura y

ángulos de rotación deseadas.

lr:, =., [r.:-x -0.3.(bso+0.4a. sens-'l'an0)2 +

+ (o +a - o..tt . r-" s 6)' + (tz, + 2,, - o.3 . Sen 0 - {t.4t. Se ng)1

Ec 516

Cilindro # 3

La longitud del cilindro hidráu¡ico # 3 está dada por las tres

componentes,

(i, = ('i.. + ('j, + ('1, 
Ec. 5.17

s

k

m
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ComponenteenX: (1.,r. =¡ - y - f.Oos$*k.SenQ.'l'anq

Componente en Y: ('y = m-k.(losÓ

Componente en Z: ('r, =Z - g.Sen] +k.Sen{

f:. = .. [l - x - g. Co.s0 - k. SenS. T'anl)' + (m - k. Cosg)1

+(L?- + Z0 - g. Sen7 + k. SenQ)') Ec. 5.18

Las constantes son las siguientes:

l=1.300m 9 = 0.300m

k =0.480m m= 0.480m

Reemplazando los valores constantes de la ecuación 5. 16

se obt¡ene la ecuación para calcular la longitud del cillndro

hidráulico 3 para una altura y ángulos de rotación indicados.

lr:, = [(r : -,tr -0 3.c'ósá - 0 48. SenQ. Tanl)'1

+ (o +s - o.ea. C'o s ¡)' + (dz + 2,, - O.3. Sen7+ 0 +8. .\'enl)r.l
Ec 519

Las carreras de cada cilindro hidráulico, (ACr, ACz, 
^Cs)

corresponden a la diferencia entre el valor requerido de Cl,

Cz, C¡ para cada cilindro respectivamente, menos la

longitud en posición de reposo ó in¡cial del cilindro (Co1,

Coz, Co¡). Entonc€s,

^(' 
- (' (', 

Ec 5.20

donde,

^C
desplazamiento del cilindro hidráulico para llegar a

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

longitud inicial del cilindro

La longilud de los cilindros está considerada desde los

extremos de cada eje de rotación En la posición inicial de

reposo, han srdo obtenidas gráficamente, y son.

Cor = 504.97 mm

Coz = 5P4.t, ,n,,

Co: = 564.n, ,',

Entonces, las ecuaciones 12,15 y 1 B deben ser restadas de

estos valores para obtener la carrera de cada cilindro para

alcanzar una altura Z, y rotación e y O.

A('= (' 0 50497 Ec.5.21

Eie quía

Debido a que la longitud del ele guía limita el

desplazamiento del conjunto de barras B, es necesario

conocer la ecuación que descr¡be la posición del punto D,

mostrado en Ia figura 5 11. Esta ecuación es obtenida de f,

la cual es la distancia desde el centro de rotación del

s¡mulador, al eje de rotación del conjunto de barras B (punto

D). La dimensión del eje guÍa a sido designada como l, es

de 550 mm
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q

a
(x,z)

t ;¡

I

F

c,

c
I

b

(0.0) -.- F-
e

Figura 5.1 1 Denominaciones del mecanismo para el cálculo

de la distancia f

Cada componente de las distancia f, está dada por:

¡r. = f ('os9= b.('osp- X Ec. 5.22

¡, = .[ . Sen9 = Z - h. Senp Ec. 5.23

Despejando el término que contiene b de las ecuaciones

5.2O y 5.21 se obttene:

b ('osP=X+f -(losq

b.Senp-Z-J.Sen?

Elevando al cuadrado los dos lados de las dos ecuaciones y

sumándolas permite aplicar la relación: Sen: p + ('osr p = I

b' (Sen'p+r r»'p)= (x +.¡.f'osl\= +(Z -.¡. senl)'

desarrollando los términos elevados al cuadrado y
simplif¡c€ndo se obtiene:

b2 - X' + Z2 +z-f.(X .(os? - Z Sen?)+ f1



completando cuadrados, se aumenta un término,

b'-X: +z: +(¡+(x.t-os?-Z Sen?)): -(X.('osl-Z Sen2):

despejando f.

f =@ -(x.t'oso-z.seno\

simplificando se obtiene la siguiente ecuación

ll6

(X. Sen| - Z.(os?)' + b: (X.Cos1 - Z. Senl) Ec 5.24

Máximas carreras de los cilindros

Para obtener las máximas carreras de los cilindros

hidráulicos se considerarán las limitaciones del mecanismo.

Las ecuaciones de desplazam¡ento de los cilindros, se

ingresaron a una hoja de cálculo, para comprobar los

valores calculados analíticamente con los obtenidos

gráficamente. De esta forma se encuentra los rangos

@rrectos de desplazamientos de los cilindros para una

combinación de movimienlos, estos valores no son los

máximos, debido a que para una altura muy baja no se

pueden obtener altos valores de ángulo de banqueo, por las

limitaciones del mecanismo.

Los valores que se controlan son la posición de la barra B,

mediante la distancia f, para que se pase de la longitud del

eje guía, y el desplazamiento de los cilindros 
^C, 

para que

la carrera de los cilindros sea siempre positiva.



Se consideran las siguientes posiciones del mecanismo:

1. Máxima elevación horizontal, es decir altura AZ = 510

mm y sin rotación en ningún eje 0 = 0 y ó = 0 En esta

condición el conjunto de barras I se encuentran en el

extremo interno del eje guía. Figura 5.12

2. Máxima elevación y banqueo positivo, donde la altura AZ

= 510 mm y sin rotación 0 = 0, pero máximo ángulo de

rotación en el eje X, ó = 30. El cilindro hidráullco 3 es la

de mayor extensión. Figura 5.1 3

3. Máxima elevación y banqueo negativo, es decir altura 
^Z

= 510 mm y sin rotación 0 = 0, pero máximo ángulo de

rotac¡ón en el eje X, ó = -30. El cilindro hidráulico 2 es la

de mayor extensión.

4. Máxima elevación sin banqueo, dado a una posición de

altura A7 = 380 mm, máx¡ma inclinación 0 = 30, y sin

rotac¡ón en el eje X, 0 = O Los cilindros 2 y 3 tendrán la

misma extensión. Figura 5.14

5. Combinación de movimientos de rotación, con elevación

positiva y banqueo positivo; en una posición de allura A7

= 418 mm, y la máxima inclinación en el eje Y que se

puede obtener 0 = 21 , y en el eje X, ó = Zq. Para estos

valores el desplazamiento del cilindro 2 es mínima y el

conjunto de barras B, no sale del eje guía. Figura 5.15

6. Combinación de movimientos de rotación, con elevación

positiva y banqueo negativo. Esta condic¡ón es igual a la

anterior pero el ángulo de rotac¡ón en el e¡e X, es

negalivo Ó = -ZC

7. Máxima inclinación negativa sin banqueo, dado a una

posición de altura LZ = 325 mm, máxima inclinación
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negat¡va 0 = -30, y sin rotación en el eje X, ó = 0. El

cilindro 1 tendrá la menor extensión. Figura 5.16

8. Combinación de movimientos de rotación, con elevación

negativa y banqueo positivo; en una posición de altura A7

= 325 mm, y la máxima inclinación en el eje Y,0 = 30, y

en el eje X, ó = 30. Para esta condición si se pueden

alcanzar los máximos valores de diseño de los ángulos

de rotación Figura 5.17

9. Combinación de movimientos de rotación, con elevación

negativa y banqueo negativo. Esta condición es igual a la

anterior pero el ángulo de rotación en el e1e X, es

negativo 0 = -30

En la Tabla XX se presenta la hoja de cálculo obtenida en

con Microsoft Excel, de las condiciones antes explicadas.

En la figura 5.1 1 , se encuentra graficadas todas las

condiciones indicadas. Comparando los valores de la tabla

que son los dalos analíticos con los valores de las figuras,

se demuestra que la ecuaciones de desplazamiento está

correctas.

Las ecuaciones utilizadas en la hoja de cálculo son las

siguientes: para el valor de X, ec. 5.8, AX de ec. 5.9 donde

Xo=065m

Las longitudes de los cilindros hidráulicos, Cr, Cz y C¡, está

dada por las ecuaciones 5.12,5.15 y 5.18 respectivamente.

Las carreras, ACr, ACz y AC¡ , es obten¡da de la ecuaciones

519, aplicada para cada Cr, Cz y C¡



l-19

AZ utilizado es la altura de la posición inicial desde el punto

A, y este valor es igual a 0.364 m.

La distancia de la barra B al centro de rotación designada

como f, es calculada de acuerdo a la ecuación 5.22, y el

valor de la longitud del eje guía designado como j, es

obtenido de la ecuación 5.23.

Ec 525¡ =oir-Tl



Figura 5.12 Condición 1:0 = 0" yó = 0'
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Tabla XX. Máximas carreras de los cilindros hidráulicos

Condición

(posición)

1

¿

3

4

5

6

7

I
I

M

m

0,510

0,510

0,510

0,380

o,420

o,420

0,325

0,325

0,325

x

m

0,921

o,921

0,921

1,038

1,011

1,01 1

0,563

0,563

0,563

^x
m

0,271

o,271

0,271

0,388

0,361

0,361

-0,087

-0,087

-0,087

Cr

m

0,878

0,878

0,878

1,076

1,008

1,008

0,505

0,505

0,505

Cz

m

0,878

0,642

1,119

0,594

0,508

0,864

0,965

0,691

1,244

C¡

m

0,878

1,119

0,642

0,594

0,864

0,508

0,965

1,244

0,691

ACr

m

0,373

0,373

0,373

0,571

0,503

0,503

0,000

0,000

0,000

AGz

m

0,373

0,1 37

0,614

0,089

0,003

0,359

0,460

0,1 86

o,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

0,1 08

0,124

0,1 08

0,108

0,556

0,556

0,556

ere

m

o,542

o,542

0,542

0,526

0,542

0,542

0,094

0,094

0,094

0

0

0

0

30

20

20

-30

-30

-30

0

30

-30

0

22

-22

0

30

-30

0
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5.3. Velocidades de los cilindros
La velocidad que debe tener la expansión o compresión de los cilindros

hidráulicos, para alcanzar la velocidad de diseño del sistema es calcula

derivando las ecuaciones de desplazamiento de los cilindros.

Tomando en cuenta que los principales mov¡mientos son de rotación, se

aplicá la condic¡ón de que el cenlro de rotación del simulador se

mantiene constante, es dec¡r no varía Z de la posición que t¡ene,

asignada a media careta, sin embargo s¡ varia X, debido a que este

depende de los ángulos. Al no tener desplazamiento en Z, todas las

derivadas de este son c€ro, que facilitan el cálculo para encontrar la

velocidad máxima de los cilindros.

Las velocidades angulares del simulador se denominan

¿, velocidad de cabeceo

/ velocidad de balanceo

considero que mantengo fijo el valor de la altura en Z, y el ángulo de

balanceo. Y varío el ángulo de cabeceo. Entonces la ecuación de

desplazamiento horizontal (X) Ec. 5 9 es:

X =O.65-A¡s9 +1.3- 1 35'1 - (Z + 0 65. Sen|)'z

donde Z es un valor constante

Derivando esta ecuación se obtiene lo siguiente

dLY (
I

¿-\ )[ )']

-12

0.65 .d'Send Z+ 0 65.Sen91.352 -

Z+ 0.65.5en0
)(

0.65 . 0. (los 0 Ec 526
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(:t = (x -o.os.r.'os 0 -035)'1 +(Z +o65.Sen?)'

derivando,

d\(:l _
dt

-l

[{, -o ur.,r, o - o 3i (# + o es. e. sene)+(:

Ec 527

Cilindro # 2

dL(' ^

dt
(t : - x - o.a f'os? + o.48. Sen{.T'an0).

f;, = *f[(r 3- X -0.3.CosT +0.48.*en¡.'t'anl)' +(o.+a-o.48.Cosfi)2

+ (z - 0.3. sen 0 - 0.48. Sen Q)' Joeriuanoo,

+(z +o.os.senal (o os á r.'r"a)]

- (z - o.t. sen e- 0 4s s'erC) 
[ 

0 3. b. cos 0 + o.et i c^ O))

# = r,' 
f{': 

-, -0 3.(bsú-0.4 t. senó.runfi (

+ (z - o.t. Sen e+ o.ca . s'enl). ( - o 3 . b. C os e + o o, i r: * O))

-4L *g.3 0 S"ng*
dt

+ o.+8.b- SenQ . Ser'0 * o.+a . ¡. t'os Q .'thn0 + (r +r - o +a.rir.r fi.(o.m.senfi+

Ec 528

r:. = rf [r I - X - 0.3. (]osd - 0.48. Seng. 7'an0f + (o la - o aa. r:os¿f

+ (z - o.l. SenT + 0.48. Sen¿)'1 )

-4L *s3.0.5116-
dt

- 0.4ll.0.Sen( . Sect0 - tl.4tl. 6. tits $ .'l.an0 + (r..ts-0.+t.r:osq).@ tt. sen6)+

Ec. 5 29

Cilindro # 1

Cilindro # 3

derivando
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La velocidad máxima de rotación del simulador debe ser de 60 "/s, para

cabeceo y balanceo. Partiendo de esta velocrdad del centro de rotación

del simulador, se obtiene la velocidad máxima que debe tener el cilindro

para alcanzar dicha velocidad de simulación.

Para obtener los valores máximos, se consideró la Tabla XX y se

calcularon las velocidades. asumiendo la velocidad de rotación máxima

del simulador para todas las condiciones. Estos valores se encuentran

en la Tabla XXl.

Las máximas velocidades se produc€n para las condiciones 5, 6, 8 y 9

de la Tabla XXl. Estos velores máx¡mos son:

max(dc1dt) = 0603 m/s

max(dc2dt) = 1.081 m/s

max(dc3dt) = 1.081 m/s



Tabla XXl. Velocidades máximas de los cilindros hidráulicos

0

0

0

0

1

2

a

4

5

o

7

M
m

0,510

0,510

0,510

0,380

0,420

0,420

0,325

0

30

-30

0

22

-22

x

m

0,921

0,921

0,921

1,038

1,01 1

1,01 1

0,563

AX

m

o,271

o,271

0,271

O,38B

0,361

0,361

-0,087

ACr

m

0,373

0,373

0,373

o,571

0,503

0,503

0,000

ACz

m

0,373

0,137

0,614

0,089

0,003

0,359

ACr

m

0,373

0,614

o,137

0,089

0,359

0,003

ro{

"/s

0

60

-60

0

60

-60

d)ddt

m/s

0

0

0

-1 ,1 05

-0,948

-0,948

-o,175

Vcr

m/s

0

n

0

0,496

0,603

0,603

Vcz

m/s

0

-0,405

0,448

-0,268

-0,533

0,1 33

Vc¡

m/s

U

o,448

-0,405

-0,268

0,133

-0,533

ó r¡0

"/s

0

0

0

60

60

60

Condic ión

I 0,325

I

0

30

20

20

-30

-30

-30

0,460 0,460 0 -0,539 0,401 0,401
60

30 0,563 -0,087 0,000 0,186 0,739 60 -0,175 -0,539 -0,243 1,081
60

0,325 -30 0,563 -0,087 0,000 0,739 0,186
60

-60 -0,175 -0,539 1,081 -0,243
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5.4. Fuerzas de los cilindros
Las fuer¿as máximas que soportan los cilindros son obtenidas de un

análisis estático del mecanismo asumiendo que los cilindros hidráulicos,

son los únicos apoyos que tiene la estructura base, entonces la fuer¿a

se aplicará sobre los tres cilindros hidráulicos, como se indica en la

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

W Panel lateral VÉ¡lla
.t

lateral

1
I

Rc:,

t Rcr

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

apoyos.

Las fuezas aplicadas sobre la estructura base, son las mismas

analizadas en el capítulo 3 de estructuras, pero no se consideran pesos

distribuidos de la cápsula, sino el peso total de la épsula que se ha

asum¡do localizado en el centro de la viga principal. En la figura 5 21, se

presenta un diagrama del mecanismo con las fuezas que se aplican

sobre los cilindros.

W con8o¡e do
ifrstrurncfltos i

[-"

t
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1600

Figura 5.1 9 Diagrama de fuezas sobre estructura base.

Peso de la consola y pedales

Peso del piloto y equipo

Peso de paneles de control laterales

Peso de la silla

Peso de la cápsula

Peso de la estructura

X

Wr

Wz

W¡

W¿

Wcáp

W61

Los valores de las fuerzas son las s¡gu¡ente:

Wr = 18 14 kg x 9.8 m/s2 = 177 77 N

Wz = (127.OO+20 41) x 9 B m/s2 = 1444.62N

W¡ = 13.61 k9 x 9.8 m/s2 = 133.38 N

W¡ =13.61 k9 x 9 B m/s2 = 133.38 N

El peso total de la cápsula es la suma del peso de la compuerta más el

peso del cuerpo,

W c¿purl" = W compuert * W cwrpo

= 88.86 N + 553 88 N

W c¿p = 642.74 N

El peso de la estructura es asumido aplicado en el centro y es,

W es = 256.76 N

Wr+Wcápsula

800

1000

1 450

50

Rcz
Rc¡Rcr

1 300



159

En estado horizontal y estático la sumatoria de fueaas en Y igual a cero

y la suma de momentos en la reacción A, también es ¡gual a cero, de

esta forma obtenemos las reacciones estáticas del sistema:

t+ fr¡=o
Rc, + Rc. + Rc.. -W, -W, - W. -Wo -W*p*t"-W*^.,,, =O Ec.5.30

Por simetria,

Rc2 = ¡".

Reemplazando los valores de los pesos en la ecuación 5.24:

llc, + 2 x Rc. - l'17 .77 - | 444.62 - I 33 38 - I 33 .38 - 642.7 4 - 256.7 6 = 0

Rc, +2x Rc. = 2788.65

Despejando Rc1.

Ec 5.31

Ci[ndro 2

Figura 5.20 Vista superior de distancias de entre fuerzas sobre la

estructura base

C¡l¡ndro 3
Rc:

\4fu*

\^á
Panel de control

Cilindro 1

Rcz

]¡tn=-R", +r?88ó¡

I

Rcr \^/.

o I
¡

I
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Para el cálculo del momento se observa en la Figura 5.20, una vista

superior, que perm¡te determinar la distancia entre los cilindros 1 al 2 y

3, y del c¡l¡ndro 1 al centro de gravedad asumido del panel de control,

donde se aplica el peso del mismo.

+) zMt.t-O
0 05 {14 . O.65tl4/. +l 0ll " W. *0 65, W,"p -O b5, W",,^_, * I 30. W) - __

tsC
1.O64 x2x Rc. =0

5.32

Reemplazando los valores de los pesos,

O.05 xl'77.77 +0.65 x1444.62 + I 03 I x 133.38 + 0 65 x642.74 +

O.65 x 256 76 + l.3xli3.38-1064x2xllc" =0

2 128x (lc. = 1 843.475 Ec. 5 33

Resolviendo el s¡stema de ecuaciones formado por Ec. 5.25 y 5.27,las

rearciones en los apoyos son.

Rc1 =

Rc2 =

Rc¡ -

1056 06 N

866.30 N

866 30 N

5.5. Cálculo de los cilindros hidráulicos
El sistema hidráulico será el que le perm¡tirá dar los mov¡mientos al

simulador de vuelo. Las acciones del conjunto de los tres cil¡ndros

hidráulicos serán responsables de la concordancia de las respuestas

del mecanismo. Siendo los que dan la fuerza para el mov¡m¡ento de la

épsula. Por ello se asume que los cilindros hidráulicos son los únicos

apoyos que tiene la estructura base.
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Figura 5.21 Cilindro hidráulico

Los crlindros hidráulicos son de doble efecto de vástago simple. De

acuerdo a los movimientos de los cilindros hidráulicos. el montaje

necesario para el cilindro es una fijación de tipo art¡culada en el extremo

y para el vástago será de tipo lengueta para conexiones con pasador,

debido a que admiten cierto grado de desalineación sin desgaste nr

esfuerzos laterales excesivos en el cilindro.

Es importante ¡nd¡car que estos cilindros hidráulicos deben se operados

con válvulas de t¡po proporcional, porque debe ser controlado su

desplazamiento. Las carreras de los cilindros están en función de las

ecuaciones del mec€nismo (Ec. 5.12, 5. 1 4, 5. 18).

Para el c'álculo de los cilindros hidráulicos se tomará la tuerza máxima

de cada cilindro. Y solo se analizarán dos cilindros hidráulicos. el

cilindro 1 y el 2, debido a que el cilindro 3 por simetrÍa soporta el mismo

rango de fuezas que el cilindro 2.

Cilindro hidráulico 1

El cilindro hidráulica 1, se encuentra acciona al conjunto de

barras a, las carreras calculada anleriormente, es desde el eje de

rotación de las barras a, al extremo inferior del cilindro hidráulico

1; esta distancia es 504.97 mm. La d¡stanc¡a real entre los ejes

del cilindro 1 en reposo, es de 412.15 mm. En la Figura 5.22 se

L* a
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presentan las dimensiones y dirección del cilindro '1 , cuando se

encuentra en reposo

285 66

.a
v

¡

¡t6'

C'¡q
t-
o)
C\¡

N
))

Figura 5.22 Cilindro hidráulico # 1

La carrera máxima del cilindro es obtenida de la Tabla XX con los

máximos valores de ACr, analizados para cada condic¡ón. A este

valor se le resta la diferenc¡a de la distancia entre el eje de

conexión del cilindro a las barras A, del eje de las misma barra

Entonces, ACr r,""u = ACr - 95.82

De acuerdo al cálculo para obtener una velocidad de 60./s en el

simulador, de la sección anterior se est¡mó una velocidad

máxima de 603 mm/s; sin embargo se aplica un factor de 15,

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

La fuerza de inercia que el cilindro debe ser capaz de vencer

para levantar la úpsula, es obtenida del cálculo estático de las

fuezas del mecanismo. Sin embargo esta fuerza estática, es

veñ¡cal y no se aplica en la dirección normal al cilindro, que es la

de interés para el cálculo del mismo.

I
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La fueza que actúa normal al cilindro hidráulico es considerada

la componente de la fueza veñical de reacción calculada en la

sección anterior. En reposo, el ángulo 0 es 46'

Rct

R C¡

frc,

Figura 5.23 Componentes de la fueza sobre el cilindro

Rcl, = Pr, 'Cos B ,.,

Rcn., = ¡¡¿, . Sen B.

Cuando se encuentra en reposo el ángulo es de 46", la fueza

normal es,

Rcn, = ¡ 956.66 . Sen 46" = 759.67 N

Cuando se encuentra en máxima altura, a un ángulo de 84.23" y

la iuerza normal es,

Rcz, = ¡656,66 . Sen84.23o

Rcnl = 1959.71 *

DATOS

Los datos necesarios para el cálculo del cilindro son los

sigu¡entes:

Car¡era máxima del cilindro AC1na, = 0.571 m

Velocidad máxima de diseñoV.", = 900 mm/s para AC1 = 0.503m

Fuer¿a normal del cilindro Rcnl = 1956.7, ,
m= 107 22kg

Factor de seguridad n = 3.5

Otros datos que no son necesar¡os para el cÉlculos pero es

necesario indicar son los sigu¡entes:

Rcr

B
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Angulo máximo de elevación

Angulo mínimo de elevación (posición de reposo)

Longitud máxima del cilindro

Longitud mínima del cilindro (posición de reposo)

8r'.23

46"

0.980 m

0.409m

FUERZA EOUIVALENTE (28\

Las fuer¿as aplicadas al cilindro se clasifican en dos, la tuerza

estática que equivale a la reacción del mecanismo, y la ,Íuerza

dinámica necesaria para mover la úpsula, elevando la posición

del apoyo de la estructura base.

Sube
1

F Baja
I

F

F igura 5.24 Direcciones de las fuer¿as cuando sube y cuando

ba.¡a

Cuando el simulador sube, la fueza aplicada corresponde a la
fueza cinética menos la fueza estática, y cuando baja es la

suma de las dos fuerzas. En la figura 5.24, se observa un

diagrama que representa la dirección de las fue¡zas en las dos

condic¡ones: subiendo y bajando.

La fueza de diseño del cilindro es ¡gual a la tue¡za cinética para

mover la masa, más la nuez,a estática, que equivale al peso:

T=F+W Ec 5.34

donde,

T Fuer¿a de diseño

F Fuerza cinética

W Fueza de inercia
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El cilindro 1 deberá cargar una masa de m = 1O7 22 kg, para

levantar la cápsula, y a una velocidad de diseño de V = 0.9 mis

La fuerza c¡nética es calculada a part¡r de la energía cinética:

I

K = :107.22.0.9, = 43.42 N.m
2

Entonces, la fuerza cinética necesaria aplicable al cilindro para

mover la cápsula, con el apoyo para dicha velocidad tiene una

carrera del cilindro 
^C 

= 503 mm es.

Kli Ec 536

^('.- 4342Nmt' - =105.86 N
0 4lO nt

La fuerza estática es igual a la fueza que soporta en reposo, es

decrr, la reacción, Rcn1, calculado anteriormente,

W=105071 N

Sumando las dos fuezas se obtiene lo siguiente

r = F + tV = 105.86 + 1050.71

T= 1156 57 N

Asum¡endo un factor de seguridad de 3.5, entonces,

T=1156.57Nx3.5

Ta""ao = 4018.00 N

DIÁMETRO DE L CILINDRO (28)

Dado que la presión, P es igual a la fuetza, T aplicada sobre un

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

ecuación.

K=!m.v2 Ec.5.3s
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Ec 537

Debido a que las fuezas son pequeñas, se asume una presión

baja:

P = 40x105 N/m2 (40 bar)

4048 ¡r'

40x l0'y'y'/rzr

A=0001012m

El cilindro t¡ene un área circular por lo tanto el diámetro del

cilindro D, será igual a:

,l

AT
P

D= A Ec 5.3B
)T

.1

1) l0.12xl0'm

D = 35.90 mm

DIÁMETRo DEL VÁSTAGo DEL PISTÓN Qe)

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

extremos, el vástago del pistón actúa como una columna

sometida a compresión, por ello puede producirse pandeo. Por

esta razón, se diseña el d¡ámetro del vástago bajo la teoría de

estructura de Euler's que presenta la siguiente ecuación:

Ec 539
)T L

k
L.7

donde,

k carga de pandeo

E módulo de elasticidad

J Momento de inercia del área del vástago del pistón

L longitud equivalente (para doble pivoteo, es la longitud

entre las art¡culac¡ones)

t-!"
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- n.d4t=
Siendo. 64

y la fuer¿a, f igual a

f=L
4

donde,

¡ factor de seguridad, es 3.5

Entonces,

Ll
o &'1.''.f 'n

Ec 541
)T It

E = 20.58x1010 kg/m

L = 0.980 m

n =3.5

= T/9.8 = 413.06 kg

r 64.0980r-41306 35
Í 2 l x l0"'

d = 19.22 mm

Entonces las características del cilindro hidráulico 1 son las

siguientes:

D = 35.90 mm

d = 19.22 mm

P=40bar

^Cma. 
= 0.571 m

L=0980m
| = 0,409m

Ec 5.40

f

d
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Cilindro hidráulico 2

El cilindro hidráulica 2 y 3, soportan fuerzas iguales cuando solo

se varÍa el ángulo de inclinación. Y el comportamiento es igual,

pero inverso el uno del otro al variar el ángulo de balanceo, para

ciertas e¡ndiciones, como se puede comprobar en la Tabla XXl.

Por esta razón solo se analiza un cilindro hidráulico.

La distancia real entre los ejes del cilindro 2 en reposo, es de

504.97 mm. En la Figura 5.22 se presentan las dimensiones y

dirección del cilindro 2, cuando se encuentra en reposo.

350.28

46.
v

ú

' /,,

o,
C.¡

+(o

'rr' 
'. .I

Figura 5.25 Cilindro 2 ó 3

Para obtener una velocidad de 60"is en el simulador, en una

combinación de movimientos (cábeceo y balanceo), se estimó

una velocidad máxima de 1081 mm/s, sin embargo se aplica un

factor de 1.5, entonces se asume una velocidad de diseño de

1621 5 mm/s.

La fuerza que actúa normal al c¡l¡ndro hidráulico es considerada

la componente de la fuer¿a vertical de reacc¡ón calculada en la

secc¡ón anter¡or En reposo, el ángulo p es 46' y la fueza Rc2 es

866 30 N
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Rcr

Rcz

R LN

[3cr
B

Figura 5.26 Componentes de la fueaa sobre el cilindro

Cuando está en reposo, la componente normal es:

Rctt. = llc" . Sen p,."

/l¿2" = 866 30 , .\' r¡ 46' = 623. 164 N

Cuando se encuentra en máxima altura el ángulo, la componente

normal eS' R¿r¡. = 86ó 30 . 5'¿ n 84.23"

Rcn2= 661 9'' *

DATOS

Los datos necesarios para el cálculo del cilindro son los

sigu¡entes:

Carrera máxima del cilindro ACz.a, = 0.739 m

Velocidad máx¡ma de diseño V,a, = 1621.Smmis para

AC2= 9.739,

Fuer¿a normal del cilindro Rcnl = 661 9, ,
La fueza normal equivale a m = 87.95 kg

Factor de seguridad I = 3.5

Otros datos que no son necesar¡os para el cálculos pero es

necesario indicar son los siguientes:

Angulo máximo de elevación U.23'

Angulo mínimo de elevación (posición de reposo) 46'

Longitud máxima 1.244 m

Longitud mínima (posición de reposo) 0.505m
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FUERZA EQUIVALENTE (28)

Se aplicando la misma teoría del cálculo del cilindro 1. El cilindro

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

cápsula, y a una velocidad de diseño de V = 0.9 m/s

La fuer¿a cinética es calculada de la Ec. 5.35

r=f azes lró2ls)r =11562Nm
2

Entonces, la fuerza cinética necesaria aplicable al cilindro para

mover la cápsula, con el apoyo para dicha velocidad tiene una

carrera del cilindro AC = 0.739 mm dada por la Ec. 5.36,

,.'-ll562Nm =r56.46 N
0739 m

La fuerza estática es igual a la fuerza que soporta en reposo, es

decir, la reacción Rcna,

W = 861.91 N

La fueza equ¡valente de diseño del cilindro está dada por la Ec.

5U T -F +llt = 156.46 + 86'1.91

T= 1018.37 N

Asumiendo un factor de seguridad de 3 5, entonces,

T=101837Nx35
T¿a"ao= 3561'30 N

DIÁMETRO DEL CILINDRO (28)

El área es calculada de la Ec. 5.37

P = 40x105 N/m2 (40 bar)

A = 0.000891 m

3564 30 ¡/
/1 -- 40xl0'N /m'
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El cilindro trene un área circular por lo tanto el diámetro del

cilindro D, de la ecuación 5.38, será igual a

l) = 1.8.9r * lo o,
1t

D = 33.68 mm

DIÁMETRO DEL VÁSTAGO DEL PISTÓN 28)

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

también se debe considerar el pandeo, Entonces, es necesario

apl¡car la Ec. 5.41 donde,

E = 2.1x106 kg/cmz

L = 1.244 m

n =3.5

Ll

= 363 70

.t 64.I.t f 'tt
lt

Entonces.

do &.1 .2447 . 363.70. 3.5

¡r' .2.1*loto

d = 20.98 mm

Entonc€s las características de los cilindros hidráulicos 2 y 3 son

las s¡gu¡entes:

D = 33.68 mm

d = 20.98 mm

P=40bar

acn'e, - 0.739 m

L = 1.244 m

| = 0.505 m

f

t.,



CAPITULO 6

6. srMULAclór,¡ oel avlór.¡

La slmulación del avión se desarrolla en el programa lnTouch (34), de

esta forma se ¡ntegra los resultados obtenidos en los capÍtulos donde se

analizó la dinámica del avión y los desplazam¡entos del mecanismo.

lnTouch da una visión simple e lntegrada de los controles e
instrumentos del avión. La presentación visual de objetos adaptados

para el s¡mulador crea un ambiente de una vista a la cabina interna del

avión.

La simulación dinámica del avión se ejecuta desde Simulink (33), el cual

responde al programa de diagrama de control desarrollado en el

capítulo 2, para la dinámica longitud¡nal y láteral con variaciones del

elevador, alerón y timón de dirección.
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5.1. Descripción de la simulación del avión en el programa

lnTouch

El programa presenta los principales controles e ¡nstrumentos de

vuelo y del motor del avión. Se utiliza gráficos de lnTouch, los

cuales se modificaron para obtener imágenes srmilares a los

instrumentos y controles de vuelo del avión.

Con los datos del avión presentados en el capítulo 2, se programó

para que los instrumenlos de control simulen las condiciones de

operación normal del avión.

Además, insertando un gráfico de un avión se ha conf¡gurado para

que este simule los movimientos de cabeceo producidos por las

entradas del avión.

La programación se basa en la configuración 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.

6.2. ldentificación de variables de entradas y salidas

Las variables de entrada y salida del simulador son ún¡camente

manejadas y presentadas desde lnTouch.

Las entradas principales son posición del bastón, para variar el

elevador y el alerón, y pedales para variar el timón de dirección. y
las salidas principales son la posición del avión, el inclinómetro y el



horizonte artificial. Otras variables de salida del producto del

sistema dinámico son el velocímetro, y el altímetro.

En la figura 14 se presenta las ventanas de los instrumentos y

controles del avión, y en la figura 15 se observa la imagen del

avión simulando el cabeceo.

Las variables de entrada principales se ejecutan desde la

referencia 34 y son: activación de corrida del simulador, el bastón y

los pedales. Otras también visibles son activación del tren de

aterrizaje. Como se simula para una condición de vuelo, no se ha

incluido otras entradas adicionales.

Las salidas del programa son los instrumentos de vuelo, posición

del avión y condicrones del los cilindros hidráulrcos. Por razón de

que la simulación es para una condición de vuelo, las otras salidas

presentadas en el panel de instrumentos, como son. %N1. presión

y temperatura del aceite, lTT, cantidad y flujo de combustible, entre

otras; están programadas para representar los rangos de

operación normal.

Además se presenta una simulación de los desplazamientos de los

cilindros hidráulicos de acuerdo a los movimientos requeridos para

que el mecanismo tenga los mismos ángulos de rotación del avión.

La ventana correspondiente a esta simulación está en la figura 16.

Otras entradas y salidas internas del programa son las que son

necesarias para la conexión al programa Simulink.
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6.3. Programas de la s¡mulac¡ón de vuelo

La programac¡ón del simulador de vuelo, consiste básicamente en

el enlace de los software Simulink-lnTouch, ut¡l¡zando accesos

DDA, para la conexión de llamado y retorno de variables entre

dichos software, y configuradas como entradas y salidas reales.

Las entradas iniciales que ingresan a lnTouch por el piloto, son.

bastón_lat (lateral), bastón_up (vertical), y pedales, las cuales

están configuradas como "memoria real", debido a que se utilizan

internamente en lnTouch. A estas se les aplica una función lineal

que relaciona los valores de movimiento del bastón a deflexiones

de elevador y alerón (3) y son las siguientes

Aleron= Baston _lat x 57.3

lilevador = -l .5304 x Raston _up -1.654

Timon= Pedalesx2l.3

Ec 61

Ec 62

Ec. 6.3

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

la simulación de las ecuaciones de movimiento del avión.

Desde Matlab se llama a una función nombrada "conexion", la cual

permite a Simulink, tener la amplitud de las funciones de

transferenc¡a de entrada para el sistema de dinámica longitudinal y

lateral realizado en el capítulo 2. Es entonces, cuando se produce

la simulación de dichas funciones de transferencia en simulink.

entregando los valores de las variables graficadas desde la figura

2.7 a la 2.10, que corresponden a dinámica longitudinal y figuras

213 a 2.18, de la dinámica lateral. Estas variables (velocidad,
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ángulo de ataque, ángulo de cabeceo, velocidad angular de

cabeceo, ángulo de banqueo, ángulo de guiñada y ángulo de

derrape) son enviadas por la función "c¡nexión' a lnTouch,

Por último, lnTouch toma estas variables configuradas como

'entrada/salida real", y las convierte con funciones lineales a

variables de "memoria real", para presentarlas en forma gráfica en

los instrumenlos de vuelo del avión. Los instrumentos de vuelo

están representados por gráficos de medidores y que indican los

valores de las salidas del sistema como son: velocidad, ángulo de

cabeceo, ángulo de banqueo, etc.

Además, los valores de las variables de posición del avión son

ingresadas a las ecuaciones del mecan¡smo estudiadas en el

capítulo 5, para obtener los desplazamientos de los cil¡ndros

hidráulicos (cilindrol , cilindro2, cilindro3). Estas variables

configuradas como "memoria real", son representadas numérica y

gráficamente en una ventana destinada paru la simulación del

mecanismo, con gráficos de cilindros hidráulicos.

6.4. Pantallas del simulador

Las pantallas del simulador se encuentran conectadas entre sí

med¡ante botones de acceso entre ellas. La ventana de

presentación del programa, denominada "Simulador de vuelo", se

encuentra en la f¡gura 6. 1 .
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TESIS DE GRADO
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Figura 6.1 . Ventana de presentac¡ón del programa .Simulador de

vuelo"

La ubicación y tamaño de las ventanas permite que la ventana de

los controles de vuelo sea siempre visible durante la simulación. En

la figura 6.2 se presentan las ventanas de "panel de ¡nstrumentos,,

y de "Controles del avión". Los gráficos utilizados en el panel de

instrumentos son medidores ajustados a los requerimientos de la
simulación del avión; sin embargo no se han incluido todos los

instrumentos que tiene el avión seleccionado, T-34C.

Los controles de vuelo utilizados son los principales. bastón y

pedales Adicionalmente, botones de encendido, el pC L, para

regular la potencia del motor, y activador del tren de aterrizaje.

I-*¡1" **r* _.l

L=.*ry]
, ¡¡¡¡¡ur.¡n I

¡,§fo,
@
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Figura 6.2. Ventanas de paneles de anstrumentos y control del s¡mulador

(16)

Para observar los movimientos del avión se incluye la ventana

"Simulación del avión". En dicha figura se puede apreciar el movimiento

de cabeceo del avión, en la figura 6.3 se observa el avión durante la
simulación de ascenso. La figura del avión rota de acuerdo a los

valores de ángulo de cabeceo.
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Figura 6.3. Ventana del avión simulando el ascenso ('16)

Con la variación de los ángulos de cabeceo, y banqueo el

mecanismo ajusta los cilindros hidráulicos con las ecuaciones de

carreras de los mismos para s¡mular dichos ángulos. En la figura

6.4 se presenta la ventana "Simulación del Mecanismo", la cual

contiene gráficos de cilindros que varía la longitud del pistón, que

también es indicado con valores. Además, se presenta con valores

los ángulos y posición del centro de rotación de Ia estructura base.

-.1s=- |

¡+-l

E
E m
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1

CONCLUSIONES Y

RECOMENDACIONES

Se ha realizado el diseño preliminar de un simulador de vuelo de un

avión para lo cual se utilizó como guía un modelo de instrucción básico

T-34C, el cual es muy utilizado en el aprendizaje y práctica de un piloto,

por lo tanto el análisis de trabajo es muy út¡l en este campo.

Debido a que la simulación completa de los movimientos del avión, para

todas las condiciones de vuelo es una labor muy elitensa y compleja;

porque los coeficientes de estabilidad son para cada avión y para cada

condición de vuelo, se ha desarrollado solamente la simulación para

una condición típica de vuelo.

Se ha analizado con más profundidad los desplazamientos del

mecanismo meúnico-hidráulico para la simulación de los movimientos

del avión, con el fin de delerm¡nar las ecuaciones necesarias para

producir la simulación física del avión

Se ha demostrado la factibilidad de realizar un diseño preliminar de un

simulador de vuelo con el uso de algunos software (CADRE, Matlab,

Simulink, Visual Nastran 4D, lnTouch), que permitreron comprobar,

2

3

4



controlar y visualizar los resultados de los análisis matemáticos

desarrollados en este trabajo.

Tomando cpmo base el trabajo realizado en esta tesis, se puede

completar el diseño en la parte eléctrica e hidráulica para poder

convertir las señales de salida del software lnTouch a los movimientos

reales con los c¡l¡ndros hidráulicos al simulador a través de un PLC.

En caso de construir el simulador de vuelo, se recomienda, ¡ncluir todas

las condiciones de vuelo del avión, para obtener una simulación

completa del s¡stema.

Se recomienda que se debería incluir diversas condiciones de

emergencia tales como, fallas de motor, mecanismos del avión, clima,

etc.; las cuales podrían ser ingresadas inicialmente por el instructor de

vuelo, sea desde otro computador conectado en red o desde el mismo

que realiza la simulación.

Además, se puede completar el diseño estructural, definiendo las

caracteristicas de todas las piezas del mecanismo, tanto las barras

como conexiones y construir un prototipo físico del simulador de vuelo.

6
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APÉNDICE A

AEROFORMA NACA 23012

Tabla A.1. Características geométricas

Max camber (2-2) 2

Max, Camber Pos, (1-5)

Th¡ckness (0-99)

# Points (10-1000)

X-Origen

Y-Origen

J

12

100

0

0

010

0,05
x.

000 +

.o o\*qos..
-o,os.

,19 0,29 0,3
.:.::>- 0 89 0.990

3. ..9Í.t ...t 19" 'p'6e "'q7e"

-0 10

Figura A.1 . Perfil de la aeroforma NACA 23012

Fuente:

CREDITS (c)DLR 1s96

Jens,Trapp@dlr,de Robert,Zores@dlr,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 S-Digit, and 16-Series Airfoils

1975, NASA TM X-3284

http://www, ts, go, dlr, de/-jens/applets/prof iles/NACAS, html



APENDICE C

COEFICIENTES DE SUSTENTACIÓN, ARRASTRE Y

TUOMENTO

,.VISUAL FOIL DEMO" de Hanlev lnnovation

El programa "Visual Foil", t¡ene aeroformas estandarizadas por NACA,

modeladas de acuerdo a sus características geométricas. La ventana de

este programa se observa en la figura C.1 .

rl" Ed yi:w c@da Aitsü uodb Ard E L sdvEf B6pqr QÉiru H+
It]t
LIrt

Savs
Oda

á
PrHÁ¡loa
fatlne

,G
Saád úr
Ai'loa

q
AdFSI
Fhs

?
ñh.
HEh

@
CIüED Aruls

of rüd

I Visualf od .Verslon 3 0 DE[{O EEIEI

Arlol 23Ol 2
ArEbdAttack=0
Eeyrplds Nunber = 8&fftro

g

0z mz 40",r
Lft Coeflirenl = 0.120
Otaq CodlÉ* = 0.005855
M¿xinrn Tlrckr¿ss ='12.0 %c
Maxinum C¿nbe¡ . 1,82c

23012 Distribution

a 5 taqnatbn Po¡ri
a Transition Poml
a Sep.¡aar]ñ Port

ÉEZ ffiz 1002

lnputs
Aifot ?3012
A¡de: 0

Fl¿o Dcfl.: 0 Deg
Flm Londr 18 Zc
8q' 8ümm

Results
Ul Co¿*f . : 0.'l 20
Mor¡rt CoCl.. {.043
Cm (c/4J: {.013

AnCa [É0] .1.8 Des.

C!ri. d Prcr.:36 Zc

Dr4 Ccff.: 0.ú565

Figura C.1 ventana del programa "Visual Foil Demo"

§l r.m, o.s:s



Consiste en un procesador de datos, que tiene como valores de entrada: el

número de Reynolds, cuerda, envergadura y ángulo de ataque y deflexión, y

presenta de resultados la ubicación del punto de estancamiento, transición y

separación de la capa límite y coeficientes de arrastre, sustentac¡ón y

momento de cabeceo.

En este caso la aeronave T-34C que tiene una forma alar NACA 23012. Y se

considera el número de Reynolds constante 8,8 x 1 06.

El uso de este programa permite obtener ecuaciones de los coeficientes

aerodinámicos, lo cual se realizo variando el ángulo de ataque desde 0 hasta

18 (Tabla C.2) y también variando el ángulo de deflexión de los flaps desde 0

hasta 30 (Tabla C.2)

Tabla C 1. Coeficientes aerodinámicos vs. ángulo de ataque

ú ct cd Cm
0
1

2
3
4
5
6
7
I
o

10
11

12
13
14
15
16
17
1B

o12
o 229
0 339
0.446
0 555
0 665
o 774
0.879
O-9BB
1 091
1.199
1,298
1 394
1.468
'1 554
1 609
1.683
1 718
1741

0.005855
0.005741
0 005668
0 005933
0 006055
0.006066
0 006391
0.006900
0.007490
0.008340
0.008919
0.010060
0.0'1 1465
o 014477
0.016066
o 018774
0.o21132
0.023497
0 028849

-0.043
-0,070
-0 098
-0.124
-0.152
-o.179
-o26
-0 233
-0 260
-0 285
-0.313
-0 337
-0.361
-0 379
-0 401
-0 414
-o 432
-o 441
-0 446



Tabla C 2 Coeficientes aerodinámicos vs deflexión de los flaps

6 CI Cd Cm
0
1

2
3
4
Á

6
7
8
I
10
11

12
13
14
15
16
17
18
19
20
21
2?
n.)

24
25
16
27
28
29
30

0.12
0 178
0 236
o 294
035

0.404
o 457
0.508
0.558
0.607
0 655
0 703
0 749
0.795
0.841
0.885
0.929
o 972
1.015
1 057
1 099
1.14
118

1.221
1 ?59

1.3
1 337
1.375
1 415
1.451
1 489

0.005855
0.005893
0 005902
0 005796
0.005955
0 006028
0 006171
0.006257
0 006334
0.00648

0.006615
0 006858
0 007001
o 007232
o oo7423
0.007563
0 007763
0 008224
0 00848
0.00869s
0 00892
o oo9222
0.00981 1

0.01 0168
0 010354
0.010508
0 01091 1

0 01 135
0 01 1765
o.012207
0 01268

-0 043
-0 069
-0 094
-o 12
-0145
-0168
-0.1 91
-0 214
^ 

al(

-0 256
-o 277
-0 298
-0.318
-0.337
-0.357
-0 375
-0.394
-o 412
-0 43
-0.447
-0 465
-0.482
-0 498
-0 515
-0.531
-o.547
-o 562
-0 578
-0.593
-0 608
-0 623

A continuación se presentan las figuras C.2, C.3 que corresponden a la curva

del Coeficiente de sustentación vs. el ángulo de ataque y deflexión de los

flaps respectivamente, Estas curvas se suman y se obtiene la ecuación que

relaciona al coeficiente de sustentac¡ón con las variables nombradas. De la

misma forma se presentan las curyas para el coef¡ciente de arrastre (C.4 y

C.5) y el de momento (C.6 y C 7)



El programa Visual Foil, también presenta gráficos de las variaciones de

coeficiente de ataque con el de sustentación (Figura C.2), y estos dos con el

ángulo de ataque (Figura C.3).

Lft/Dras Po¡.r

ñfoil Flap Re
23012 []8.01 8.80e+6

0.0
.1.6 .1.2 .0.8 .0.4 0.0 0.1 0.8 1 .2 1.6 2.O 2.4

Lift Cocllici"r{

FIGURA C.1. Coeficiente de arrastre vs. Coeficiente de sustentación

CUCm vs A0A
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FIGURA C.2. Coeficiente de sustentación y arrastre vs Ángulos de ataque
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FIGURA C.3. Coeficiente de sustentación vs. ángulo de ataque
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FIGURA C.4. Coeficiente de sustentación vs. deflección de los flaps
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FIGURA C.5. Coeficiente de arrastre vs. ángulo de ataque
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FIGURA C.6. Coeficiente de arrastre vs. deflexiÓn de los flaps
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FIGURA C.8. Coeficiente de momento vs. deflexión de los flaps
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Arre estandar

APÉNDICE B
TABLA 8.1. ALTITUD ESTANDAR

n¡vel del mar

P = 29 92'l pulg. de Hg = 101320,733 Pa T = 15 "C
po= 0.0023769 slusJpies3 = 0,11'1364 kq/m3 w=0,07648 lb/pies3 =1,225 kgin
1" de Hg = 3386,39 Pa
A"- 1117 p¡evseg (ffi1,7 nudos=3{0,4 m/s) (A) o = rr'rx)

Esta tabla es basada en Atmósfera estandar para NACA TN No. 3182

Alt il ud
faae de

densidád
femperatura

Velocidad del
son¡do

Presión
VrGcosidad

cinétrca

dpPies 'C Razón Nudos pulg. de Hg

0
ltm
2000
30@
40m

1.0m
0 97't 1

0 9428
0 9151
0 88A1

m
015
030
045
061

15 0
13.0
1't.0
s0
71

590

51 I
443
117

'I 0()0
o997
0 993
0 990
0 986

661 7
659 5
657 2
654 I
652.6

29 92
28 86
27 82
26 A2

258Á

1.0000
0 9644
0 9294
0 &s62
0 m37

6380

5m
60@
70m

90m

0.8617
0 8350
0 8107
0 7860
0.7620

1 07?
't @1
't 111
1 128
1 146

5r
3f
1t
-o8
-28

412
376
340
305
269

0.943
0 s7s
0 976
o 972
0 969

650.3
647.9
645 6
643 3
&ro I

249
23 S8
23.É
22 23
21 3§)

o 4320
0.8014
o.7716
o 712A
0 7144

5640

10000
1 1000
12000
13000
140@

0.ñ45
0.7156
o.6932
o6713
0 &5m

1 161

1 182
1201
1 221
1 240

-4.8
6.8
€8

,10.8
-127

19.8
16 2
12 6
9r

0 s65
0 961
0 958
0.954
0 +51

6346
636 2
633 I
631 5
629 1

20 58
19 79
19 03
18 29
17.8

o ú77
0 6614
0 6360
0 6113
0 5875

49gO

15m
160m
r 7000
18CCO

19000

o 6292
o 60s
0 5893
0.5609
0 551 1

1261
1 242
1 303
1 325
1 347

-14 7
-16 7
-18 7

-20 7

55
20
-'t 6

€8

0 947
0 943
094

0 936
0 933

626 7
624 3
621 I
619 4
6't7 0

16.89

15 57
14.94
1A.34

0 5643
0.5420
0 5203
0 4994
0 4791

4370

2offi
21m
22ffi
230@
24ffi

0.5328
0 5150
0 4976
0 4ao7
o 4642

1.370
1.39r
t 418
1 442
1 ,168

-24 6
-26 6
-28 6
-30 6

-123
-15.9
-1S.5

-23
-26 6

0 929
0.925
0.921
0.9'18
0 9'r4

614 6
612.1
609.6
ú72
@47

13 75
13.18
12.64
12.11
11.6

0 4595
0 ,1406

0 4223
0.4046
0 3876

3430

25m
26m
27@
28m
29m

0 ¡¡al
0 43?5
0 4173
0 10?5
0.3881

t 49¿

1 548
1.576
1.605

-34 5

-38 5
-40 5

-30 1

373
-40 I
444

o 910
0 906
o 903
0 899
0.895

6D2 2
59S 7

557 2
594 6

1111
10 63
10 17
9 725
9.n7

0 3711
o 3552
0 3398
0 3250
0.3107

3320

3(rcúo
31m
320m
33ffi
34m

0 3741
0 3605
0 3473
0 3r5
0 3220

'1.635

1.665
1.697
1.729
1 762

-14 4
-46 4
-4{t 4
-50 4
-52 4

-44.0
-51 6
-55 r
-58 7

0.891
o.8a7
o.843
0 879
o.476

589 6
*7

584 4
58f 9
579 3

8.845
8.444
8.106
7 737

o2s70
o.2a37
0 27@
0.25€6
o 2467

2A7A

35m
36000
370@
3am
390@

0 3@9
0 2s81
0 2844
o 2710
0.2543

1 796

1 875
1921
1.968

-543

-56 5
-56.5

€94
€37
697
697

o 472
0.868
0.867
0.867
0.867

576 7

574
573I
573 8
573 8

704l
6.712

6.097
5.811

0 2353
o 2243
0.2134
0.2034
0.1s42

24ú

{{cm
41mO
42ffi
430@
4¡O@

0 2462
o 2316
0 2236
0 2131
0 2031

2.016
2.065
2115
2 166
? 219

-56 5
-56 5
,56 5
-56.5
-56.5

s7
{97
697
69.7
€9.7

o.867
0 867
o 857
0.867
0.867

573 8
573 8
573 I
573.8
573.A

5.s38
5 278
s03
4.794
4 569

01851
0 1 764
o 1641
0.1602
o.1527

1950

45000
46000
47000
4AOO
4mo

936
845
758
676
597

1

1

1

0
0
0
0
0

2.273
2 328
2.345
2.443
2.fi2

-56 5
-56 5
,56.5

"56.5
-56.5

-69.7
697
s.7
697
697

0 867
o 867
o.467
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573 8
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4 355
4 15'l
3.956
37?
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0.1¡155
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0.126ó
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1540

smoo
51m0
52000
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54000
55ün
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01451
0 1343
0 r3't8
0 1256
o 1197
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-56.5
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s7
s7
s97
s9.7
€7
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0 867
oú7
0 867
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FIGURA 8.1. DENSIDAD VS. ALTITUD
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APÉNDICE D

FUNCIONES DE TRANSFERENCIA

MATLAB

Archivo: Funciones de transferencia.m

teta_elev=-1 31*conv([1 016],[1 0.3]);

"'1"_"¡sy=(-0 
01785)-conv([1 77 791,11 0 0063 0 0057]);

u_elev=(-0.000506)-conv([1 €8.8],[1 0.6]);

den_elev=conv(l1 0 00466 0 0053j,[1 0 806 1.31 1]);

beta_rud=0. 0364"conv([ 1 -0.0 1 ],conv( [1 2 06], t1 37 7 5l)),

fi_rud=O 485"conv([1 1.53],[1 -2.73]);

yaw_rud=-1.38'conv([1 2.071,[1 0.05 0 066]);

den_rud=conv(l1 0 38 1 B13],conv([1 2.09],[1 -0.004]));

denyaw_rud=conv(conv([1 0],[1 0 38 1.813]),conv([1 2.09],[1 -0 00al));

Íi_aler=22111 0.4 1 .671;

yaw_aler={,171-conv([1 -'1 14],conv([1 9.29],[1 1.45]));

beta_aler=O.'171'conv([1 18.751,[1 0 15]);

denyaw_aler=conv(conv([1 0],[1 0 38 1 813]),conv([1 2 09],[1 -0 004]));

den_aler=conv(l1 0 38 1 813],conv([1 2 09],[1 -0 004]));

Aplicando la función tf2ss, se obtienen el sistema de ecuaciones

diferenciales.

Iae, be, ce,de]=tf2ss(teta_elev, den_elev);

[aa, ba, ca, da]=tf2ss(alfa_elev, den_elev);

[au, bu, cu,du]=tf2ss(u-elev,den-elev);

Iabr, bbr, cbr, dbr]=tf2ss(beta_rud, den_rud);

[afr, bfr, cfr,df r]=tf2ss(fi_rud, den_rud);

Iayr, byr, cyr, dyr]=tf2ss(yaw_rud, den_rud),



lafa, bfa. cfa, dfal=tf2ss(f i_a ler, den_aler)

[aya, bya, cya,dya]=tf2ss(yaw_aler,den_aler),

Iaba, bba,cba,dba]=tf2.t,0","_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)

¡mpulse( u_elev, den_elev)

Para el timón de dirección:

f igure(2); step( beta_rud, den_rud) ; hold;

step(f¡_rud,den_rud)

step(yaw_rud, denyaw_rud)

Para el alerón:

f igure(3); step(fi_aler,den_aler), hold

step(yaw_aler,denyaw_aler)

step(beta_aler,den_aler)
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1 (1)
119 conc¡i6n piso-boros A

J (1)18 Conr¡i6n piso-ciliñdro
2 (1)17 Cóncri6n piro-borro6 B
1 (1)t6 Cilindro 1

l (1)15 Concxi6n borm-cilindro 1

1 114 Cilind.o 2
(1)13 Coñiuñto dG borrot A

12 Arliculoci6ñ d. boños A
111 Articuloción d6l ciliñdro 2

110 Ciliñdro J
1 (1)I Articulocióñ dcl cilindro 3
1 18 Coñjuñto dG b.rror B

Articuloci6n do borrot I 1 ( 1I
l 16 Concxi6ñ bor6-borro! A
2 (1)5 Con.ri6n bosá-cilindror
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APÉNDICE F

TUBERíA CUADRADA HUECA

Fuente: Maquinas prontuario Técnrcas, máquinas herramientas, N. Larburu

Pag 198. Wx =Z(lic)
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APÉNDICE G

SIMULACIÓN DEL MECANISMO

Con la Referencia2T, se simula los movimientos del mecanismo, para ello se

convirtió las gráficos 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 Referencia2T, 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

rotación.

r I Er¡ Edt yár ¡Dit vrldC fFFd IÍ¡r Uird€ú tl.h )Ar!
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Figura F.1. Ventana del programa Visual Nastran Desktop con el archivo de

simulación de mecanismo.
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En la Figura F.2, se encuentra la ventana de la Referencia 27, durante la

simulación del mecanismo. Presenta además las gráficas de posición (X,Y,Z)

y dirección (Rx, Ry) del centro de gravedad de la estructura base
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Figura F.2. Simulación de los movimientos del mecanismo
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MONOPLANOS. Los aviones que tienen un solo plano o ala

SEMIMONOCOQUE es liviano y fuerte porque cons¡ste de una coraza, vigas

transversales y cuerdas que comparten los esfuerzo y puede ser reparado

fácilmente en caso de daño.

CANTILEVER, una viga frontal y una trasera reforzada ¡nternamente

mediante elementos estructurales.

FLAPS RANURADOS, se encuentran montados sobre bisagras sencillas,

con el borde de sal¡da 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 superf¡c¡e superior del flap.

ÁruOUlO DE LA PALA, es el ángulo entre el plano de rotación y de la hélice

y cuerda de la pala

ÁtlCUl-O DE INCIDENCIA, es el ángulo entre la cuerda geométrica de un

perfil alar y el eje longitudinal del avión.

ALERONES, Superficies de control móviles, situadas por lo general cerca

del extremo del ala, que controlan el movimiento de balanceo de un avión. El

piloto curva los alorones moviendo la palanca de mandos hacia la izquierda o

hacia la derecha. Los alerones se mueven simultáneamente en direcciones

opuestas. La palabra de origen latino y signif¡ca 'ala pequeña".

TERMINOLOGíA



ALTITUD CRíTICA, La altitud máxima a la cual la máquina produce el torque

o la potencia nominal que al nivel del mar.

ALTITUD DE DENSIDAD, es una altitud de presión corregida por

temperatura.

CENTRO AERODINÁMICO, el momento de las fuerzas del aire se

especifican con respecto al centro aerodinámico (a.c.). Este punto se

encuentra aproximadamente en la cuarta parte de la cuerda hacia atrás del

borde de ataque del perfil. Es el punto con respecto al cual el momento de

las fuezas de aire permanece constante cuando se cambia el ángulo de

ataque. Los coeficientes de momento son constantes.

CENTRO DE PRESIÓN, es el punto de la cuerda de de una sección alar

¡ntercepta la línea de acción de la resultante de las fuezas aerodinámicas y

alrededor de la cual hay un balance de presiones.

CUERDA AERODINAMICA MEDIA, tazada por el baricentro de la planta

alar.

CUERDA DE PUNTA. medida en la punta Centro de presión

CUERDA DE RAIZ, es la cuerda en la línea de crujía del ala. Cr

ENVERGADURA ALAR, medida de una punta a otra

ENTRADA EN PERDIDA, pérdida repenlina de la sustentación provocada

por una interrupción del flujo uniforme normal del aire sobre la superficie

super¡or del ala



PERFIL DE ALA, un dispositivo que interactúa con una corriente de aire para

generar suslentación o empuje y tracción.

RAZÓN DE ASPECTO, la razón de la envergadura al cuadrado sobre el área

total de la superficie alar.

RAZÓN DE PLANEO, la relación de la distancia horizontal y viajada para la

distancia vertical descendida en un planeo.

TECHO ABSOLUTO, máxima altura sobre el nivel del mar a una atmósfera

estándar en la cual un avión bajo condiciones específicas de operación

puede manlener vuelo horizontal

TECHO DE SERVICIO, Se define como la altura que produce una razón de

as@nso de 100 p¡es/m¡n.

VUELO COORDINADO, vuelo en el que las fuezas horizontales y verticales

que actúan sobre el avión están en equ¡l¡brio, en especial durante los vira.ies.
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