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Prefacio

Durante los dfas 3, 4y 5 de Diciembre de 2008, en la Facultad de Ingenierfa de la
Universidad Nacional de La Plata se lleva a cabo el PRIMER CONGRESO
ARGENTINO DE INGENIERIAAERONAUTICA, CAIA 1.

La presente publicacién incluye los trabajos aprobados para su presentacién en
el CAIA 1. Este congreso est4 enfocado en temas de Investigacion y Desarrollo
aeronéuticos llevados a cabo por distintos investigadores y grupos de trabajo de
nuestro paisy el exterior.

El desarrollo de la Industria Aerondutica en Argentina ha sido particularmente
sensible a las crisis y sucesivos cambios politicos y econémicos del siglo pasado.
Sin embargo la investigacion y los desarrollos en temas aeronéuticos se
mantuvieron con mayores 0 menores recursos. Hoy existe un nimero creciente
de investigadores dedicados a estos temas. Las entidades organizadoras
procuran promover la cooperaciény el trabajo en comun entre elios.

Los objetivos del CAIA 1 son:

Promover y facilitar la integracion, cooperacion e intercambio de ideas
entre investigadores e ingenieros en las distintas areas de la ingenierfa
Aerondutica.

Contribuir a la difusién de las actividades de Investigacion y Desarrollo
enIngenieria Aerondutica en Argentinay el mundo.

En las dreas de ingenierfa se viene dando en los Ultimos afios un acercamiento
paulatino al sistema cientifico nacional, en ambas direcciones: por un lado son
cada vez més los ingenieros que se integran al sistema cientifico y plasman sus
innovaciones, investigaciones y desarrollos no sélo en productos o
metodologias transferidas a la industria, sino también en publicaciones
cientificas relacionadas con esos resultados; por otro lado, el sistema cientifico
nacional incorpora cada vez més investigadores en ciencias aplicadas, entre los
cuales figura un namero creciente de ingenieros de distintas especialidades.
Esperamos que este Congreso contribuya a incrementar las cada vez mas
numerosas actividades de 1&D en Ingenieria Aerondutica, a motivar a quienes
trabajan en esta area a sistematizar sus resultados de forma cientifica y no sélo
en la obtencién de una solucién particular a un problema puntual, y a atraer a
jovenes estudiantes y graduados al campo de la investigacién en Ingenieria
Aerondutica.

Las &reastemaéticas que fueronincluidas son:

1) Aeropuertos, Mantenimiento, Navegacién, Operaciones y
Meteorologia Aeronéutica

2) Aerodindmica

3) Estructuras, Materialesy Mecénica

4) Propulsion

5) Control, Avibnica, Sistemas del avion

Esperamos:
- Que este Congreso sea el inicio de una serie de reuniones periédicas en fa

especialidad gue amplie paulatinamente su alcance alos paises limitrofes y toda
laregion latinoamericana.



Patrocinantes

Lograr un mayor conocimiento e integracién entre los investigadores
argentinos y asistentes extranjeros dedicados a temas de 1&D aeronauticos,
como asi también la difusion de nuestros resultados en un &mbito nacional y
regional. En particular, entendemos que la realizacién de esta reunién serad muy
valiosa para jévenes investigadores y alumnos de postgrado de nuestras
Universidades, quienes normalmente no cuentan con recursos para financiar
viajes a congresos en el exterior. Esta serd una excelente oportunidad para
compartiry discutir sus resultados con colegas con més experiencia, establecer
redes de contactos y desarrollar posibilidades de trabajo en comn.

- Que esta publicacidn contribuya a la difusién y promocién de las actividades
de Ingenieria Aeronéutica en el pafs, y a despertar en la opinién piblica la
conciencia de que existen recursos humanos calificados para llevar a cabo
emprendimientos alargo plazo en desarrollos aeronauticos nacionales.

- Generar un aporte a la integracion de los investigadores nacionales al medio
productivo, por medio de la difusibn de la actividad cientifica y las
potencialiades de la actividad aerondutica. Se espera que el caracter
multidisciplinario e inductor de desarrolio de esta actividad contribuya a este
acercamiento.

Los organizadores agradecemos la participacién de todos los autores y
asistentes al Primer Congreso Argentino de Ingenieria Aeron4utica, CAIA 1

La Plata, Argentina, 3-5 de diciembre de 2008
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NAVEGACION INTEGRADA DE UN COHETE SUBORBITAL

J. Carrizo®, M. Espaﬁa"b ylJ.L Giribet*,
® Comision Nacional de Actividades Espaciales (CONAE), Argentina.
*Facultad de Ingenieria, Universidad de Buenos Aires, Argentina.
“Instituto Argentino de Matemética — CONICET, Argentina.
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RESUMEN

Partiendo de los datos almacenados durante un vuelo suborbital de un cohete sonda VS30 se analiza,
en modo post-procesado, el desemperio del sistema de navegacion integrada INS-GPS a bordo del
mismo. Si bien la saturacion del giréscopo axial durante el vuelo impidio parcialmente medir la
velocidad de espinado del vehiculo, dato crucial para el calculo de su actitud, gracias a que los
acelerometros estaban separados del eje de rotacion del vehiculo, estos registraron la aceleracion
centripeta. Con base en ésta informacion, el sistena de navegacion integrada aqui propuesto permite
estimar la actitud completa durante todo el periodo de tiempo bajo estudio. Se presentan las bases del
método y se analizan los resultados.

Palabras clave: Navegacion Integrada INS-GPS, cohete suborbital, saturacién de gir6scopos,
estimacion de actitud.

INTRODUCCION

Un sistema de navegacién inercial (INS) con instrumentos fijos al vehiculo (strapdown) incluye una
unidad de mediciones inercialés (UMI) y una computadora de navegacioén que integra en tiempo real
las ecuaciones de la cinematica (algoritmo INS) para determinar las variables de navegacién, o sea, la
posicion, velocidad y actitud instantaneas del vehiculoa una tasa s6lo limitada por la velocidad de
muestreo adoptada. Sin embargo, los errores en las condiciones iniciales, los de medicién y las
aproximaciones de la integracion, inducen errores en los pardmetros de navegacion crecientes con el
tiempo. Para compensar estos efectos, los sistemas de navegacion integrada fusionan la informacién
inercial con la provista por instrumentos exteroceptivos sobre posicion, velocidad, actitud, etc. Esto
permite acotar los errores de navegacion manteniendo una alta tasa de informacion.

En este trabajo se analiza el desempefio, en modo post-procesado, de un sistema de navegacién
integrada basado en el filtro de Kalman extendido (EKF). Los datos utilizados corresponden al vuelo
suborbital experimental de un cohete sonda VS30 a combustible solido de la Agencia Espacial
Brasilefia, lanzado el 16-12-2007, cuya carga util yojiva de contencién y recuperacién (2° etapa del

cohete) fueron disefiadas y construidas por la CONAE A partir de los datos de vuelo se sintetizan
trayectorias ideales y se simulan mediciones consigentes con la perfomance de los sensores a
bordo. Esto permite evaluar y validar, para este experimento, el desempeiio de los algoritmos
de navegacion integrada para las configuraciones instrumentales consideradas.

La carga util incluy6 un INS strapdown, desarrollado por la CONAE, un receptor GPS desarrollado
por la Facultad de Ingenieria de La Plata y otro GPS de la agencia espacial brasilefia. La UMI incluyé
una unidad comercial Motion Pack Systron Donner (SD) compuesta por 3 acelerometros y 3
giréscopos y un giréscopo interferométrico de fibra 6ptica (IFOG), desarrollado por el Centro de
Investigaciones Opticas de La Plata. Este ultimo, montado en la direccion axial del cohete, con un
rango de medici6n superior al de la SD, dada la previsién de que ésta saturaria durante el vuelo. Sin
embargo, modificaciones ulteriores en la trayectoria del cohete produjeron también la saturaci6én del
IFOG lo que priv6 al sisterna de navegacion de estainformacion durante una parte el vuelo. Dado que
la UMI estaba desplazada del eje de rotacion del cdiete los acelerémetros transversales registraron en

todo instante la aceleracién centripeta debida a la rotacién axial. Se demuestra que es posible
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compensar la falla del IFOG usando estas mediciones y se analiza la covarianza de los errores para las
configuraciones con y sin medicion acelerométrica de la velocidad angular.

NOTACION Y ECUACIONES CINEMATICAS

Consideramos las ternas de referencia (ver [1]): e: Terna terrestre solidaria a la Tierra con origenen el
centro del elipsoide de referencia WGS-84; i: Terna inercial con origen en el centro de la Tierra y
alineada con la terna “‘e” al inicio del vuelo; g: Terna geografica local (ENU con eje X hacia el Este, Y
hacia el Norte, Z perpendicular (saliente) al plano tangente local del elipsoide WGS-84;b: Terna fija
al cohete, con eje X en el eje del mismo. Se supondré una transformacién conocida e invariante entre
la tema b y la de la UMI:m. El superindice ¢ sobre un vector indica que éste estd referido a laterna
“c”. C? representa la matriz de cambio de base entre la terna ‘c” y la terna “d”. I e R™ es la
matriz identidad. w,_ es la velocidad angular de la terna “c” respecto de la terna “d”. 8(+) representa
el operador matricial del producto vectorial, tal que: axb=S8(@)-b y definido como:

a4 0 —dy a, (1)
S:R’ 5 R™ =s a; [{=] a, 0 -g
dy -d; @& o

Siendo R* y V* =d(R")/dt, respectivamente, la posicién y velocidad del vehiculo en terna terrestre,
las ecuaciones cineméticas de navegacidn en esa ter na se escriben segun ([2] vy [3]):

R‘=V* (2)
V* =Cif* - 28(2f,)V* +71°(R*) 3)
C} =CiS(w},) =CiS(a),) - S(Q},)C; (4)

Donde: wy =[wy, ay mz]r es la velocidad angular de la terna del vehiculo (b) respecto de la terna

inercial () en terna (b), medida por los giréscopos; f* =[fy fy S ]r es la fuerza especifica en
terna del vehiculo medida por los acelerémetros (las componentes X corresponden al acelerémetro y
giréscopo axiales y las Y-Z a los transversales); {17, =[ﬂ 0 ﬂ‘]r es la velocidad angular de la
Tierra en terna temrestre, cumpliéndose: Q=0 +o ), ; T‘(R‘}:g;{R‘)—Si(ﬂf,]R* es la

gravedad aparente en terna terrestre (gravitacion menos la aceleracion centripeta). En [4] puede
encontrarse una forma eficiente de calcular este tiltimo término.

NAVEGACION INTEGRADA

La Figura 1 muestra un esquema general de navegacion integrada [5] que fusiona las medidas m de
las magnitudes inerciales m con datos de sensores exteroceptivos, por ejemplo mediciones de posicion
GPS adquiridas en instantes #, . Se estiman las variables de navegacion agrupadas en el vectorx, los
pardmetros p; ¥ p. de los sensores inerciales y externos. Las estimaciones en el instante &, :
%, Py Y P, constituyen las condiciones iniciales para la integracion de las ecuaciones cinemiticas
con el algoritmo INS (similar al propuesto en [6]) hasta la proxima adquisicién de una medicién
externa ¥,,,. En #,,, se calcula la innovacién 8y(f,,;) como la diferencia entre esa medicion y su

estimacion ¥,,, =k, (i;,“ ,ﬁ“) calculada, mediante €l modelo de los sensores externos, en funcion
de la estimacidn a priori &;,, determinada por el algoritmo INS.
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ox
OF ket 2Yrn — Y =Hyy [56'] +E4q cong, =N(O,R,) (5)

Donde, H,,, es el Jacobiano de &, y &, un ruido de medicién supuesto con covarianza R, .

~ A Modelo de Tos| .
m | IMU m__ INS X | gsensores ‘
Pi x=f(x;p,M) exjermos
X
Ax(tk )’§A£ (tb) g Ape(tk)
»| Algoritmode g

Hardware  ¢=——p Software estimacion (FKE) 5y k

Cinem/Etica gg?gglrgg
»  del veh)icculo > )

Figura 1: Estructura del sistema de navegacidn integrada con fusién de datos

DATOS SINTETICOS PARA LA EVALUACION DEL SISTEMA DE NAVEGACION

Partiendo de los datos almacenados a bordo del vehiculo VS30 se sintetiza una trayectoria usando el
método propuesto en [7] (ver también [8]). Este método genera, independientemente de la dinamica
del vehiculo, soluciones explicitas del tiempo del sistema de ecuaciones diferenciales no lineales (2),
(3) y (4) (trayectorias consistentes) incluidas enel subespacio vectorial de las funciones B-Splines.La
consistencia con las ecuaciones cinematicas de lastrayectorias sintéticas es crucial para evitar errores
espurios en los datos que distorsionarian la evaluacion de la perfomance (ver [8]).

Los datos de partida para sintetizar las trayectorias fueron: a) la posicion del vehiculo en terna e

adquiridas por un GPS a bordo y transformados a la ternai mediante C!; b) mediciones de la
velocidad angular de la terna m respecto de la terna i en terna m provistas por los giréscopos. La
medicion de la velocidad angular axial fue sustituida por su valor simulado a partir de 1a saturacion del
girdéscopo axial.

La Figura 2 muestra curvas sintéticas de la posicion (expresada en latitud, longitud y aitura), de la
fuerza especifica axial y de la velocidad angular axial.

De los graficos de la fuerza especifica y de la velocidad angular axial se destacan las siguientes fases y
eventos del vuelo:

1< 20s: Cohete en reposo sobre la rampa. Los acelerometros miden la gravedad aparente en terna b.

¢t = 20s: Instante de lanzamiento del cohete.

20s <t < 40s: Vuelo propulsado. Aceleracioén maxima axial ~110m/s® a los 40s.

t 2 30s: Saturacién del giréscopo axial SD en aproximadamente 8.7 rad/s.

t > t,,~ 42s: Saturacion del giréscopo IFOG en aproximadamente 22.1 rad/s.

= 45s: Adquiere la velocidad angular axial méxima tedrica.

t 2 60s: Vuelo libre. El acelerometro axial mide un valor aproximadamente nulo.
= 74s: Inicio del “despinado”. Abrupta disminucién de la velocidad angular.
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x.m*- Evolucién de la posicidn sinlética s Fuerza especifica y velocidad anguiar adal sintélicas
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Figura 2: Magnitudes sintéticas de: posicion, fuerza especifica y velocidad angular axiales

Medidas sintéticas de la UMI desplazada del centro de gravedad del vehiculo
Las trayectorias sintéticas anteriores se obtuvieron considerando que la UMI estaba ubicada en el
centro de gravedad (CG) del vehiculo sobre su eje de rotacién. Este no fue el caso del VS30, donde

existia un brazo de palanca no nulo 1° entre el CG y la UMI. Los datos sintéticos de losacelerémetros
se generaron bajo las siguientes hipdtesis:

H1) CI =1,; H2) La UMI esté unida rigidamente al vehiculo por lo que I* =[I,,,l,,1, ] =cte; H3)
|y | >>|wy]|,|w;], situacién que se verifica al desarrollarse el espinado axial del cohete a partir del

primer segundo de vuelo; H4) o} >>|d,|, pues |@,|<1rad/s? en todo tiempo.

La velocidad lineal de la UMI rotando alrededor del eje de rotacién del vehiculo con un brazo de
palanca 1° a la velocidad angular o), =0 es:

vy =04 xI* = v, =Ci (o)< 1’) (6)
La fuerza especifica f provocada por mfb en ternas | y b se obtiene derivando (6):
)2, =€ (wd x1?) + €} (0}, xP) =C;5(af, )S(w} )P + s (af )1
12 =57 (o} )1 +5 (o} )1 ¢
Desarrollando la 2® de las (7) resulta:

fo =l roy =1 () + ) 4130507, Ly0opy ~ly (o5 +0p) 4y g, 10y, =y +od) +hwyy '+ o)
+ [y el Gyl —Gyly Gy "hr'"r]T

Por H3 y H4 la ecuacibn (B) se simplifica como:
£ =2[0,~wily,—wtl, 1" 9

La fuerza especifica total medida por los acelerémetros de la UMI seré entonces:
fp =1 +1] (10)
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Notar que la fuerza especifica f* que registraria la UMI ubicada en el CG del cohete es la funcién
forzante de la Ec (3).

MODELO DE LOS SENSORES

Sensores inerciales:
Las mediciones inerciales sintéticas agrupadas en € R’ y las magnitudes sintéticas m originales se
relacionan mediante el siguiente modelo, donde, segiin corresponda, @ =f, 6 @3, :

i=m+b, +&,; & =N(0,Q,5(1))
b, =1,; n, = N(0,N,5(1)) ()

b, eselsesgoy £, ,n, ruidos blancos centrados de densidad espectral de potencia (PSD) Q, y N, .

Como el giréscopo axial [FOG satura su medicién a partir de #,,= 42s la velocidad angular axial es
medida mediante las aceleraciones centrifugas regidradas por los acelerémetros transversales (Y,Z) al
mismo tiempo que dejan de usarse los datos provistos por el [FOG. De (9), (10) y el modelo (11) se
tiene para ¢ =%, (la componente Z surge de un célculo similar):

P I

By =¥ ;_Jﬁu Jr =brr =8y (12)
Iy

Donde f,, fu_, » by ¥ £,y son las componentes en la direccién del eje Y, res pectivamente, de la

fuerza especifica sintética original en el CG, la medicion sintitica de la fuerza especifica en la UMI
desplazada del CG, el sesgo acelerométrico y el ruido del acelerémetro. El signo surge de la
configuracion geométrica que es conocida a priori.

Los instrumentos inerciales fueron calibrados previamente en el Laboratorioc de ensayos de la
CONAE, pero se consideré una inestabilidad de sus parametros del orden del 10%. Los valores

utilizados para realizar la simulacién de los sensores resultan asi:
Acelerémetros: Q, =6.4.10"L,[m?/s*)/[Hz]; b, =[8.10% -8.10% -1.7.10°] [m/s?] (13)
Giréscopos: Q,, =10*L,[rad? /s?)/[Hz]; b, =[5.107 7107 13.10%]" [rad/s] (14)
Mediciones exteroceptivas:
Corresponden a las medidas de posicion provistas por el GPS cada segundo durante el vuelo. Se

simulan estas mediciones perturbando los valores sintéticos de posicion con un ruido de medicién
blanco de desvio 10m.

MODELO INCREMENTAL DE PROPAGACION DEL ERROR
El FKE [9] realiza la estimacién de las desviaciones: 5R* 2R* ~R*,§V* &V*-V* b, 2b_-b_,
8b, &b, -b r Yy 8C; éC;—é; (ver [1]). Para errores de actitud ¢° suficientemente pequefios se

tiene: 8C; f_xs(-:p')(];. Definiendo el vector de estado que agrupa los errores de las variables de
navegacion y perturbando las ecuaciones de navegacién (2), (3) y (4) resulta [1]:
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sre] [o I, 0 3R’ 0 ol .,
8x2| 8V’ =| 7y -28(9,) -S(ff-12)| 8V [+|CiM(w}.P?) C} [E:B}‘
L K 0 -s(a) [L* Lo 0 (15)
re s 0 00
2 ASx+B w”’}; M(h.1°)2| 2000 0 0
o, 200 0 0

Donde, vy &3y, /R’ es el Jacobiano de la gravedad aparente en termae respecto de la posicién y la
matriz M surge de (9). A la (15) se agregan los modelos incementales de los sensores inerciales y del
GPS [10]:

Para t =¢,,,de (12) el modelo del error en la componente X de & ?a es;

OF b,y +-t,, (16)

oy

1Y

Por lo tanto, los errores instrumentales se modelan como:

ey, =38b,, +E,; con Bwjp y =804 para t> 1,

By2y-§=[I, | 0,4)8x+E, cong, &R’ =N(0,100(m*]1,5())

Agregando al estado los pardametros de los sensores inerciales y reemplazando las dos primeras Ecs. de
(17) en la (15), ésta se reescribe:

X1 a3 rByo :' 3x 2«
8b_ [=|=-F=|l8b, |+ =4-=[I2C |24, |3b_ |+B,|2C (18)
. 010 011, | g . "
8b, y b, by

A partir de t=t,, en la Ec. (18) se sustituyen las submatrices B de A, y B, , respectivamente, por:

0 0 0 0 3¥/db,, 0] [0 0 0 0 3¥/3E,, 0
0100 0 0 0100 0 0

5 .pl0 010 0 o s _gl0010 0 0

470 0 0 1 0 ol *2%0 0 0 1 0 o| 19
0000 1 0 0000 1 0
0000 0 1] 0000 0 1]

AN'LISIS DE LOS RESULTADOS

1) Fusién de datos descartando las medidas saturadas de velocidad angular axial.
Este algoritmo realiza la navegacién descartando las mediciones de velocidad angular axial después de
la saturacion del IFOG. Algoritmicamente esto se logra asignando valores muy grandes a los

elementos (1,1) de las matrices N, y Q, del error del girscopo en (11) a partir de ., lo que hace que
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el EKF descarte estas medidas. La Figura 3 muestra la componente X en tema e de los errores
(diferencia entre valores estimados y sint@ticos) & posicién y velocidad y de actitud representada po
los Zngulos de Euler (ver [1]) entre las ternag y b junto a sus cotas de 2¢ de error.

Error de Posicitn y Velocidad Error de Actitud
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Figura 3: Algoritmo 1: Errores en posicion y velocidad en tema e, y en actitud (azul). Cotas de error (rojo)

Se advierte que la perdida del girdscopo axial a partirde ¢, produce una rapida divergencia del error y
la varianza prevista por el EKF, efecto que se traduce ademas en un aumento del error de velocidad y,
en menor medida gracias a la medicion directa de la posicién por el GPS, en el error de la posicion.

2) Fusién de datos con medicién acelerométrica de la velocidad angular axial.
La Figura 4 muestra los errores en posicion y velocidad en coordenadas terrestres y de actitud cuando
a partir ¢, se sustituye al IFOG por mediciones acelerométricas de la velocidad angular axial.
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Figura 4: Algoritmo 2: Errores en posicion y velocidad en tema e, y en actitud (azul). Cotas de error (rojo)

(=]

Previamente at,, ¢l comportamiento de los errores de actitud es similar en ambos algoritmos y esti
reflejado en la Figura 4.

Se advierte que el algoritmo 2 mantiene errores acotados (y pequezos) de la actitud del vehiculo
durante todo el tiempo. Se destaca la leve divergencia en la covarianza y en los errores de actitud a
partir de ¢, debidos al cambio de calidad de la medicién disponble. Al mismo tiempo se observa que
los errores de actitud no convergen a cero. Esto es consecuencia de que el sesgo de medida no es
observable con datos de posicién solamente. De hecho, simulaciones no presentadas aqui muestran
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que estos pardmetros de la Ec. (11) no convergieron a los valores utilizados en la simulacion ((13) y
(14)). En particular, los sesgos de los acelerometros transversales (ver Ec. (12)) explican el error en
yaw que muestra la Figura 4.

CONCLUSIONES Y PERSPECTIVAS

Se presenta un algoritmo de navegacion integrada en terna terrestre que fusiona datos de sensores
inerciales con posicién de GPS aplicado a un cohetesonda VS30 en vuelo suborbital. El algoritmo es
evaluado en sus dos versiones usando una trayectoria sintética obtenida a partir de los datos de vuelo
En determinado momento y debido al espinado del cohete, el giréscopo IFOG axial satura sus
mediciones, imposibilitando determinar la velocidad de rotacion del vehiculo. Esta limitante se traduce
en una divergencia de los errores de estimacién de la actitud y concordantemente de la covarianza
estimada por el EKF lo que se refleja a su vez en la calidad de la estimacién de la velocidad y aun de
la posicion.

El analisis de los datos de vuelo revel6 que los acelerémetros transversales registraban una aceleracién
centripeta proporcional a la velocidad de rotacion del cohete. Esto llevo a concluir que la UMI se
encontraba desplazada del eje de rotacion y que una vez estimado el brazo de palanca de la UMI
respecto del eje del cohete dichos acelerometros podrian proveer una medicion de la velocidad angular
axial alternativa a la del IFOG a partir de su saturacion La flexibilidad del esquema general de fusién
de datos propuesto para la navegacion integrada hizo posible utilizar este hecho para reducir
drasticamente los errores de actitud y mejorar sensiblemente la estimacion de la velocidad y de la
posicion del vehiculo durante toda la fase del vuelo considerada.

Dado que sélo se dispone de mediciones GPS de posicion, los sesgos de la medicién de velocidad
angular no resultan observables. Esto impide asegurar la convergencia a cero del error de actitud con
medicioén acelerométrica y se traduce en un error remanente en la estimacion de la actitud. En este
momento se trabaja en adaptar el algoritmo para incorporar la informacion sobre el vector Sol provista
por un arreglo de celdas solares montado sobre el cohete. Esto mejorara la observabilidad general del
sistema. En particular, se anticipa que seria posible estimar los sesgos instrumentales y lograr la
convergencia a cero de los errores de actitud y mejorar aiin mas las estimaciones de posicion y la
velocidad.
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INDICADORES DE USO AEROPORTUARIO.
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RESUMEN

El presente trabajo contiene un registro de indicadores de uso aeroportuario y es de naturaleza
descriptiva. Los datos utilizados en el mismo fueron obtenidos de informacién publicada en red por
diversos Operadores Aeroportuarios, Organismos Internacionales y otras Instituciones,
complementandose con algunos que fueron generados por los autores en el marco de este trabajo. Es
dable destacar que si bien el listado engloba una cantidad adecuada de indicadores, es posible definir
un numero mucho mayor de éstos, dependiendo de la profundidad con que quiera analizarse cada uno
de los subsistemas del sistema aeroportuario, para la consecuente generacién de diagnoésticos, disefio
de politicas, estrategias, etc.

Palabras clave: Benchmarking, Sistema Aeroportuario, Planificacion, Estrategia.-

INTRODUCCION

Una de las claves para el desarrollo y el monitoreo de proyectos es la identificacién de sefiales que le
brinden a los planificadores y administradores toda la informacién necesaria a fin de que éste pueda
decidir correctamente que acciones deberin tomarse para lograr una evolucién segin lo esperado.
Estas sefiales se denominan indicadores y su selecciéon debe ser entendida como una parte integral de
la definicién de los objetivos inmediatos, y por lo tanto, como un elemento de la programacion de
cualquier intervencion planificada de desarrollo. Durante y después de la ejecucion de la intervencion,

los indicadores seran una herramienta esencial para el seguimiento y la evaluacién.

Por lo tanto, el uso de indicadores y datos estadisticos, es de suma importancia para establecer
diagndsticos, analizar resultados, permitiendo el disefio de politicas y estrategias sectoriales tal como
las necesita la industria del transporte aéreo.

Debemos tener en cuenta ademas, que el término “indicador” es una expresion numérica o simbdlica,
que puede ser usada para caracterizar eventos, situaciones, resultados, etc. tanto en términos
cuantitativos como cualitativos, con el fin de calcular el valor de las actividades caracterizadas y el
método asociado.

El uso de indicadores en la industria aerondutica no es un hecho reciente, existiendo a la vez,
diversidad y cantidad de éstos en el &mbito aecroportuario.

Si definimos al aeropuerto como un sistema aeroportuario donde la capacidad, regularidad, seguridad
y eficiencia del mismo estd vinculada a cada uno de sus subsistemas, es necesario, a fin de
optimizarlos, aplicar métodos y/o practicas tendienes a su mejora. En tal sentido, el uso de
indicadores discriminados segln su tipologia y caracteristicas facilita la implementacién de distintos
métodos de mejora de calidad y el desempeiio de gestion, como lo es, por ejemplo, la prictica del
benchmarking.

TIPOS DE INDICADORES DE USO AEROPORTUARIO - DEFINICIONES

De acuerdo a lo mencionado anteriormente y orientindonos hacia al 4ambito aeroportuario, es posible
definir la siguiente tipologia de indicadores:
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1. Indicadores de Capacidad

Son aquellos que se asocian a las capacidades de los diferentes subsistemas del aeropuerto en estudio.
Estos indicadores se determinan con base a las dimensiones y necesidades puestas en juego. Como su
nombre lo indica, el objeto de los mismos es brindar informacién acerca de la situacién actual de la
capacidad de los distintos subsistemas.

2. Indicadores de Seguridad

Son aquellos que se asocian al cumplimiento de los objetivos implementados para mantener la
seguridad del acropuerto. Estos indicadores se determinan con base en los elementos disponibles para
combatir/prevenir posibles ilicitos.

3. Indicadores de Eficiencia

Son aquellos que se asocian a los resultados operativos de los procesos clave del aeropuerto. Estos
indicadores se determinan con base en la cantidad de recursos disponibles para atender cada uno de los
procesos que se llevan a cabo en los distintos subsistemas.

4. Indicadores de Calidad

Son aquellos que se asocian al cumplimiento de la calidad en la prestacién de un servicio y la
satisfaccion percibida por el usuario. Estos indicadores se determinan con base en los estindares
definidos para el otorgamiento de los servicios. Los indicadores de servicio miden el grado de
cumplimiento de los estandares y el nivel de satisf accién de los usuarios.

5. Indicadores Estadisticos
Son aquellos que se asocian a informacién Gtil y variada, necesaria para cuantificar o valorar la
evolucién de un proceso determinado. Estos indicadores generalmente se determinan con base en

datos recopilados a lo largo tiempo.

6. Indicadores Econémicos
Son aquellos que se asocian a informacion financiera, necesaria para cuantificar o valorar la evolucidn

de los ingresos y egresos del aeropuerto; asi como también los montos de inversion, costos y demas
factores relacionados.

7. Indicadores Estratégicos
Son aquellos que se asocian a decisiones o posiciones adoptadas por las autoridades de una institucion,

organismo o empresa, necesaria para cuantificar o valorar la evolucién de las mismas.

METODOLOGIA

A los efectos de desarrollar un listado de indicadores de uso aeroportuario, se procedié a investigar
aquellos indicadores que actualmente estin siendo utilizados por los distintos operadores
aeroportuarios, aquellos recomendados por organismos internacionales y otros utilizados o definidos

por diversas instituciones. Para ello realizd una investigacion de la informacién disponible.
Una vez obtenido una relacién de indicadores de uso aeroportuario, se procedié a realizar una

seleccion de éstos, desechando aquellos que, segiin nuestro entender, no reunen las caracteristicas
necesarias para el desarrollo del presente trabajo.

Una vez depurado el listado obtenido, se clasificaron los indicadores segin su tipologia y
caracteristica, logrando asi agruparlos y ordenarlos.

A continuacién, y para cada uno de los indicadores de la lista, se realiz6é una breve descripcion de los
mismos, asi como también se le asign6 una relacién matematica que lo cuantifique.
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Por tltimo, se complet6 el listado con indicadores disefiados por el Grupo de Trabajo Aeropuertos
(GTA), segeen se crey6 lo conveniente.

RESULTADOS

De acuerdo con lo anterior, se presenta a continuacién, un listado de indicadores de uso aeroportuario,
el cual contiene una cantidad adecuada de elementos, destacando que seria posible ampliar el mismo,
tanto como la investigacion y la imaginacion lo permitan, hacia un analisis y desarrollo que se

demande posteriormente.

Listado de Indicadores de Uso Aeroportuario

Indicadores apaci
Indicador Caracteristicas Relacién
. .. Muestra la relacién entre la idad de horas inoperativas del aeropuerto debido a Cantidad de horas

1 l“‘,"“‘!“ de  Condiciones condiciones climéticas (neblina, tormentas, nieve,etc) respecto a la cantidad de horas inoperativos / cantidad de
Climiticas. que opera a lo largo del aio, horas operativos

2. Nivel de utilizacién del | Indica Ia relacién entre los movimientos de acronaves realizados por el acropuerto y la Moé':;::'i‘dt:: 3:]‘;’:::;’:’/
¢spacio aéreo superior capacidad del espacio aéreo superior. aéreo superior

3. Nivel de utilizacién del | Indica la relacidn entre los movimicntos de acronaves realizados por el acropuerto y la M°(‘:"':::'i::: 3:;':::;:‘,
espacio aéreo inferior capacidad del espacio aéreo inferior. aéreo superior

4. Geografla del entorno | Indica la altura promedio del entorno, considerandopara ello la altura de aquellos puntos | Alturs promedio de objetos
aeroportusrio, que relevantes ubicados sobre la proyeccitn de los cjes de pista. / Altura de pista

S. Pistas de aterrizaje por millén | Muestra la relacién cotre Ia cantidad de pistas delacropuerto y las operaciones realizadas Pistas de Aterrizaje /
de operaciones en ¢l mismo anualmente. Operaciones (millones)

Indica la configuracién de las pistas existentes en el acropuerto. Pudiendo ser: Simple

6. Configuracién de pistas (una sola pista), Doble Paralela (dos pistas en panalelo), Doble Cruzada (dos pistas | Indicador de Configuracién

cruzadas) o Combinada (para mis pistas).

7. Cantidad de Rodsjes | Muestra el nimero de rodajes asociados a pista (Calle de Rodajes, Calle de Cantidad de Rodajes /
agociados a pista salida de pista y Calles de salida répida de pista) Pistas

8. P°3i°i°f‘°' en p!mafom; Muestra la relacién entre las posiciones disponibles en plataforma comercial y las Posiciones / Operaciones
comem.lal por  millén operaciones comerciales realizadas en el acropuerto anualmente. (millones)
operaciones ]

9. Posiciones en pln_talforlz M 1a relacién entre las posiciones disponibles en plataforma de carga y correo y las Posiciones / Operaciones
carga y correo por millén operaciones de éste tipo realizadas en el aeropuerto anualmente. ‘millones

pe p ( )
operaciones

10. Posiciones en plataforma lg‘ M la relacién entre las p disponibles en plataforma aviacién generaly las |  Posiciones / Operaciones
aviacién general por millén operaciones de éste tipo realizadas en el acropuerto anualmente. (millones)
de operaciones

11. Cantidad de mangas por . . tidad . . Cantidad de Mangas /
po. i ssraio | 24 ki o 10 i g o o de scosniono | oy e
de acronaves. ’ de aeronaves

12 Cu.ntidag de equipos de Indica la relacién entre la cantided de equipos de asistencia a la acronave (remolque, Num. de equipos de
agisiencia 3 la seronave por GPU, neumético, AA, deshiclo, etc) por operacion realizada en el aeropuerto. asistencia / Operaciones
operaciones.

13. Am disponible oy el h:: Mucstra la realizacién entre el drea disponible del lado aire y las operaciones realizadas Area / Operaciones
aire  por  millén anualmente en el acropuerto. (millones)
operaciones

14. s‘;’:ff“ “‘"i“?lf: d“ Musstra Ia relacién entre la superficie destinada para los puestos de Checkeln y los | Sup. Check-In/ Pasajeros
Check-In  por  millén  de pasajeros que la utilizan al afio. (millones)
pasajeros

15. Superficie destinada ,‘“l‘ S:h Muestra 1a relacién entre la superficic destinada para sala de espers y los passjeros que Ia Sup. Sala de Espera /
::saj‘i:r;sm por millén de | \iiizan al afo. Passjcros (millones)
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Lndicagdores de Capacidad [continuacitn)

Indicador

Caracteristicas

Relaclin

mgwﬁd:“:'@ '; Muestra 1s relacide eotre In superficie dastinads pars cootroles de segurided y loa | Sup. Cootrol de Seguridad /
onilro guridad \ s il | afa, Pasaj milkome
millén de passjcron pasajeros que [ uttlizan & jeros | 5
17. Superficie destinads u] fres | Muestra la relacién entre la superficie destinads pars dres cstéril ¥ los pasajeros que la Sup. drea Estéril /
estéril por millén de pasajeros | wtilizan al afie. Pagsjercs (millones)
18, Cantidsd de Scanner por Muestrs s relacide entre Ia cantided ds Scanners ylot pasajerce transportados Num. de Scanners f
millén de pasajeros ) Pasajeros (millones)
19. Promedic de  Equipajes ) Tiempa Promedio en cints /
Muestrs ¢l empo promedio empleade despachar aquipal e
despachados por hom. pe jou. Equipaje
20, Superficie  destinada  al | Muestra la relacitn entre la superficie destinada ol uso de loa empleados del asropuerio y e
personal por emplesdo. Is cantidad de emplesdos contratados por ¢l mizmo, Superfizic / empleados
21, Superficie  destiads & | Mussira la relaciin enire ls soperficic destinads sl slmacenaje de ln carga Sup. Almacensje /
almacenaje reapecto a la superficic toml de I torminal de carge Superficie total
B . Muestra la relacidn catre la superficie refrigerads respecio & la auperficie wotal Sup. refrigernda /
22. Superficie refrigerads de Ia terminal de Superficke rodal
, \ , , Sup. Mercancins
23. Superficie destinada a | Muestra la relacién entre la superficie destinads a menancias peligrosss pe /5 e
mercanclas peligrosas respecto s ln superficic total de ls teyminal de carga mmul
) . Muzsstra ls relacide eotre la superficee destinads & comeo respecto o ln Sup. Comeo / Superficie
4. Swpaficie dentimads n comes | ey wnk e la teyminal de carge total
25, Puestos de estacionamients | Muecstra ls relacitn eatre los puestos de estacionamiento disponibles en ¢l acropuerto y | Puesios de Estaclonamiento
par millén de pasajeros los pasajeros que utilizan el mismo ol afio, { Patajeras (millones)

J Indicadores de Seguridad
| Indicador Caracteristicas Relacién
. Accidentes por millin de . . . Accidentes / Despegues
despegucs Indica la relackdn entre los accidentes ocurridos yla cantided de despegues reslizados, {milloaes)

movimienio de seronaves

operaciones realizsdas,

2. Fawlidsd ocumids por | Indice ls relacién entre las fatslidades ocumrides en los sccidentes y lon pasajeros Fatalidades ! Pasajeros
Passjeros ranspontados ransportedos, Transportados
3. Cantided de incidentes por | Indics la relocién entre la cantidad de incidentes ocurrides on ticrra, respecio & las Incid /0 .

Centidad de migquinas de
Rayos X por millén de
PESEJETON.

Indica la relacidn entre lns miquinas de Rayos X empleadss en el asropuerto por milldn
de pasajeros reasportados,

Cant. Rayos X / Pasajeros
(millomes)

Cantidsd de Scannems por

Indica la relacidn entre las miquines de Rayos X eqpicadas en el acropusrto por milldn

Cand. Scanners [ Pasajeros

wtilizadas por superficie.

destinades & la segurided seroportuaria ¥ la superficic de bn terminal de passjeros.

milldn de pasajeros, de pasajeros ransportados. (millones)

6. Cantidsd de emplesdos .
destinados & s segurided | Indica ls relacidn entre los empleados destinados ala seguridad operativa del seropusrto Ew::’“ !:,'" Seguridad
(safery) por millén de | por millin de pasajeros ransportsdos. Lt fﬁ}'}“:gl;lm
patajerns. (i )

7. Cuntided de  cdmams | Indica la relacidn entre b cantided de cimams filmadons wilizadas en ¢l scropuerto ¥ " de cimama ulilizades /

superficie total de la
terminal de pasajeros

stendidos  por  personal
asignado

Indics b cantided de pasajeros promedio que athende cada persona asignads & ls tarcs.

Indicadores de Eficlencin
Tndicador Caracteristicas Relnchin
i Musstra la relacidn eatre los pasajeros emb dos y los empleados necesarios par Pasajeros Embarcados /
L. Passjoros por cmpleade aicader caa demandn. Los valores usados son snusles Empleadoa
I Mucstra In relacién eotre los ingresos totales delacropuerto y los cmplesdos contratados. )
2 por eRy Los valores usados xon anusles. ¥ Paszjeros [ empleado
3. Promedio  de  pasajeros (Sum (Pax. atendido)hora)

{ Sum (emplesdos
psignados)
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Indicadores de Eficiencia (continuacién)

Indicador Caracteristicas Relacién

Cantidad de Operaciones por ,
idad de p 1 asignad, Indica la cantidad necesaria de operarios para la atencién de una operacién. Openc:opes / personal
a Ia atencion de las mismas asignado
Nivel de utilizacién de 1s | Indica con que nivel se utiliza la infracstructura disponible. Pudiendo ser : Indicador de Infraestructura
infraestructura disponible Sobredi ionada, Ad da o Insufici disponible
Relacién  Sobre-tiempo / | Muestra la relacién entre el sobre tiempo medio empleado en las operaci y el tiemp Sobre-Tiempo / Tiempo
Tiempo Normal normal
Indicadores de Calidad

Indicador Caracteristicas Relacién

Nivel de cumplimiento de las | Indica el nivel de cumplimiento de las auditorias realizadas en cl aeropuerto. Las mismas Auditorias cumplidas /

auditorias.

podrén ser tanto internas como realizadas por un agente externo a la institucién.

Auditorias Reslizadas

Grado de satisfaccion del

Indica el nivel de agrado del pasajero con respecto a las instalaciones y servicios del

( N° de Pax - N° de quejas )

pasajero. aeropuerto, / N* de Pax
. - Indica el nivel de servicio otorgado (disponibilidad de equipos, quejas, felicitaci ) Indicador de Nivel de
Nivel de Servicio. por el aeropuerto. Pudiendo ser : Adecuado o Insuficiente Servicio

Tiempo de espera promedio
en mostrador de Check-In
hora punta.

Indica el tiempo de espera promedio que utiliza un pasajero utiliza (tiempo de espers en
ser atendido + tiempo de despachado de equipaje + tiempo de realizacién de Check-In)
en ¢l mostrador de Check-In durante la hora punta de utilizacién del acropuerto.

Suma de tiempos
empleados / Pasajeros
Atendidos

Tiempo de espera promedio
en cinta transportadora de

d

Indica el tiempo de espera promedio empl por un pasajero en ger su

durante la hora punta de utilizacién del aeropuerta.

q1pe)

Suma de tiempos
empleados / Pasajeros

equipaje en hora punta. Atendidos
Di . . Indica la distancia caminada por un pasajero promedio desde su llegada al aeropuerto Suma de distancias en
18 nada hasta su embarque y viceversa. juego
dicado d
Indicador Caracteristicas r Relacién

Tasa de crecimiento de la

pacién del pucrto
en el trifico de pasajeros de
1a red acroportuaria nacional.

Indica la evolucién del acropuerto en el transporte de pasajeros entre el afio (i) e (i+1)
respecto a la red aeroportuaria nacional.

Mov. Pax. Aerop. (i+1)/
Mov. Pax. Red (i)

Tasa de crecimiento de la
participacién del aeropuerto
en ¢l tréfico de carga de la red
acroportuaria nacional.

Indica la evolucién del acropucerto cn el transporte de carga entre el afio (i) e (i+1)
respecto a la red acroportuaria nacional.

Mov. Carga Acrop. (i+1)/
Mov. Carga Red (i)

Tasa de crecimiento de la
participacién del acropuerto
en ¢l movimiento de
acronaves de la  red
acroportuaria nacional.

Indica la evolucién del acropuerto en ¢l movimientode aeronaves entre el afio (i) ¢ (i+1)
respecto a la red acroportuaria nacional.

Mov. Acron. Aerop. (i+1)/
Mov. Aeron. Red (i)

Incremento de pasajeros en
relacién al afio anterior

Muestra el in p Ide transportados entre el afio (i) e (i+1)

Pascy

Pax. (i+1) * 100 / Pax. (i)

Incr de operaci en
relacién al ao anterior

MM,

1 de los

el in P peraci entre el afio (i) e (i+1)

Op. (i+1) * 100/ Op. (i)

Incremento de carga
transportada en relacién al
azo anterior

Muestra el incremento porcentual de la cargs transportada entre el afo (i) e (i+1)

Carga (i+1) * 100 / Carga. (i)

Tasa de crecimiento del P.B.1.
del pais

Indica la evoluci6n de) ingreso bruto del pais en d que s¢ ubica el acropuerto (i) ¢ (i+1).

PB.L (i+1)/PB.L (i)

Representa al costo para atender a una aeronave en vuelo internacional, desde el

Evolucién del costo por Y Costo por Servicio (i+1) /
servicio seropo 0 :E:n;)mo en que liega al acropuerto hasta el momentoen que sale de éste, entre ¢l afio (i) Costo por Servicio (i)
Rclgcién Flujo de Ingresos / Muestra la relacion entre los ingresos del p yloseg del Flujo de Ingresos / Flujo de
Flujo de Egresos Egresos
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Indicadores Econémicos

Indicador

Caracteristicas

I Relacién

Muestra la relacidn ingresos vs. Pasajeros, considerando todos los ingresos gencrados

1. Ingresos totales por pasajero por el acropuerto. Ingresos / pasajeros
2. Gastos totales por passjero :»::;:nl:. relacién gastos va. Passjeros, considerando todos los gastos gencrados por el G / Passjeros
. Muestra la relacién entre los ingr Auti (TUUA ional, TUUA
3. Ingresos scronduticos por | ;oncional A/D, comisién por venta de combustible, estacionamicnto de , | Ingresos scronduticos / pex

pesajero

asistencia en tierra, carga, catering, rampa) y los pasajeros transportados.

4. Ingresos no acronduticos por
pasajero

Muestra la relacién entre los ingresos no aeronéuticos (arrendamiento, concesién, playa
de estacionamiento, etc) y los pasajeros transportados.

Ing. oo acronduticos / pax

5. Porcentsje de ingresos no

Muestra la relacién porcentusl entre los ingresos no acronduticos y los ingresos totales

Ing. no acronduticos * 100 /

acronduticos sobre ingresos
wotales del acropuerto. Ing. Totales
6. Ingresos de ién por | Muestra la relacién entre los ingresos por concesién y la superficie del puerto Ingr de ién/
metro cuadrado. concesionads. superficie concesionada
7. Monto total de impuestos | Muestra la relacion entre el monto total de impuesbs abonados a lo largo del ado con los Suma de impuestos /
abonados por pasajero pasajeros transportados. pasajeros
8. Gastos de Mantenimiento por | Muestra la relacién entre los gastos de ma del 1o y sus instalaciones
pasajero y los pasaj emb dos. Los val dos son t Gastos de mnt / Pax
9. EBIT por emplead Muestra l: fehmén en:t;el:: EBIT (ejam::js before ll:lemlt ond tax) - beneficio antes de EBIT/ emplead
10.Costos del personal por | Muestra la relacién entre los costos del personal y los empleados del aeropuerto. Los Costos del personal /
empleado valores usados son anuales. empleados
10. Costos del personal por | Muestra la relacién entre los costos del personal y los pasajeros del acropuerto. Los Costos del personal /
pasajerv. valores usados son anuales. pesajeros
12. Monto invertido en | Muestra la relacién entre el monto invertido pars la capacitacién del personal del Costo de Capacitacion /
pacitacién por emplead P y la cantidad de empleados del mismo. personal
Muestra la relacién entre los costos aeroportuarios y el WLU; siendo esta eltima la
13. Costo por WLU medida que surge del establecimiento de la equivalencia entre carga y pasajeros (100 Kg US$ / WLU
= |pax.)
{ 14. Ingreso por WLU Muestra la relacién entre los costos acroportuarios y ¢l WLU | Ingresos / WLU
Muestra la relacién entre ¢l EBIT (camings before Interest and tax) - beneficio antes de .
15. Margen Neto intereses ¢ impucstos - y los ingresos del acropuerto. EBIT/ ingresos
Muestra los costos para atender a una acronave en vuelo internacional, desde el
16. Cargo icio | momeato que llega al acropuerto hasta que sele de éste. Los servicio tenidos en cuenta
- Corg por son: SNAR por 500 Km volados, servicios de A/D, edacionamiento (2 horas), cargo por Sum. cargos por servicio
aeroportuario acceso a rampa, cargo por abastecimiento de combustible, uso de instalaciones de carga,
tarifs enica de uso acrondutico (T.U.U.A.).
Indicadores Egtratégicos
I Indicador Caracteristicas Relacién
1. Participacién del 1t0 . . N .
o i Indica la relacién ente los pasajeros transportadosen el seropuerto en estudio frente s los Mov. Pax. Aerop. / Mov.
en el trifico de pasajeros de la N
red seroportuaria nacional. transportados por 1a red nacional de aeropuertos. Pax. Red

2. Participacién del seropuerto
en el trifico de carga de la red
seroportuaria nacional.

Indica la relacién ente la carga transportads en el aeropuerto en estudio frente a la
transportada por la red nacional de acropuertos.

Mov. Carga Aerop. / Mov.
Carga Red

ion del scropuerto

3. Particip

en ¢l movimiento de | Indica la relacién ente ¢l movimiento de acronaves del acropuerto en estudio frente sl { Mov. Acron. Acrop. / Mov.
secronaves de la red | movimicnto de Is red nacional de acropuertos. Aecron. Red
acroportuaria nacionsl,

!leton_io sobre capital M.uesun 1a relacién entre el capital invertido y ¢l retomo de capital que el R / Capital Invertido
invertido mismo genera.

Relacién Activo / Pasivo —l Muestra fa relacion entre los activos y los pasivos del acropucrto. I Activos / Pasivos
Relacién Deuda / Capital 4[ Muestra la relacién entre la deuds y el capital del acropuerto. | Deuda / Capital
Relacién Cuentas por Cobrar Cuentas por Cobrar/

/ Activo Corriente

Muestra la relacién entre las cuentas por cobrar y el activo corriente del seropuerto.

Activo Corriente
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CONCLUSIONES

A pesar de que el uso de indicadores en la industria aeronautica es habitual, se ha presentado una
gran dificultad a la hora de recolectar la informacién necesaria para el desarrollo del presente, toda
vez que la informacién disponible es disimil y en muchos casos insuficiente.

Deberia imponerse un listado de indicadores de uso aeroportuario estindar a fin de facilitar la
implementacion de estudios comparativos, con el objeto de optimizar el funcionamiento de cada
uno de los subsistemas que integran al Sistema Aeroportuario.

El estudio precedente otorga un listado de indicadores de uso aeroportuario, que engloba una
cantidad adecuada de éstos. Pudiéndose determinar una cantidad mayor en aquellos casos en que
se desee profundizar sobre cada uno de los diferentes items.

El listado generado podrd implementarse para la realizacion de analisis comparativos con
entidades de orden nacional, regional y/o mundial destinados a implementar métodos y/o précticas
tendientes a la mejora tanto de la capacidad como de la regularidad, seguridad y eficiencia,
asimismo de las instalaciones disponibles y de las operaciones que se llevan a cabo en las mismas.
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RESUMEN

Se resefian los siguientes desarrollos recientes para sistemas de navegacion integrada aplicados a
vehiculos espaciales. a) un método de generacion de trayectorias sintéticas, actualmente usado por la
CONAE, para evaluar sistemas de navegacion previo al vuelo, b) un algoritmo de navegacion inercial
especialmente adaptado a vehiculos de alta velocidad y c) un nuevo método de navegacion integrada
basado en la teoria de observadores no lineales que permite establecer a priori condiciones de
convergencia en funcion de las incertidumbres del problema. Los métodos y algoritmos propuestos son
demostrados en simulacion para un inyector satelital similar a al que pondra en orbita el satélite SAC-Dy
para la carga util de un experimento de la CONAE de navegacion y control realizado a bordo del cohete
brasilerio VS 30 lanzado en Diciembre de 2007 .

Palabras clave: Navegacién inercial, navegacién integrada, strapdown, observador no lineal,
trayectorias sintéticas.

INTRODUCCION

Los navegadores inerciales calculan los parametros de navegacién (posicion, velocidad y orientacion)
integrando mediciones de acelerometros y giroscopos. Sin embargo, los errores acumulados pueden
crecer rapidamente con el tiempo [11]. Por otro lado, la navegacion con sensores exteroceptivos (CCD,
GPS, radar, star-trackers, altimetros, etc.) usa mediciones directas de los parametros de navegacion con
errores acotados pero a instantes discretos y con retardos, lo que resulta limitante en aplicaciones como:
georreferenciacién de imagenes [1], control de vehiculos en tiempo real, compensacién por movimiento
de imagenes SAR aéreas [2], etc. Los sistemas de navegacion integrada combinan informacion de todos
los sensores a bordo del vehiculo y su eficacia radica en que mientras mas fuentes de informacién
disponen més reducen la imprecisién de los parametros de navegacion. En particular, fusionando datos
inerciales y exteroceptivos se aseguran errores acotados de alta precision y a alta frecuencia lo que reduce
drasticamente los requerimientos de calidad y costos de los instrumentos inerciales en muchas
aplicaciones de navegacién de precision.

Los navegadores inerciales con instrumentos sujetos al vehiculo (strapdown) evitan complejas
plataformas estabilizadas [17] a cambio de utilizar algoritmos (INS) que integran en tiempo real las
ecuaciones no lineales de la cinematica [9], [10]. Las técnicas strapdown y de fusion de datos, habilitadas
por la capacidad de computo disponible a bordo, permiten sistemas miniaturizados de alta precisién y
costos reducidos y motivan el creciente interés de nuevos algoritmos de fusién de datos cada vez mas
eficientes y precisos. Clasicamente, estos algoritmos se basan en el Filtro de Kalman Extendido (EKF) [3]
0, mas recientemente, en inferencias bayesianas (ver [4]). Estos filtros carecen sin embargo de una teoria
de la convergencia de sus estimadores que permita establecer condiciones que aseguren su aplicabilidad.
Para evaluar un sistema de navegacion (SN) previo al vuelo es necesario emular los datos adquiridos por
los sensores en instantes arbitrarios. Esto requiere soluciones explicitas de las ecuaciones cinematicas.
Siguiendo a[7] en la 1* parte se reseiia un método para generar dichas soluciones.

En la 2° parte se presenta un algoritmo inercial para vehiculos de alta velocidad y se demuestra su uso para
la trayectoria del lanzador DELTA II que pondré en 6rbita al satélite SAC-D de la CONAE.
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Espafia, Giribet y Carrizo: Desarrollos y métodos para sislemas de navegacion integrada sujetos al vehiculo.

Espaiia, Giribet y Carrizo: Desarrollos y métodos para sistemas de navegacitn integrada sujetos al
vehiculo. En la dltima parte se propone un SN integrado basado en un observador determinista no lineal

que permite establecer condiciones analiticas de convergencia. Se demuestra su uso para la estimacion de
la orientacién del cohete suborbital VS30°,

NOTACION Y ECUACIONES CIENEMATICAS

Sean: V"€R’ las coordenadas de un vector v en una terna ortonormal "c”; S(v):R*—R*® lamatriz del
operador producto vectorial: S{v)u=vxu. La transformacion de nn-urdcnadaa de la terna "c" a la "d" se
expresa mediante el cuaternién unitario (g’) i[l[t;f Y ' "] eR'q el

Sean las ternas:"e" solidaria a la Tierra con origen en su centro y eje z paralelo al eje de rotacion; "i"
inercial alineada con la terna "e" al inicio de la navegacién y "b" fija al vehiculo. Las ecuaciones
cinematicas en terna terrestre con sus condiciones iniciales se escriben ([9], [10], [11]):

| e 1, TP 0 . . .

[“"}[ﬂ s v st TO-F V@ ®
- & I 13 _s i I. : f
T e I o .

nkcljmuﬂdspmmwmﬂghmmmm P’es la posicién y
V* =d(P*)/dr suvelocidad; f* es la fuerza especifica, medida por los acclerometros, en tema e; o),

ﬁhwhcldadmglﬂnddvdlhﬂn{b)MIhmmm&pmhsw
Y(P*)=g'(P)-S*(Q*)P* ¥y g'(P*) son la gravedad aparente y la gravitacién local en funcién de

P.ar=[00 i".l_]r es el vector velocidad angular terrestre en coordenadas “e” y @, 2@~ 2.

DATOS SINTETICOS PARALAVALIDACION DEALGORITMOS DE NAVEGACION

La seleccion, disefio y validaciéon de un SN requieren evaluar a-priori la perfomance de una gama de
posibles configuraciones de instrumentos y algoritmos. Para esto, s necesario emular las mediciones que
generarian los instrumentos moviéndose sobre posibles trayectorias del vehiculo. Llamamos trayectoria
consistente al conjunto de funciones dlferenmables del tiempo que denominamos:

posicién: P(1): ‘R—R’ velocidad: V({):R—R’, aceleracion lineal: a(t)R—R’ cuaternion: g R—E*
y velocidad angular: o(f)R—R’ que sausfacm simultineamente las ecuaciones (1) y (2).

Dados una trayectoria consistente de funciones explicitas del tiempo y un modelo de la gravedad en
funcién de P ((ver [12]) es posible calcular todas las magnitudes medibles por instrumentos de navegacion
a bordo del vehiculo en funcién del tiempo. Procesando estas magnitudes con los modelos de los
instrumentos (incluidas las perturbaciones) se obtienen las mediciones sintéticas (inerciales y
exteroceptivas) en instantes arbitrarios que serin procesadas por los algoritmos de navegacién en
evaluacién. La perfomance del SN (algoritmo+instrumentos) se evalia comparando las salidas del
algoritmo con la trayectoria consistente original. Es importante que los instantes de adquisicién puedan
ser arbitrarios dado que el periodo de muestreo de los sensores inerciales es, en general, una variable de
disefio y en los instrumentos exteroceptivos una caracteristica del sensor. La consistencia de las
trayectorias es crucial, de otro modo se introducirian errores espurios en los datos procesados por el
algoritmo distorsionando la evaluacién de la perfomance. La dificultad radica en sintetizar trayectorias
consistentes que sean funciones explicitas del tiempo dado que estas son soluciones de ecuaciones
diferenciales no lineales.




Espafia, Giribet y Carrizo: Desarrollos y métodos para sistemas de navegacion integrada sujetos al vehiculo.

A partir de datos como: a) muestras adquiridas (con radar, GPS, etc.) durante un vuelo previo de un
vehiculo similar, b) una trayectoria tedrica nominal (p.e.; resultado del guiado 6ptimo) 6 c) la salida de
datos de una simulacion de alta fidelidad, en [7] y [14] se haya la trayectoria sintética, solucion de las
ecuaciones (1) y (2) contenida en el subespacio vectorial de las funciones B-spline [13] que mejor
aproxima los datos de partida. Con una interfaz grifica el usuario ajusta los 6rdenes e intervalos de
definicién de los polinomios que definen el subespacio de las B-spline. Como subproducto, el método
permite ademas: filtrar medidas ruidosas, decidir el grado de compresitn de datos y elegir el orden de la
més alta derivada continua de las magnitudes cinemidticas instantes arbitrarios. Esto dltimo es
importante para sintetizar eventos singulares como el disparo de un cohete, el despinado abrupto de
alguna de sus etapas o la brusca desaceleracion durante la reentrada en la atmésfera.

A modo de ejemplo, se resume el procedimiento para sintetizar una trayectoria a partir de una simulacion
del cohete Delta I1, inyector orbital del satélite SAC-D de la CONAE ([6],[7], [14]).

1. A partir de los datos P’ (), V'(t,) kelpss’ y @', (1), j €la de salida de 1a simulacién se detenninan
la funciones B-splines polinomiales a tramos, doblemente diferenciables: P/ (?) y @, (r) de grado
respectivamente 4 y 3, que minimizan las distancias:

172
dist (P, P') é(fiw: B',) - ¥, }||2 o Hﬁ-' “)-V'e, )||1]
k=1 (3)

1 11
dist(®, @)= [Zw_,' ﬂ:ﬁ{r ) —ﬁ{rj)r ]
j=

Siendo wf .w; y W, pesos relativos proporcionales a la confiabilidad del dato.

2. Los tramos de la particibn del horizonte de tiempo se seleccionan teniendo en cuenta la
variabilidad (contenido frecuencial) local de la sefial (ver problema PV de [7]).

3. Derivando 2 veces P’ (¢) se obtienen expresiones para V'(f) y a'(f). A partir ded' (1) y ¢l modelo
de gravedad se determina expresiones explicitas del tiempo de la fuerza especifica sintética f’ (7).

4. Insertando @} (f) en (2) ¢ integrando ésta numéricamente, se obtiene la sccuencia de
cuaternniones: ,(z,); k€, (uno por cada intervalo de integracién) con g;° es la orientacion
inicial del vehiculo.

5. Interpolando los valores q,(#,); k€7 con una spline ciibica se obtiene una funcién explicita
diferenciable g (¢) tal que |, ()] =1 en {tx kel;}. Esta funcién es normalizada Vi, obteniéndose
el cuaternién unitario sintético g (). Notar que @; (f) (del paso 3) y q}(r) son consistentes
s6lo en los instantes {#, kel,} pere no en todo ¢, por esto:

6. Después de proyectar § sobre la esfera unitaria en R* mediante: &()=(7-4.d," )&, /[a;| se
despeja de (2) ([7).[14]) la velocidad angular sintética &}, (1) en funcién de §. (¢)y 4. ()

&} (1) =2[-S@)+14, | -& ]ay; vt @

Las Figs. 1a y 1b muestran los datos simulados de las componentes x (en coordenadas terrestres) de la
posicion y de la velocidad de la carga til del cohete y la Fig. 1c la correspondiente velocidad angular axial
del cohete. Se indican en cada caso los intervalos de definicion de los polinomios (particion) elegidos
consistentes con la variabilidad local de la velocidad lineal y de la velocidad angular, respectivamente. La
particién de la Fig. 1b contempla ademas las discontinuidades en la aceleracion en los instantes de
_ignicién y apagado de las etapas de propulsion (t=0s: despegue; 56,55s: apagado de

'Denotamos Ia un conjunto de enteros.
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los "busters"; 264s: apagado del motor principal; 272s: separacitn de la 2* etapa; 278s: ignicién de la 2*
etapa; 687s: apagado de la 2* etapa; t>687s: vuelo libre). Estos instantes se reflejan en la velocidad (Fig.
1b) y sobre todo en la curva de la fuerza especifica sintética en la direccién axial (Fig 1 d). La posicion
sintética se obtuvo siguiendo los pasos 1 a 3 y el cuaternion y la velocidad angular sintéticos, siguiendo los
pasos4ab.

3) :1 :""cno rdenada x de la posicion simulada 9 rad/s Velocidad angular axial simulada.

[ T — 0.02
. /’” 0.01 [ 1
= a e — —
,,/ 001 :
55 | 002 f il
1 003 i
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3nm|] = Eﬂrﬁmwmm'_—} |
2000 ] e 40 7
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Figura 1: a), b) y ¢) Trayectorias simuladas P’ (1), V'(1,).®, () y particiones seleccionadas;
d) Coordenada axial de la fuerza especifica sintética f* (f).

NAVEGACION STRAPDOWN PARA VEHICULOS DE ALTA VELOCIDAD n navegador
inercial en configuracitn strapdown resuelve en tiempo real las ecuaciones cinematicas UJ

(1) y (2) usando como entradas las mediciones de acelerémetros y giréscopos. En el proceso la orientacién
relativa del vehiculo resulta crucial para proyectar adecuadamente las aceleraciones registradas por los
acelerbmetros sobre el sistema de referencia, por esto, su determinacion tiene en la literatura un lugar
preponderante. El calculo de la orientacion depende tanto de la dindmica del vehiculo como de la terna de
navegacion y requiere resolver en tiempo real la ecuacion diferencial no lineal de Bortz (o del coneo) [8].
Los algoritmos mas usados para integrar esta ecuacion en tiempo real desdoblan el célculo en dos lazos
imbricados ([9], [10]): uno interior, de alta frecuencia y baja complejidad que se ejecuta a la tasa de
muestreo de los sensores inerciales (f=100-200Hz) y otro exterior de mayor complejidad a la frecuencia
-de salida de las variables de navegacion (f’=10-50Hz). Menos atencién ha recibido la integracién de las
ecuaciones de traslacion para las que usualmente se proponen aproximaciones como el método de
trapecios [10]. Sin embargo la propagacién de errores de traslacion debidos a las aproximaciones
numeéricas resultan criticos en vehiculos de alta velocidad.

La simplicidad del modelo de gravedad ¥* (P*) en la terna geodésica local "g" [11], indujo clésicamente a
adoptar esta terna como referencia [9] y [10]. Sin embargo, dado que la tema g es "arrastrada” por el
vehiculo éste le imprime una rotacién proporcional a la curvatura local del elipsoide terrestre y a la
velocidad de transporte (craft rate) [11]. Cuando la referencia es la terna terrestre e [11], por ser ésta
invariante con las traslaciones del vehiculo, el craff rate no incide en la orientacién de la terna de
referencia. Esto suprime célculos en tiempo real y la consiguiente propagacién de errores que se
incrementan con la velocidad del vehiculo via el craft rate instantineo. Otras ventajas relevantes son el
célculo exacto del término de Coriolis, preponderante en alta velocidad, y el uso de la misma terna del
GPS, lo que facilita la integracién INS/GPS. Por otra parte, [12] propene una expresion eficiente del
célculo de la gravedad aparente ¥*(P*) en funcién de la posicién P*(ambas en terna terrestre e).

Integracién de ecuaciones de traslacién en coordenadas e:
Consideramos la Ec (1) y de acuerdo con [6] introducimos las siguientes definiciones:
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o[P@] a0 & o g |BIQOL 10 QW)
x(f‘)'[v-(:.)]”“[u _zsm'JER * [“'Rm “ogo-n| @

, sen(2Q,) 1-cos(2Q,t) 0 cos(2Q,1) sen(2Qf) 0
Q{:}ém cos(2Q,0)-1  sen(2Q,1) 0 |} R(Z|-sen(2Q,r) cos(2Q,) 0 (6)
‘ 0 0 201 0 0 1

Para un dado intervalo de integracién T,=1/f,, junto con las (5) y (6), la transicién de estado entre los
instantes fy y t;=t+7; de la Ec. (1) que gobierna la traslacién se escribe como:

x{rml=e“'-m.}+T[g(H: ]{fcp‘trnnzzr‘{rndr

QAT)
= xﬂ'“[ﬂ('ﬂ}-f;

(7
]x(ft}“‘&xy(fm}"'ﬂxf(fm}:x(’t)*‘sxe(fm}"‘ﬂ,(fn1]+ﬁx!{fm]

Se advertird, junto con las Ecs. (6) y (7) que dade que en el sistema de referencia temrestre 2" es
constante, el término de Coriolis X, puede calcularse sin aproximacién. En [6] se describe un método
simple y preciso para calcular las contribuciones gravitacional AX,, e inercial AX,. El nuevo algoritmo
propuesto inicialmente en [6] se completa con mejoras respecto de [%] en el calculo de la actualizacion
de la orientacion (ver también [18]).

Evalaacién del algoritmo:

Para evaluar la precisién del algoritmo sobre trayectorias de alta velocidad se usé la trayectoria
sintética evaluada mas amiba para el Delta I. Como sélo se pretende evaluar el algoritmo de
pavegacion inercial y no los sensores inerciales se consideran acelerémetros y girdscopos ideales que
miden la fuerza especifica sintética (Fig. 1d) y la velocidad angular sintética. Se define el error de
navegacién en posicion:

() 2P (1,)-P'(1,) e R’ )

Donde, P._ (1) es la salida de posicién del algoritmo y P’ (t,) la posicion sintética, ambos evaluados
en los instantes 7, = k7, k=1,2,con T, = f,*

En la Figura 2 se comparan para f=100Hz y f;=10Hz los errores de posicién (Ec. (8)) del nuevo
algoritmo (Fig. 2 a) y el del algoritmo clasico propuesto en [9] y [10] (Fig. 2 b).

a) b)

m Error de posicidn. Km Ermor de posicion.
0.1 3 =
0 ] 2 '—L —

] — —_—
™| —— — —

== ~ o

1 1 — [ ——
-0.2 __: :; —_———
0.3 200 200 800 800 1000 0 200 400 600 BOO 1000

Tiempo { seg ) Tiempo ( seg )
Figura 2: Error de posicidn segimn: a) el nuevo algoritmo, b) el algoritmo en [9] y [10].

En [6] se demuestra que para vehiculos de alta velocidad como el considerado, los errores en el
término de Coriolis dominan en varios 6rdenes de magnitud las otras fuentes de error numérico. Esto
explica la mejora sustancial del desempeifio lograda con el nuevo algoritmo para el caso del ejemplo.
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OBSERVADORES NO LINEALES APLICADOS ALANAVIGACION INTEGRADA

El marco tedrico de la navegacion integrada es la estimacion estocéstica no lineal con medidas en Monte
arlo [15]. Lamentablemente, estos esquemas no gozan de una formylacion analitica que permita

tiempos discretos. Sin embargo, vista la complejidad matemjdtica y numérica de este enfoque,
cldsicamente se utilizaron extensiones del filtro de Kalman ([3]) o filtros basados en el método C concluir
a priori sobre su convergencia lo que impide establecer condicionies sobre la incertidumbre inicial o los
errores instrumentales que aseguren su eficacia. En la prictica esto se traduce en condiciones
excesivamente conservadoras sobre la alineacion inicial del vehiculo, la precisién instrumental o la
posibilidad de readquirir los pardmetros de navegacién en caso de fallas temporarias. Como alternativa
[5] se propone un observador no lineal, determinista, hibrido (continuo-discreto) que, si bien carece de
soporte probabilista, permite establecer condiciones de convergencia global y exponencial y robusta a
partir de la teoria de Lyapunov. Se ilustra el concepto para la estimacion de la orientacién del cohete VS30
en vuelo suborbital con rotacién axial. La estimacién de la posicion y la velocidad se realiza con un EKF
‘convencional. Conjugando medidas inerciales continuas con medidas en tiempos discretos del cuaternion
de actitud q, () adquiridas con una cAmara CCD que apunta alternativamente al Sol y al horizonte
terrestre, el observador estima en tiempo continuo la orientacién y los sesgos de los girdscopos
representados por el siguiente modelo con perturbaciones arbitrarias y

acotadas: [¢] < N,..[&,[|< N, 0<N,,N, <.

quw =) +b+%

. 9
b=-Ab+&,; h{ﬂ)=hn;”bul-¢:w @)

La 2* de las (9) modela la inestabilidad del sesgo suponiendo una matriz A, >0 y conocida. Se

define la pseudo-distancia d(p.q}=||—(.5’(p}+ n1)g+ p:;-'" entre los custerniones p=[p,n]" y
¢=[g,5)": Si bien d(..) no cs una distancia en sentido estricto, tiene la propiedad deseable que
d(p,q)=0 si y solo si los cuaterniones p,q indican la misma orientacion (p y -p representan la misma
orientacién [9]).

Dadas las mediciones del cuatemién en terna inercial g, () con emor acotado:
d(q;,.q9,) S N, 20 y cotas superiores No NoV,, conocidas, en [$] se demuestra, usando la teoria de
Lyapounov, que ¢l observador determinista, hibrido expresado por la ecuacion diferencial a tramos (¢
€lfx, f.1)) basada en 1a Ec. (2):

o _1[s@h+i
o z[ @

b(1)=-4,()+ K, (S@)+ i1 ) g}, () + &y (1))

][m:,,, (O=B()+ K, ((S@)+ A7) g (0 + &l (1)) ]
(10)

es tal que:

i) Eq:::tm ganancias K, y K; y un numero 8(N,, ¥, N, )>0 que aseguran que si Vk, |fe.r-tl<6, los
emores d(@,q.) y [b—bll del observador (10) tienden simulténeamente, asintticamente y
globalmente a un compacto: I,(N,.N,.N,)c(R*)* cuyo dismetro tiende a cero cuando las cotas
N, .N_, N, tienden simulténeamente a cero.

i) Ademds, cuando A, > 0, la convergencia es exponencial y es posible calcular ¢l mimero 3.



Esparia, Giribet y Carrizo: Desarrollos y métodos para sistemas de navegacion integrada sujetos al vehiculo.

Espafia, Giribet y Carmrizo: Desarrollos y métodos para sistemas de navegacion integrada sujetos al vehiculo.
El requisito de que Ap>0 y conocida es muy restrictivo en la practica y excluye ¢l modelo usual
“random walk™ del sesgo: b=¢&,. Actualmente sc investiga una extensién del observador (10) que no
requicra de esta ultima condicién para asegurar convergencia exponencial y que permita evaluar el
ntmero 5 para el caso 4;=0, de gran interés en la prictica. Se investiga ademas la inclusion en el
mismo esquema de la estimacion de la posicién y de Ia velocidad del vehiculo.

Evaluacion del observador de actitud:
El desempeiio del observador (10) se evalud, utilizando una trayectoria sintética (ver 1* parte) similar a
la del vehiculo suborbital VS30 lanzado en diciembre de 2007. Se modelaron los giréscopos con

4, =0, un sesgo: b=(0.03, 0.05, 0.07)7 rad/seg con una inestabilidad My<0.007 y perturbaciones tales
que Np<0.01 rad/seg. La CCD adquiere imégenes cada T,=0.5seg con perturbaciones de la medida de
1a actitud inferiores a 0.3°. Bl error de actitud inicial es ~20° segitn cada uno de los 3 ¢jes.

- HErvor o eutimacion db adnud ' Lo en R SSIMAsION 08 108 sesge
» + - v - - - .. e e e v - Yoy
i f—vaw (oracons ‘
1 " e stere cgpemtcra | 4 QR e i A ®
o S VO RIID ! B0 ¥ (raney
N 3 Lo ol 2 (raatong

» K, . I M 3 T R R T ;’.»
Figura 3: Bvolucién tem de los errores de estimacién del observador hibrido.

Las Figuras 3a) y 3b) muestran, respectivamente, el error de estimacién de la actitud y el del sesgo de
los girdscopos que arroja el observador de la Ec. (10). Se advierte que con Ay=0 la convergencia de
ambos errores es muy rapida y aunque no fue atin demostrado teéricamente, visiblemente exponencial.
Simulaciones realizadas para T, >2seg resultan en emrores divergentes lo que demuestra el interés de
conocer a prioni la cota del periodo de adquisicién de medidas exteroceptivas.

CONCLUSIONES Y PERSPECTIVAS

Para evaluar a priori el desempeiio de un SN se requiere emular las medidas potencialmente adquiridas
sobre posibles trayectorias y configuraciones instrumentales a bordo del vehiculo. Como la tasa de
adquisicién de datos es en general una variable sujeta a disefio ésta debe poder ser especificada por el
diseflador/evaluador. El problema requicre disponer de trayectorias simuladas que sean funciones
explicitas del tiempo cosa dificilmente obtenible a partir de un modelo de alta fidelidad de un
vehiculo. El método propuesto establece un procedimiento sistemitico para sintetizar soluciones de
las ecuaciones cinematicas conmtenidas en un subconjunto de las funciones B-spline de orden
especificable por el usuario. El método no requiere de la simulacion del vehiculo y permite validar a la
vez los algoritmos de navegacion y su implementacion instrumental.

Se propone un algoritmo de navegacion inercial en coordenadas terrestre que calcula en forma exacta
el término de Coriolis de las ecuaciones de traslacién. Dado que este término es dominante en alta
velocidad, el algoritmo produce errores muméricos varios 6rdenes de magnitud inferiores a ofros
usualmente utilizados. La formulacién en terna terrestre permite ademds mejorar la precision de la
integracion del término de la gravedad y al mismo tiempo simplificar y reducir la complejidad e
intensidad de cilculo. A las ventajas sefialadas, se agrega el hecho de que siendo la terna terrestre la
utilizada por los sistemas de navegacion satclital resulta ser la méds apropiada para la navegacion
integrada INS/GPS. Su desempaiio es evaluado con una trayectoria sintética del inyector satelital
DELTA-II de la NASA que pondra en orbita el satélite SAC-D de la CONAE.
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Se investigé el uso de un observador no lineal determinista como algoritmo de fusién de datos para la
navegacion integrada. Los resultados alcanzados permiten establecer condiciones para la convergencia
a un conjunto acotado de los errores de orientacion y paramétrico de los giréscopos,
independientemente de su desconocimiento inicial. Como era de esperarse, el diametro del conjunto de
convergencia del error de estimacién es consistente con las cotas de las imprecisiones involucradas las
cuales imponen a su vez condiciones sobre la tasa de adquisicién de informacién del sensor
exteroceptivo, en este caso una cimara CCD. Estos resultados teéricos permiten evaluar el impacto de
las imprecisiones sobre la calidad de Ia navegacion adn sin simulaciones lo cual se traduce en un
acortamiento del ciclo de diseiio y validacion para una dada mision respecto de los filtros no lincales
estocisticos que carecen de una teoria similar. Se espera en un futuro mejorar la aplicabilidad de estos
resultados a casos de alin mayor interés practico.
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RESUMEN

La Gestion de la Cadena de Suministros, o Supply-Chain Management (SCM), ha cobrado
especialimportancia en la industria aeronautica por las cancelaciones de pedidos y/o penalizaciones
provocadas por las demoras en las ejecuciones de los proyectos, y su consecuente impacto negativoen los
resultados de las terminales, debidas a factores relacionados con la calidad o la confiabilidadde las redes
de abastecimiento.

Por medio del analisis documental, el estudio de casos, y entrevistas, este trabajo tiene como objetivo
presentar una revisién actualizada de las estrategias desarrolladas por las compaiiias lideres
demanufactura y montaje en la industria aerondutica, particularmente Boeing, Airbus y
Embraer,evidenciando las mejores practicas y tendencias (Risk Sharing Partnership y AS-9100).
Palabras clave: Industria, Manufagtura, Supply-Chain, Calidad, Compras

INTRODUCCION

Concepto e importancia

A partir de la bibliografia especializada [ 1,2,3], puede elaborarse un concepto integral de la Gestion de la
Cadena de Suministros, o Supply-Chain Management (SCM). Se define asi al proceso estratégico y
sistémico de disefio, modelizacién, evaluacién, desarrollo, protocolizacién, coordinacidn, control y
adaptacion de la red de organizaciones involucradas en las diferentes actividades que agregan valor a los
productos y servicios desde el punto de vista del consumidor final.

Lared se compone basicamente de los proveedores y las instalaciones propias que a través de ladimension
logistica se vinculan permitiendo el flujo eficaz y eficiente de las materias primas, losmateriales,
inventario en proceso, productos terminados, informacién y fondos necesarios para laproduccion,
comercializacion, distribucién y disposicién de bienes y/o servicios.

Sumorfologia provee la interfaz con la funcién de marketing a través de la gestion de las relaciones con los
proveedores (negociacion, contratos) y tiene impacto sobre la politica de inventarios. La complejidad de
.la red, que depende directamente de la extension de su estructura interna, radica en la inestabilidad
intrinseca del sistema debida a fen6menos de caos deterministico e interacciones paralelas [4]. El grado de
integracion vertical indica cual es la porcion de la cadena de abastecimiento que posee la propia
organizacion internamente.

En la industria aerondutica, el tema ha cobrado especial importancia por las cancelaciones de pedidos y/o
penalizaciones, y su consecuente impacto negativo en los resultados de las terminales -Original
Equipment Manufacturers (OEM)- debidas a factores relacionados con la calidad o la confiabilidad de las
respectivas redes de suministros internas o externas.

Los anuncios de junio y septiembre de 2006, significaron para Airbus una demora de dos afios en el
proyecto A380 — por el uso en sus centros de diferentes versiones del software para el disefio del cableado
eléctrico- y la pérdida de 2.500 millones de dolares en los ingresos operacionales del periodo 2007-2010
[10]. Un monto similar en penalizaciones tuvo que negociar Boeing con sus clientes al anunciar
aplazamientos al proyecto B787 en tres oportunidades durante el afio 2007 por eventos en el disefio del
cajon alar, entre otros. El retraso de 18 meses, provoco pérdidas de 1.200 millones de délares a sus
principales proveedores de sistemas. Por su parte, Embraer pospuso dos veces el inicio
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de la comercializaci6n del ERJ170, desde diciembre de 2002 hasta marzo de 2004, por problemas
asociados al proveedor del software de la avidnica.

El mercado aerondutico

Debido a las fuertes regulaciones en materia de seguridad y a la elevada jnversién en capital que se
necesitan satisfacer para ser un actor en ella, la industria aerondutica presenta altas barreras de entrada. El
negocio aeronautico se caracteriza por ofrecer bajos resultados con alto riesgo [8]. Aunque hay grandes
ingresos, los beneficios en el segmento de la aviacidn comercial rondan el 5%, mientras que para los
aviones de negocios y regionales el margen promedio es del 12% [9].

Al ejercer sus preferencias de manera sincronizada, debido a motivaciones comunes -por ejemplo, el
costo de la energia-, las aerolineas cuentan con un alto poder de negociacion operando virtualmente como
un unico comprador que presiona al fabricante para bajar los precios de los equipos.

Para el periodo 2007-2026, el mercado de aviones comerciales de mas de 100 asientos y carga, compartido
en proporciones similares por Boeing y Airbus, se calcula en 24,262 unidades que representan U$S 2.8
billones a precios actuales [21]. A su vez, el mercado de aviones de 30 a 120 asientos para el mismo
periodo rondaria las 7.500 unidades, valuadas en U$S 220.000 millones [22].

En los ultimos 20 afios, el tradicional liderazgo americano se perdi6 frente a una intensa competencia
internacional, debido a la adopcién de una estrategia basada en la estandarizacién de productos y la
diferenciacién por costos que erosioné su capacidad competitiva [14]. Actualmente, Embraer domina el
mercado de aviones regionales exportando el 90% del total de sus ventas {15].

Alrededor del 60% del valor de los aviones comerciales ¢s comprado [14]. Si bien esto disminuye el costo
de los componentes, reduce también el régimen de innovacion tecnolégica al fragmentar la investigacion
y desarrollo entre los proveedores.

Para la seleccion de sus fuentes de abasteciniiento, Boeing y Airbus mantienen procesos similares. El
volumen de compras de Boeing (aviacion comercial) en el 2003 fue de U$S 11.200 millones distribuidos
entre 11.000 proveedores, mientras que Airbus durante el 2001 compré por 14.100 millones de euros [10].
De la base de proveedores del programa B787, el 70% se localiza en USA y Canad4, un 22% en Europa
(especialmente en e] Reino Unido, Francia y Alemania), el 7% en Asia (en particular Jap6n), y el 1% en
Sudafricay Australia.

METODOLOGIA

Para la realizaci6n de este trabajo, con el objetivo de presentar una revision actualizada de las practicas de
abastecimiento desarrolladas por las compafiias de manufactura y montaje lideres de la industria
aerondutica, se realiz6 un extenso analisis documental gue fue complementado con entrevistas.

A fin de verificar el tipo de estrategia adoptada por la mayoria de los actores consultados, se procedio a
aplicar la matriz de Kraljic para el proyecto Boeing B787 como caso testigo.

w
g
k| Componentes Componentes
E multiplicadores estratégicos
2
g
: Componentes Componentes

no criticos criticos
E ©
Y : .
Ricsgo de abastecimiento

Figura 1. Matriz de Kraljic o Posicionamiento
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La Matriz de Kraljic o de Posicionamiento -publicada originalmente en 1983- permite ordenar los niveles
de sofisticacion de las compras en funcién del grado de importancia de la actividad, identificando cuatro
niveles de gestion: 1) de compras, 2) de materiales, 3) de fuentes, y 4) de abastecimiento [17]. Los
productos se clasifican en términos de su impacto en los beneficios y del riesgo de abastecimiento,
facilitando a quien la utilice medir su propio poder de negociacion frente al de sus proveedores. Se la
emplea especialmente, para decidir cuando colaborar con los proveedores, o delegar —tercerizar- en ellos
"actividades no principales [5]. La matriz identifica cuatro tipos de productos: 1) no criticos, 2) criticos, o
de “cuello de botella”, 3) multiplicadores, o de apalancamiento, y 4) estratégicos.

A efectos comparativos, en la Tabla 1, se lista el nimero de proveedores identificados, por avién (A/C)
segun los distintos fabricantes y modelos, clasificados por tipo de productos o servicios suministrados
[25].

Para aplicar la matriz de Kraljic al proyecto B787, se clasific6 a los 345 proveedores de partes y servicios,
en las siguientes categorias: 1) Célula (airframe), 2) Aviénica, 3) Motores y Sistemas, 4) Consultoria de
disefio, 6) Consultoria de Management, 7) Produccion (tercerizacion de procesos), 8) Ensayos y
Laboratorios, 9) Materiales, y 10) Componentes (rotables, reparables y consumibles, o expendables). Los
subgrupos CAD (software de disefio) y Composites (materiales) fueron también analizados por separado
para evaluar su impacto individual en los resultados del proyecto, considerando en el primer caso, lo
ocurrido durante el desarrollo del Airbus A380, y en el segundo, el alto grado de innovacién en materiales
que presenta el B787.

Tabla 1. Composicién por A/C de la base de proveedores directos identificados

items Suministrados | B787 | B777 | B767 | B737 | A380 | A340 | A320 | C700 | E145 | E190

Materiales 34 10 6 9 30 7 7 4 2 7

Componentes 95 40 33 44 83 40 38 16| 16| 20

Célula 83 58 57 74 135 62 63 27| 211 31

Aviénica 20 7 7 17 35 18 12 3 5 7

Motores y Sistemas 56 29 19 25 51 34 27 16| 17} 15

Management 1

Disefio 3 1 2 1

Produccién 39 10 2 S 17 5 8 2 2 1

Ensayos y

Laboratorios 14 3 2 2 13 6 7 1 1 1
Total por A/C 5| 157] 12601 177 3661 172] 162 701 70] 82

Luego, se determinaron para cada grupo de proveedores los indices de riesgo de abastecimiento y de
influencia en los resultados de la empresa. El primero, se calculé a partir del promedio de cuatro
parametros que se calificaron de 0 a 5 dependiendo de su fuerza relativa en: 1) el poder de negociacion de
.compradores y vendedores (0 y 5 puntos respectivamente), 2) el poder de sustitucién (facil=0, dificil=>5),
3) la competitividad del mercado (intensa=0, reducida=5), y 4) la dificultad de la oferta (débil=0,
fuerte=>5). La influencia en los resultados de la empresa, se ponderd a partir de su impacto en: 1) el costo,
2) la calidad, 3) los tiempos de entrega (lead times), y 4) la tecnologia. En aquellos casos, que no se contd
con informacién precisa (montos, etc.), se realiz6 una estimacién basada en proyectos anteriores de
similares caracteristicas.

RESULTADOS Y DISCUSION

En la Figura 2 se resume el analisis aplicado al proyecto B787. Puede observarse una concentracién en el
cuadrante de componentes estratégicos de las partes fundamentales de la A/C, es decir Célula, Aviénica,
Motores y Sistemas, lo cual concuerda con los resultados esperados. Menos evidente era que los servicios
de manufactura y software de disefio (CAD) iban a ubicarse entre ellos.
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Entre los elementos criticos, se ubicaron los componentes y materiales, lo cual se justifica tanto por el alto
grado de “customizacién” (preparacién a medida) de los productos, como por la especificidad de sus
disefios (“‘cajas negras” y productos patentados por su fabricante). La consecuente escasez de una oferta
alternativa, en particular para este tltimo caso donde multiples OEM utilizan el mismo material, aumenta
el riesgo de abastecimiento por falta de disponibilidad. El alto costo intrinseco, y la ripida obsolescencia,
hacen que los fabricantes conserven poco stock del producto terminado, respondiendo a la demanda con
un elevado lead-time y poca flexibilidad ante los cambios. Es interesante, notar que si se analizan
particularmente los materiales compuestos, estos deberian ser considerados componentes estratégicos, y
no criticos como se supondria inicialmente.

Los cuadrantes izquierdos de la matriz, estdn integrados por la consultoria de management y disefio,
equipos de ensayos y laboratorios. Como puede verificarse en la Tabla 1, el nimero de proveedores
involucrados en estas categorias es razonablemente reducido.

.Lasociedad de riesgo compartido
Acompaiiando la tendencia industrial internacional, consolidada a lo largo de los afios 90 por el negocio
automotriz, la estrategia de los OEM no es actuaimente la fabricacion interna de subsistemas, sino la
gestion de la generacion de valor en la integracién de las aeronaves [20]. De esta manera, los proveedores
directos de las terminales (tier-one, o nivel-1) entregan conjuntos en lugar de componentes aislados,
tomando la responsabilidad de subcontratar a sus proveedores (sub-tiers). Cuando los proveedores no solo
toman a su cargo la inversion en herramental e infraestructura para la produccién, sino que participan
directamente en el desarrollo del proyecto -adquiriendo derechos sobre los resultados de las ventas
futuras- la modalidad contractual se denomina Sociedad de Riesgo Compartido, o Risk Sharing
Partnership (RSP) [6].
De esta manera, la cadena de suministros presenta un menor tiempo de respuesta a las demandas, y se
reemplaza el control de calidad del producto por el aseguramiento de la calidad de los procesos [5]. En
Airbus, alrededor del 70% de los proveedores tienen acuerdos de cooperacién a largo plazo, mientras que
para Boeing, la meta es comprar asi un 75% del valor de cada aeronave para €l 2016. Durante el desarrollo
del Embraer ERJ-145, firmas europeas y americanas financiaron directamente el 10% del
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proyecto, mientras que para la familia ERJ-170/190, cuyos costos fueron de U$S 850 millones, la
proporcion fue de un tercio [15].

La tercerizacién RSP implica que para establecer factores de diferenciacién adecuados la responsabilidad
de manejar y aprovechar la innovacion recaiga en los niveles mas bajos de 1a cadena de suministros [24].
Los factores de éxito criticos de una RSP son: 1) la capacidad de integracion de equipos
multidisciplinarios y multiculturales, 2) el dominio de las tecnologias claves, 3) el poder de negociacién
de la terminal, y 4) la extension de las alianzas para el servicio de post-venta [6]. Este tipo de asociaciones
no es ficil de conducir. Las empresas cooperan para unos proyectos y compiten en otros,
simultdneamente, estableciendo relaciones muy complejas, con altas tasas de falla. Tal duplicidad de
roles, se ha denominado en inglés “co-opetition” [23].

En el 2002, se identificé a la cadena de proveedores como el “talén de Aquiles” de la industria aeronautica
dada la poca aplicacion en los procesos de metodologias ya probadas en otras industrias de manufactura,
tales como Lean Manufacturing (modelo japonés de produccién), entregas Just-In-Time, racionalizacién
de proveedores, y tercerizaciéon de actividades no principales (Outsourcing). Sin embargo, al
implementarlas se observo un doble efecto, pues si bien contribuyeron a aumentar la eficiencia de lared de
suministros, también incrementaron su vulnerabilidad (debido a que por el tipo de productos algunos
proveedores presentan lead-times de, por ¢jemplo, hasta 12 meses) [5, 12, 16].

La incertidumbre en la relacion abastecimiento-demanda es permanente. El sistema nunca alcanza el
estado de equilibrio estacionario [4]. Su grado de complejidad estd determinado por tres factores
fundamentales: 1) la amplificacién de la demanda, 2) el patron cadtico-deterministico de respuesta, y 3)
las interacciones paralelas a medida que la red se extiende. La probabilidad de ocurrencia de una falla, su
criticidad, la posibilidad de descubrirla y reaccionar ante ¢l evento, es muy dificil de expresar en un solo
indice [5].

Entre los gerentes, se definen como fuentes de riesgo la naturaleza intrinseca del producto y la estructura
de la industria. La mayoria de las fuentes consultadas considera que la cadena es mas vulnerable durante
periodos de cambio, como por ejemplo los asociados a un avance tecnoldgico, a las iniciativas de mejoras
de procesos, 0 a la presion por reducir costos y tercerizar actividades. Por ello, se percibe que el estado de
cambio es constante y que la cadena nunca alcanza su madurez, adoptando sucesivos estados de equilibrio
inestable [13].

Eldesarrollo de proveedores

Para minimizar estos efectos adversos, una estrategia de compras efectiva requiere la implementacién de
“un modelo de desarrollo de proveedores adecuado, el cual se sustenta principalmente en un sistema de
gestion de la calidad. Su principal funcién, por medio de las auditorias y el analisis critico, es servir de
monitor de los niveles de conformidad con los requisitos del producto y los objetivos de la politica de
calidad, identificando las oportunidades para acciones preventivas, correctivas y de mejora [19].
Inicialmente, cada uno de los grandes fabricantes aeronduticos y autoridades -civiles y militareslievaba a
cabo sus auditorias en base a su propio criterio (por ejemplo, el referencial Boeing D1-9000), las cuales
eran conocidas como Esquemas de Segunda Parte [7]. El resultado fue que las firmas proveedoras
tuvieron multiples requerimientos que satisfacer. Ante esta situacion, durante los afios '90 el
Departamento de Defensa de los Estados Unidos adopt6 la norma ISO-9001 en un intento por disminuir
los requisitos, y por lo tanto los costos, ¢ implementar un esquema de auditorias de Tercera Parte (por
medio de organismos certificadores externos). Sin embargo, la decisién fue muy cuestionada por el
caracter generalista de este estandar y la falta de consideracion de los requisitos reguladores propios de la
industria (normas FAR o MIL, por ejemplo).
En consecuencia, durante el afio 1995 un grupo de empresas aeroespaciales estadounidenses formaron el
American Aerospace Quality Group (AAQG), y siguiendo el ejemplo del referencial QS-9000 de la
industria automotriz, establecieron requisitos complementarios, que anexados a la norma ISO-9001,
constituyeron el estindar AS-9000. En 1998, se sumaron a este grupo organizaciones del resto de
_América, Europa y Asia, dando lugar a la integracién del Intemational Aerospace Quality Group (IAQG),
y a la publicacién de un estindar global especifico para la industria acroespacial denominado AS-9100
[11]. La versién europea correspondiente es la EN-9100, y la asiatica JISQ-9100. Ademds, se estableci6 el
esquema de certificacion y auditoria Industry Controlled Other Party (ICOP), cuyos
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resultados son registrados y mantenidos en una inica base de datos, de acceso comin a todas las empresas
del sector (pooling), llamada Online Aerospace Supplier Information System (OASIS).

En abril y agosto de 2005, Airbus y Boeing respectivamente, enviaron cartas a sus proveedores tierone
notificindoles la incorporacion como requisito contractual de la certificacion segin la norma IAQG
EN/AS/JISQ-9100, y la consecuente registracion en el OASIS. Similares requerimientos fueron emitidos
por las firmas Cessna, Gulfstream Aerospace Corporation, GE Aircraft Engines, Lockheed Martin, Pratt
& Whitney y Northrop Grumman. En el caso de Embraer, se aplicé la version local publicada por el
INMETRO de Brasil, denominada ABNT NBR-15100/ SAE-9100 “Sistema da Qualidade Aeroespacial -
Modelo para a Garantia da Qualidade em Projeto, Desenvolvimento, Produgéo, Instalagdo e Servigos
Associados” [19].

La version mas actualizada del estandar AS-9100, es la segunda revision y fue publicada en el afio 2004.
"Desde el afio 2007, se encuentra en proceso de reforma debido a la proxima emision de una actualizacién
delaISO-9001.

Hasta febrero de 2008, existian 8344 organizaciones registradas en la base OASIS, de las cuales un total
de 4602 correspondian a las Américas (4032 en los Estados Unidos y 68 en Brasil), 3292 a Europa, y 450
se distribuian en Asia [20].

Desde el comienzo de la implementacién del esquema, se ha observado que los OEM vy sus tier-one no
constituyen un problema para su desarrollo, pero si que surgen inconvenientes cuando se trasladan los
requisitos de certificacion a los sub-tiers, especialmente por las diferencias culturales y el costo de
implementacién y certificacién cuando se trata de empresas pequefias localizadas en paises cuya
economia esta en desarrollo (por ejemplo, la India o Brasil) [7].

El presupuesto, incluyendo la aplicacion, la evaluacion preliminar, la auditoria de certificacion, la
preparacién del informe y el registro en OASIS, asciende aproximadamente a 8.950 délares, mas los
viaticos de la comision de auditores (cuyo nimero de integrantes es proporcional al tamafio de la empresa
a certificar). El mantenimiento anual cuesta 3.050 ddlares mas los viaticos de los evaluadores, y la
auditoria de re-certificacion al tercer afio, unos 5.225 délares, mas viaticos. A estos valores, se deben
sumar, entre otros, los costos de los cursos de formacion de auditores lideres e internos
(aproximadamente, 895 y 495 ddlares por asistente, respectivamente).

"CONCLUSIONES

En la industria aerondutica, el alto grado de participacién de los usuarios finales en la definicion de los
productos, posiciona a la mayoria de los suministros en la mitad derecha de la matriz de Kraljic. La
compra de partes criticas a un tnico proveedor, a través de la integracion en sistemas o subconjuntos,
permite reclasificarlas como estratégicas donde el desarrollo selectivo de proveedores es efectivo, aunque
requiere una amplia colaboracién y compromiso entre las partes (Risk Sharing Partnership).

La vulnerabilidad de la red aumenta para los niveles mas bajos (second tier, y subsiguientes) integrados
por firmas, frecuentemente off-shore y con recursos limitados, que sirven a multiples industrias. El nivel
de riesgo puede minimizarse con una adecuada politica de outsourcing, la difusion de las practicas de lean
manufacturing, y el desarrollo de proveedores basado en el sistema de gestion de la calidad para la
industria aeroespacial AS-9100 conforme al esquema de acreditacién ICOP.
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RESUMEN

Se presenta un sistema de navegacion integrada que fusiona datos inerciales y de GPS desarrollado
por al CONAE para su SAR aerotransportado (SARAT). Se evalua su potencial para compensar el
movimiento del avion que lo transporta usando imagenes captadas por el propio sistema SAR. Se
- justifican lineas futuras de investigacion y desarrollo tendientes a integrar el sistema de navegacion
con el procesamiento de los datos crudos provistos por el SAR.

Palabras clave: navegacion INS/GPS, compensacién de movimiento, radar de apertura sintética.

INTRODUCCION

Las imigenes georreferenciadas (aéreas y satelitales) tienen un niimero creciente de aplicaciones
exitosas en nuestro pais a la gestion de emergencias, la supervision de costas, la mineria, los
rendimientos agricolas y superficies cultivadas y la meteorologia o la hidrologia, entre otras. Las
iméagenes aéreas complementan a las adquiridas con satelitales vista su mayor disponibilidad y
oportunidad de adquisicién. Asi mismo es mas simple obtener imagenes de alta resolucion desde la
altura de un avién que desde una plataforma espacial. Mediante el uso de un sistema de navegacién
asociado al sensor remoto, es posible lograr la georreferenciacién directa de las imagenes sin las
limitaciones o los costos asociados que acarrean otros procedimientos, como aquellos que requieren la
instalacion de puntos de control terrestres para calibrar los parametros externos del sensor. Mas aun,
en aplicaciones como los radares aerotransportados de apertura sintética (SAR), un sistema de
navegacion se torna necesario dado que la decodificacion de la sefial y correspondiente enfoque de la
imagen captada dependen fuertemente del conocimiento de la orientacién de la antena, de la posicién
y de la velocidad del avion durante la emision y recepcion de los pulsos de radar.

La CONAE desarrolla actualmente un sistema SAR para su serie de satélites SAOCOM. Una primera
versién del mismo realiza actualmente servicios operativos de adquisicion de imagenes a bordo de un
Beechcraft B-200 de la Armada Argentina (ver Figura 1). El sistema SARAT dispone de un sistema de
navegacién, también desarrollado por la CONAE, que fusiona datos de una unidad de mediciones
inerciales (UMI) y de un receptor GPS. En este trabajo se describe dicho sistema de navegacién, se
compara su perfomance con los provistos por un sistema comercial de la firma iMAR vy se evalia el
efecto que sobre la calidad de las imagenes SAR tienen ambos sistemas de navegacion.
El articulo estd organizado de la siguiente manera: en la seccién 2 se realiza una breve introduccién a
la navegacién integrada, en particular a los sistemas que fusionan mediciones inerciales con datos de
pseudorango y delta-pseudorango provistos por un receptor de GPS. En la seccion 3 se describe el
hardware y la arquitectura del sistema de navegacion construido por la CONAE. En la seccién 4 se
presentan resultados sobre la performance del sistema de navegacion; para esto se comparan los datos
de posicion, velocidad y orientacién obtenidos con el sistema de navegacion de la CONAE y con el
.sistema comercial. Ademas, se analizan imagenes SAR procesadas con la informacién provista por
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ambos sistemas. Por ultimo, en la seccion 5 se presentan conclusiones sobre el trabajo y se discuten
perspectivas y posibles lineas futuras de investigacion y desarrollo en el tema.

Figura 0 Beechcraft B-200 de la FAA queransporta el SAR de la CONAE.

SISTEMAS DE NAVEGACION INTEGRADA

Un navegador inercial (INS), constituido por la unidad de mediciones inerciales (UMI) y el algoritmo
de integracion numérica de las ecuaciones cinematicas, puede proveer estimaciones de posicion,
velocidad y orientacion a una tasa de muestreo sélo limitada por la velocidad de muestreo adoptada, lo
cual resulta de gran interés en aplicaciones en las cuales es necesario disponer de informacion de
posicion, velocidad y/o actitud en forma instantanea. Sin embargo, los errores de medicion de la UMI
y de las condiciones iniciales del vuelo, asi como las aproximaciones de la integracion numérica, se
traducen en errores que crecen indefinidamente con el tiempo. Esto exige utilizar instrumentos
inerciales (giréscopos y acelerometros) de alta calidad junto con complejos métodos de alineacion
einicial del vehiculo. Como es esperable, una mejora en la calidad de los instrumentos inerciales
acarrea importantes incrementos en los costos del sistema de navegacién. A esto se le suman las
restricciones existentes para la comercializacion de estos instrumentos, debido a las limitaciones
internacionales en la transferencia de esta tecnologia.

Una alternativa viable para acotar y ain reducir los errores del INS, es utilizar instrumentos externos
suplementarios que adquieren mediciones en instantes discretos de tiempo. Asi es posible combinar
alta frecuencia de datos de navegacion con buena precision. Una fuente usual de informacion externa
es el sistema GPS. Mediante un filtro de fusién de datos es posible integrar los datos inerciales de la
UMI con la informacién provista por el receptor GPS y utilizar esta informacién para mejorar la
precision del sistema de navegacion global. A estos sistemas, que fusionan datos de diversos
instrumentos de navegacion, se los conoce como sistemas de navegacion integrada.

En la figura 2 se presenta un esquema del sistema de navegacion integrada utilizado para este
proyecto. Para determinar la posicion, velocidad y actitud de un vehiculo a partir de mediciones
inerciales (acelerometros y giréscopos), es necesario integrar, en tiempo real, las ecuaciones
diferenciales de la cinematica que vinculan estas variables [1]. El algoritmo encargado de resolver esta
tarea es el algoritmo de navegacion inercial, el cual recibe como entrada la velocidad angular (o) y la
fuerza especifica (/) y devuelve como salida las variables de navegacion (posicion, velocidad y
-orientacién) del vehiculo.

Adicionalmente, el sistema recibe informacioén provista por un receptor de GPS (pseudo rango: p y
delta pseudo rango: A$. Esta informacion es utilizada para estimar el error en el calculo de las
variables de navegacion cometido por el INS y los parametros que caracterizan a los instrumentos
inerciales. La tasa de muestreo a la cual se recibe esta informacion es aproximadamente 1Hz,
sensiblemente menor que la tasa de datos que proporcionan los instrumentos inerciales del INS.
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Para poder comparar la informacion del GPS (p y Ap) con la informacién del INS, se recurre a un
modelo de los sensores externos, que permite calcular el pseudo rango (p,) y delta pseudo rango (Apy),
correspondientes a la posicién y velocidad calculadas por el INS.
Un Filtro de Kalman Extendido, recibe el resultado de esta comparacion (Y=[p-p ; ApAp]) y
estima el error en el cilculo de las variables de navegacion. Mediante un modelo estadistico de los
errores de los instrumentos inerciales y del GPS, el EKF estima ademds los errores de los instrumentos
(sesgo, factor de escala, falta de ortogonalidad en los ejes de la UMI, drift del reloj de GPS, etc.).
Estas estimaciones son utilizadas para corregir el cdlculo de las variables de navegacion y compensar
_las mediciones del GPS y de los instrumentos inerciales, lo que permite reducir el error de calculo del
INS, alin en los intervalos de tiempo en los que no se cuenta con informaciéon de GPS.

Figura 2 Esquema del navegador integrado INS/GPS.

ARQUITECTURA DEL SISTEMA DE NAVEGACION INTEGRADA DEL SARAT

A partir del afio 2005, la CONAE con el apoyo de la Facultad de Ingenieria de la UBA inici6 el
desarrollo de un sistema de navegacion integrada INS/GPS para su sistema SARAT. A comienzos del
afio 2006, dicho sistema comenz6 a ser utilizado a bordo del Beechcraft 200 arrojando los primeros
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datos en vuelo. El sistema, operativo en la actualidad pero en una versién experimental o modelo de
laboratorio, demostré ser de gran utilidad para procesar las imégenes adquiridas por el SAR A
continuacién se detallan sus caracteristicas salientes.

El sistema estid compuesto por dos médulos interconectados, el médulo de los sensores (MS) (Fig. 3) v
‘¢l médulo de procesamiento (MP) (Fig. 4). El MS estd conformado por una UMI Systron
Donner/Motion Pack (Fig. 3 (1)), un magnetémetro/inclindmetro vectorial True North Rev. 2X (Fig. 3
(2)) y un regulador de temperatura (Fig. 3 (3)). El MP esti conformado por una computadora de
navegacién Matrox 4-sight/PC-104 Industrial (Fig. 4 (1)), un receptor de GPS de la firma Globalsat
con chipset SIRF-II (Fig. 4 (5)), el médulo de alimentacion (Fig. 4 (6)) y los filtros anti-aliasing y de
adaptacidn de las sefiales de la UMI ('Fig. 4 (7)) construidos en [a CONAE.

Para asegurar el sincronismo de los datos adquiridos y permitir la navegacién en tiempo real, se utiliza
un sistema operativo de tiempo real basado en el sistema operative Linux. Varios desarrollos de
software posteriores a la aparicion de Linux agregaron a este sistema operativo la capacidad de
manejar correctamente el tiempo y prioridades en las tareas en ejecucién requeridas por un sistema de
tiempo real consiguiendo niveles muy adecuados de desempefio consistentes con el estindar POSIX.
Entre estos desarrollos se destacan el RT-Linux [7,9] pionero de esta tecnologia, el RTAI [3] y el
XENOMAI [2]. Las variantes mencionadas, comparten como concepto la inclusién de una capa de
programacién entre el kemnel de Linux y el hardware, proveyendo una interfase de programacion que
cumple con el estindar POSIX.4a para la programacién de las tareas de tiempo real [8]. El kernel de
Linux con toda su funcionalidad permanece corriendo como una tarea mas del sistema con la prioridad
mds baja.

Transmisién de datos y sincronizacién de los instrumentos:

El magnetémetro/inclinémetro mide el vector campo geomagnético local y el 4ngulo de inclinacién
respecto del plano local y envia las muestras a la PC por un puerto serie RS-232 a una tasa de 10
muestras/seg. La computadora recibe las muestras, comprueba su integridad y las almacena en disco
etiquetadas con el tiempo del RTLinux. También a través de un puerto RS232, el receptor de GPS
transmite cada segundo el mensaje de navegacion junto con la sefial del pulso por segundo (PPS) cuyo
flanco ascendente coincide con el inicio del segundo GPS. Del mensaje se extraen: la efemérides de la
constelaci6n, el pseudo rango y el delta pseudo rango a cada satélite visible y el niimero del segundo
asociado al siguiente PPS. Este nimero lo recibe el médulo de tiempo real que maneja el sincronismo
mediante una FIFO de tiempo real.

El PPS interrumpe al RTLinux para ejecutar la funcién encargada de leer el tiempo RTLinux y
almacenarlo en disco junto con el valor del segundo GPS previamente almacenado en la FIFO. Este
proceso permite la sincronizacion de los datos de los distintos instrumentos.

La UMI envia 7 sefiales analogicas (1 temperatura, 3 aceleraciones y 3 velocidades angulares) que son
filtradas (anti-aliasing) y muestreadas a 2Ks/s con una placa adquisidora (Diamond 16bits, 100Ks/s).
Con cada dato disponible la placa envia una interrupcién al RTLinux que almacena los datos
.indexados con su correspondiente tiempo. Los+datos de aceleracion y velocidad angular son integrados
numéricamente a intervalos de 10ms (100Hz) y entregados al algoritmo de navegacion integrada
INS/GPS [4]. Las condiciones iniciales del INS se obtienen del GPS (posicién y velocidad) y del
magnetémetro (azimut e inclinacién). Hasta el momento el magnetémetro sélo se utiliza para la
alineacion inicial, sin embargo, dado que sus medidas estdn disponibles todo el tiempo, podria
utilizarse esta informacién durante el vuelo.- Esto redundard en una mejor estimacion del heading,
principalmente durante las fases de adquisicion de imagenes en las cuales el vuelo es recto y nivelado

[6].
DESEMPENO DEL SISTEMA DE NAVEGACION

Esta seccion tiene por propoésitos, demostrar la influencia de los datos de navegacion sobre el
procesamiento de las imégenes SAR y evaluar el desempefio del sistema de navegacion

construido por la CONAE.
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Figura 3 Mdédulo de sensores del sistema de navegacion integrado del SARAT

Figura 4 Modulo de procesamiento del sistema de navegacion integrado del SARAT.
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Para evaluar el desempeifio del sistema de navegacién se comparan sus resultados de navegacién con
los provistos por un sistema de navegacién comercial (basado en la IMU iNAV -FJI-0025-AIRSURV
integrado con un GPS de la firma NovAtel) de la firma iMAR con caracteristicas de precisién
conocidas [5]. Si bien se presentan los resultados correspondientes a un sdlo vuelo, han sido
procesados tres vuelos diferentes, arrojando resultados similares. Una objecién que se podria hacer a la
comparacién que aqui se presenta, es que se desconoce la desalineacidn relativa entre ambos sistemas
de navegacién, Sin embargo, es posible estimar la incidencia de esta desalineacién teniendo en cuenta
que es constante durante el vuelo. Para esto, se tomaron distintos tramos de la trayectoria del avidn en
vuelo nivelado estable y se estimé en cada tramo la desalineacién entre ambos sistemas de navegacion,
usando un método de minimos cuadrados. Se comprobd asi que el desalineamiento no variaba con el
vuelo. El resultado se ust para alinear los datos del sistema de navegacion de la CONAE con los
provistos por el sistema de navegacion de referencia. Si bien no es posible asegurar que el sesgo se
deba sélo a una desalineacion mecdnica entre ambos sistemas, se observd una disminucion en la
.diferencia entre los valores calculados por ambos sistemas. Claro que, si el sistema de navegacién de
la CONAE presenta un sesgo debido a otro factor que no sea la desalineacién mecénica, y éste se
mantiene constante de un vuelo a otro, con el método empleado no es posible distinguir entre este
sesgo y una desalineacién mecénica.

En la Tabla 1 se comparan el desempefio del sistema de navegacién de la CONAE con el del iMAR de
referencia. La columna iMAR contiene los errores que figuran en la hoja de especificaciones
especificaciones [5] de este instrumento, perfomance que hasta el presente no ha podido ser validada
ya que para esto se requeriria otro sistema de navegacién de mayor precision. La columna CONAE
contiene la diferencia entre la informacién provista por el sistema de navegacién de la CONAE y las
especificaciones del sistema de referencia. La columna CONAE (sin sesgo) contiene la misma
informacién que la columna CONAE, pero eliminando el sesgo de alineacién entre ambos sistemas de
navegacion. Se destaca que los resultados obtenidos se condicen con los resultados tedricos previstos
en [1). Como puede verse en la Tabla 1, la mayor incertidumbre la orientacién del avién
corresponde al rumbo; una de las mejoras que se tiene planeado realizar en el sistema de navegacién
del SARAT, es precisamente introducir informacién de rumbo con una brijula GPS. Esto permitiria
mejorar el desempefio en el cdlculo de la orientacién del avién, en particular el parametro mencionado
que es el mas comprometido y el que més incidencia tiene en la focalizaciéon numérica de la imagen.

Tabla 1. Cuadro comparativo del desempefio del sistema de navegacién de la CONAE.

Comparacion de errores iMAR CONAE | CONAE (sin sesgo)
Roll 0.01deg 0.04deg 0.04deg
Pitch 0.01deg 0.06deg 0.06deg
Heading 0.04deg 0.16deg 0.1deg
Posicién (lat., long.) <lm 4m 4m
Altura <lm 6m 6m
Velocidad 0.01m/s 0.03m/s 0.03m/s

Procesamiento de imdgenes SAR

El propésito de esta seccidn es demostrar como se mejora la calidad de las imdgenes SAR cuando,
para su procesamiento, se utiliza informacion provista por un sistema de navegacion. Por otro lado, si
bien los resultados de la Tabla 1 reflejan el desempeiio relativo de ambos sistemas de navegacién (se
advierte de la Tabla 1 que estrictamente desde el punto de vista de la calidad de navegacidn el
"desempefio del sistema el sistema de la CONAE es ligeramente inferior al iIMAR) estos datos no dan
informacién sobre cudnto y como se mejorard la calidad de la imagen SAR al utilizar un sistema de
navegacion u otro. En efecto, a los fines del proyecto SARAT, decidir si un sistema de navegacion es
mejor que otro depende solamente de los resultados obtenidos en el procesamiento de las imagenes.
Por esto se compara ademas una misma imagen SAR obtenida utilizando informacion provista por el
sistema de navegacion de la CONAE y por el sistema iMAR.
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Figura 6.a Imagen SAR procesada sin utilizar Figura 6.b Imagen SAR procesada utilizando
informacion de orientacion del avion. infomracién del sistema de navegacion de la
CONAE.

Figura 6 c: Imagen SAR procesada utilizando infomracién del
sistema de navegacion iMAR.

La figura 6 presenta tres imagenes SAR procesadas utilizando tres tipos distintos de informacién. La
figura 6.a es la imagen SAR procesada sin utilizar informacion sobre la orientacién del avion. Para el
procesamiento de la imagen 6.b se utilizé la informacién de navegacion provista por el sistema de
navegacioén desarrollado por la CONAE y para la figura 6.c se utilizo el sistema de navegacion iMAR.
Comparando la figura 6.a con las figuras 6.b y 6.c se aprecia una sensible mejora en la nitidez de la
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imagen cuando se utiliza informacién de navegacién de cualquiera de los dos sistemas. Sin embargo,
comparando las figuras 6.b y 6.c, se concluye que ambos sistemas arrojan resultados similares. De
este resultado se concluye que la perfomance de la navegacion no puede ser evaluada
independientemente sino que debe estar supeditada a los requerimientos del procesamiento de las
-imagenes SAR para asegurar una alta calidad de las mismas. Para esto serd necesario definir un indice
de calidad de imagen SAR en base al cual se diseiie o establezcan los requerimientos deseables de la
perfomance de futuros disefios del sistema de navegacion del SARAT.

CONCLUSIONES Y PRESPECTIVAS FUTURAS

En este trabajo se analiza el desempefio de un sistema de navegacioén integrada INS/GPS desarrollado
y construido por la CONAE en cooperacidén con investigadores de la FI-UBA. El desempeiio del
sistema se evalia en vuelo comparandolo con la informacién de navegacion provista por un sistema
comercial. Los resultados obtenidos se condicen con resultados teéricos previamente publicados en
[1]. El sistema de CONAE es ain un modelo de laboratorio que requiere mejoras y actualizaciones
tecnolégicas actualmente en curso de definicion. No obstante, cabe destacar que dicho sistema se
encuentra operativo desde hace dos aiios, habiendo cumplido muchas horas de vuelo sin fallas.
La calidad de los datos obtenidos con el sistema de navegacion iMAR corresponde al modo integrado
INS/GPS pos-procesado (sin pérdida de GPS), sin embargo este sistema ofrece la posibilidad de
agregar informacién de DGPS. Actualmente se estudia la posibilidad de desarrollar un sistema de
navegacion de referencia de alta precision que incluya informacion DGPS, un receptor para portadoras
-L1 y L2 con tecnologia RTK (real time kinematics) de seguimiento de fase de portadora y medicién de
actitud via interferometria de portadora (brijula GPS).
Una linea de trabajo de gran interés practico se desprende de este trabajo. Resulta necesario establecer
un indice de calidad absoluta de las imégenes SAR que permitan evaluar y disefiar el sistema de
navegacién del SARAT no como un accesorio del procedimiento de enfoque de las imagenes sino
como parte constitutiva de todo el sistema de procesamiento de los datos crudos. Mis aun, vista la
relacién existente entre los procesos de navegacion y de enfoque numérico de la imagen, esta linea de
trabajo deberia conducir a un nuevo esquema de navegacion integrada que integre los datos crudos del
SAR teniendo como objetivo maximizar la calidad de la imagen resultante.
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- RESUMEN:

Basicamente, consiste en una introducciéon al concepto de Fiabilidad (confiabilidad), con sus
diferentes definiciones, y a partir de ellas, se analiza e introduce la metodologia:
- Sabemos que la falla es “inexorable”, razon por la cual debemos “gerenciar la falla”, mediante un
método que permita “controlar” el deterioro del sistema y evitar las consecuencias de la falla.
- Se explican los beneficios de trabajar de esta manera y las hipétesis de trabajo junto con nociones de
fallas y reemplazos
- Se analiza someramente la “curva de la bafiadera”, tipos de falla en cada una de sus zonas y las
“acciones de mantenimiento” a llevar a cabo.
- Se define Tiempo Medio entre Fallas/Promedio de Tiempos de Buen Funcionamiento y, finalmente,
se elabora un modelo de Analisis de Datos (denominado Vigilancia Continua) duran te la vida util.
- Se dan los Valores Estandar de Confiabilidad deFlota y de Componentes, mediante: Rate de Fallas:
Mensual, Trimestral y su relaciéon con el Upper Control Limit. Se establecen las distintas Alertas
(amarilla y roja) y se da un ejemplo de seguimiento de un sistema de aeronave,

Palabras clave: fiabilidad, falla, Tiempo Medio Entre Fallas

- INTRODUCCION
1- La IDEA PRIMARIA parte de la definicion de FIABILIDAD (CONFIABILIDAD, INFALIBILI-
DAD, etc.): Evaluar (cuantificar) el grado de confianza que se le puede asignar a la vida de un equipo
o sistema, pues es importante hacer frente a la necesidad de otorgar un grado de confianza al manteni-
miento de las performances iniciales de un equipo o sistema.
Para ello debemos definir PROBABILIDAD ESTIMADA DE SUPERVIVENCIA: Probabilidad de
funcionamiento correcto, durante un cierto tiempo y bajo determinadas condiciones de solicitacion
Pero no debemos olvidar que:
- La responsabilidad principal en la fiabilidad de un sistema es del ingeniero, pues este tiene
participacién importante en: Disefio, fabricacion, operacion y mantenimiento del equipo o sistema.
ADEMAS: No basta con que el sistema TENGA determinadas capacidades: ES NECESARIO
QUE ESTAS CAPACIDADES SE MANTEN GAN EL MAYOR TIEMPO POSIBLE

2- PROBLEMA

Sabemos que, de tiempo en tiempo, aparece una averia o “falla” que inutiliza el sistema en forma
transitoria o definitiva, lo que significa la necesidad de retirarlo del servicio.

Para el administrador: situacion que representa, como minimo, una pérdida econdémica y, en algunos
casos, influye directamente sobre la seguridad.

Sabemos que la aparicion de una falla es “inexorable” (MURPHY: ocurre en el momento mas
inoportuno).

Lo que nos queda es implementar una politi ca para precavernos de sus efectos: GERENCIAR LA
FALLA
- (DE QUE MANERA?
1 - Gerenciar las consecuencias de la falla (Mantenimiento correctivo; mantenimiento reactivo, etc.)
2 - Evitar y/o prever (de alguna manera) la falla.
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- {COMO “EVITAR” LAFALLA?

Si logramos implementar un método que permita controlar el deterioro (tendencia) de un sistema
hacia la falla, la falla podria ser controlada (evitada) reemplazando el sistema/equipo/accesorio, etc.
ANTES QUE OCURRA: ESTO COLOCA A LA ORGANIZACION DE MANTENIMIENTO POR
DELANTE DEL EQUIPO O SISTEMA
- BENEFICIOS
- Minimizar demoras, equipos fuera de servicio, etc.

- Prever y organizar las reparaciones y/o reemplazos de sistemas con la suficiente anticipaciéon

- Mejor control de mano de obra y de stock e inventario

- Proveer al mecénico de linea de asistencia directa cuando estd trabajando en el analisis y solucién de
una falla (troubleshooting)

EL MAS IMPORTANTE

- Permite al empresario maximizar las utilidades generadas por el sistema, dado que el mismo, por una
correcta gestiéon del mantenimiento, estd més tiempo disponible para producir

- CUMPLIMOS EL OBJETIVO PRIMARIO DE MANTENIMIENTO: GENERAR LA MAYOR
CANTIDAD DE HORAS DE SISTEMA SIN FALLAR

El apoyo brindado por ingenieria de mantenimie nto (generando el “que hacer”) a mecéanicos con la
mayor cantidad posible de conocimientos sobre el equipo, permitird evitar costosas reparaciones ¢
interrupciones NO PREVISTAS, manteniendo los equipos disponibles para produccién
- TODOS GANAN: Produccién, la organizacién de mantenimiento, el contador y la empresa.

3- ;cOMO?

En principio:
a) Reglas minimas ‘de mantenimiento (de rutina): engrase, plan de lubricacion, limpieza, etc.
b) Prever la magnitud de los intervalos durantes cuales la PROBABILIDAD de presentacién de
falla es MINIMA y efectuar las inspecciones que nos permitan detectar los reemplazos o reparaciones
necesarias para conservar las caracteristicas de buen funcionamiento: “mantenimiento programado”

(Hard Time, etc.)

3.1 ;QUE ES FALLA?

Para ello definimos el FUNCIONAMIENTO INCORRECTO: Cuando un sistema/equipo/accesorio,
etc. no cumple con las performances establecidas, o cuando no opera en absoluto, decimos que:

FALLA

'3.2 HIPOTESIS DE TRABAJO:
- En algiin momento se ha realizado una simulacién de comportamiento y dibujado la “curva de
supervivencia”, CONTANDO los elementos que logran sobrevivir como una estimacién de la
probabilidad de supervivencia: confiabilidad del sistema.
- Si la hipétesis es: las fallas se producen al final de cada periodo, el N° de fallas de un periodo en
particular estard dado por la diferencia entre la cantidad de elementos que funcionan normalmente al
inicio y el N° de elementos que continian haciéndolo al final del periodo: MORTALIDAD
ABSOLUTA
- Pero: Si la diferencia la hacemos respecto del valor inicial del lote en evaluacién, tendremos MOR
TALIDAD RELATIVA
- Ademas: si hacemos el cociente entre las piezas que fallaron en un periodo respecto al numero de
piezas con que se inici6 dicho periodo: TASA ME DIA DE FALLA (o velocidad media de falla)

® EJEMPLO (los elementos son nuevos)
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Periodo] dN° % de [Mortalidad[Mortalidad| Tasa Media
supervivientes |supervivientes| Absoluta | Relativa de Falla
0 1000 1 Ty e T
1 200 0,9 100 0,1 0,1
2 700 0,7 200 0,2 0,22
3 200 0,2 500 0,5 0,72
4 100 0,1 100 0,1 0,50
5 0 0,1 100 0,1 1,00

3.2.1 VIDA MEDIA y FUNCION DE SUPERVIVENCIA

Mediante un anilisis estadistico llegamos a definir la VIDA MEDIA DE LOS ELEMENTOS:

==

=3 s()

=0

donde
s (f) = FUNCION DE SUPERVIVENCIA

3.2.2 NOCIONES DE FALLAS Y REEMPLAZOS

- El analisis que realizamos, hasta aqui, consideraba que al final todos los elementos fallan y tenemos
CERO

- PERQ: en nuestra realidad tenemos un niimere constante de elementos en funcionamiento: Esto
implica que, al final de cada periodo debemos tener en cuenta las fallas delperiodo, mas las fallas de
los reemplazos, etc. llegando a una expresién matemadtica:

ol

2r)

=l

R (@)=

Esta ecuacién nos da el nimero acumulado de reemplazos hasta el final del periodo t.

- El conocimiento aproximado de la curva de supervivencia nos permitird, mediante la formula
anterior, conocer el numero esperado de reparaciones a efectuar durante un ejercicio econémico.

- Si conocemos el costo medio de reparacion, podremos prever la erogaciéon a efectuar durante el
proximo ejercicio, en concepto de reparacion de unidades.

3.2.3 TASA DE REEMPLAZOS
- 8i realizamos el cociente entre el nimero de reemplazos: r (t) v el nimero de elementos en operacion
tendremos: TASA DE REEMPLAZOS:

Ar(t)
- Si consideramos que r () tiende a un valor estable: T (t), la tasa de reemplazos tiende a
Ard= /N

3.2.4 TASA DE FALLAS EN FUNCION DE LA EDAD
- Si ponemos en funcionamiento un N° suficientemente grande de componentes NUEVOS, y
representamos la tasa de fallas .ﬂ,(r) funcién de la edad (T), tendremos la siguiente curva:
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The Bathtub Curve

Hypothetical F ailure Rate versus Time

End of Life Wear-Out

Infant Mortality Increasing Failure Rate

Decreasing Failure Rate

Normal Life (Useful Life)
Low "Constant” F ailure Rate

Increased Failure Rate —

Time > -

- ZONA L Fallas de Fabricaciéon - PERIODO PRECOZ: La poblacién muestra una tasa de fallas alta
que decrece. Surge del hecho que, en un lote inicial de componentes similares existen componentes
por debajo del valor medio que no pueden soportar las soli citaciones. A medida que fallan, la tasa
disminuye hasta quedar solamente los componentes denominados “normales”.

- ZONA II: Fallas Accidentales - PERIODO UTIL: Durante este periodo la tasa permanece practica-
mente constante, pues se supone que todos los componentes son “normales”. Las fallas son acciden-
tales y su probabilidad de supervivencia estd dada por la denominada LEY EXPONENCIAL:

F()= e_ﬂt

Independientemente de la edad T, donde 4 es la tasa de fallas accidentales

- ZONA III: Fallas por desgaste (accidentales) - PERIODO DE DESGASTE: Latasadefallas
aumenta rapidamente mientras la probabilidad de supervivencia disminuye con la misma velocidad.
Aparecen efectos de fatiga, uso, desgaste, creep, etc. Aparecen fallas accidentales, pero en su mayoria
son por DESGASTE.

- CONSECUENCIAS:
Debemos tratar de m antenernos dentro del: Periodo UTIL, utilizando la menor cantidad de

componentes que se encuentren dentro del: Periodo PRECOZ, tratando de retardar el ingreso al:
Periodo de DESGASTE

- ACCIONES:
I) ZONA I: supervisando el proceso de fabricacién se puede disminuir la cantidad de componentes

“mediocres”. Al poner en servicio un sistema nuevo se producen fallas, pero a medida que se efectian
los reemplazos, el sistema ingresa en la HIPOTESIS DE REPARACION PERFECTA: luego de fallar
el Gltimo componente débil, el sistema continlia operando con componentes “normales

II) ZONA II. las fallas son accidentales: producen la detencion brusca del funcionamiento del sistema,
no precedida por signos de deterioro. Denominadas FALLAS FRANCAS, por oposicion a las
FALLAS PROGRESIVAS (evidenciadas por disminucién de las performances, propagacién de
fisuras, etc.)

III) ZONA III: se manifiestan claramente los efectos de fatiga (envejecimiento por uso, solicitaciones,
etc.). Pueden aparecer fallas accidentales, pero la mayoria son por Desgaste. Al no efectuar el
reemplazo oportuno de componentes que se aproximan al LIMITE DE VIDA UTIL, la fiabilidad del

conjunto cae a valores inaceptables
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3.3 TIEMPO MEDIO ENTRE FALLAS (M.T.B.F.)

Definimos de ésta manera al INTERVALO PROMEDIO QUE SEPARA DOS FALLAS ACCIDEN-
TALES, también denominado: PROMEDIO DE LOS TIEMPOS DE BUEN FUNCIONAMIENTO
(m). Como es un promedio: tiempo durante el cual podemos esperar que un componente funcione sin
fallar.

- CONCEPTUALMENTE:

Podemos decir que (m) es el valor reciproco de la tasa de fallas

m=1/ l

Entonces la ecuacién de fiabilidad:
—At —=t/m
FOo= @ 7= (o4

La fiabilidad sera tanto mayor cuanto mayor sea m (o cuanto menor seat )

4- METODOLOGIA:

4.1 ANALISIS DE DATOS (VIGILANCIA CONTINUA) DURANTE VIDA UTIL
La normativa aerondu tica vigente, exige que las empresas dedicadas al transporte aéreo comercial,
organicen un sistema de VIGILANCIA CONTINA, para ello implementaremos lo siguiente:

4.1.1 MODO SEGUIMIENTO DIARIO: y DEFINIMOS:

4.1.1.1 EVENTOS REPETITIVOS: Permite detectar fallas repetitivas por equipo y por partes del
mismo.

4.1.1.1.1 EVENTO (FALLA) REPETITIVA: cuando una misma falla ha sido reportada tres (3)
veces en los ultimos cinco (5) dias para un determinado equipo y/o determinada parte del mismo.
Cuando ésta situacion se presenta, se genera un REPORTE DE ALERTA DE REPETITIVIDAD

ACCION: Cuando esto sucede, el sector encargado evalia:

a) Que la novedad que genero6 el alerta realmente sea del sistema (error en carga de datos)

b) Que las novedades realmente estén relacionadas

c) Tener en cuenta consideraciones en base a experiencia y/o andlisis que permitan demostrar la
validez del alerta.

- Cuando la validez del alerta se determina, el sector encargado genera las posibles acciones,
soluciones y recomendaciones.

4.1.1.1.2 FALLA CRITICA. ACCIDENTE/INCIDENTE : Control de fallas asociadas con un siste
ma cuyo malfuncionamiento AFECTA DIRECTAMENTE LA SEGURIDAD:falla de componente
con vida limite, etc., recibiendo igual tratamiento que el ACCIDENTE/INCIDENTE.

- El sistema de control tiene ingresado el CODIGO DE FALLA CRITICA

4.1.2 MODO NO ESTADISTICO DE EVENTO SIGNIFICATIVO: El objeto es detectar las
novedades, surgidas ya sea del tratamiento diaricomo de las inspecciones menores/mayores (detec
tadas por mantenimiento/operaciones), cuyo tratamiento y calificaciéon como EVENTO SIGNIFI-

.CATIVO ser4 determinado por el sector encargado del analisis.
DEFINICION: toda aquella novedad no incluida en los otros modos de anélisis.

4.1.3 MODO ESTADISTICO DE MEDIANO Y LARGO PLAZO: Permite evaluar el compor
tamiento en el tiempo de los pardmetros bajo vigilancia, monitoreando la performance actual y su
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‘tendencia, comparando con valores estindar adoptados (definiciones del punto 4.2). El sector
encargado genera, en el periodo mds conveniente, las diferentes condiciones de ALERTA y/o un
INFORME DE INVESTIGACION DE ALERTA ESTADISTICO.

4.2 VALORES ESTANDAR

4.2.1 CONFIABILIDAD DE FLOTA

4.2.1.1 RATE MENSUAL (R1Mi): cantidad de fallas en el mes “i”, de un sistema dado, por cada
1000 hs de utilizacion de la flota

Cantidad de fallas en el mes “i”
RIMi= 1000 x

Hs utilizadas por la flota en el mes “i”

4.2.1.2 RATE TRIMESTRAL (R3M): Media aritmética trimestral, mévil, de un sistema dado, por
-cada 1000 hs de utilizacion de la flota

R1Mi-2 + R1Mi-1 + RIMi
R3 Mi=1000 x '

3

R1Mi-2= rate mensual, mes pre-anterior al mes
R1Mi-1= rate mensual, mes anterior al mes “i”
RIMi = rate mensual, mes “i”

l‘i”

4.2.1.3 LIMITE SUPERIOR DE CONTROL (UPPER CONTROL LIMIT - UCL):
Es el valor limite de un rate tal que, si es superado, se genera un ESTADO DE ALERTA:

UCL = X medio + 2 sigma
X medio: promedio de los RIM de los ultimos doce meses
Sigma: desvio standard de los RIM

4.2.1.4 ALERTAS:
- AMARILLA: cuando el R3M del mes considerado supera el UCL
.- ROJA: cuando ¢l R3M PERMANECE DOS MESES CONSECUTIVOS por encima del UCL (el del

mes bajo analisis compara- do con el del mes anterior)
4.2.2 CONFIABILIDAD DE COMPONENTES

4.2.2.1 RATE MENSUAL (R1Mi): Cantidad de fallas en el mes “i”, de un dado componente, por
cada 1000 hs de utilizacion de la flota, teniendo en cuenta la cantidad de componentes (QPA) en cada
equipo.

Remociones por falla del componente

en el mes “i”

R1Mi = 1000 x
QPA x hs utilizacion flota en el mes “i”

4.2.2.2 Los valores RATE TRIMESTRAL, LIMITE SUPERIOR DE CONTROL (UCL), ALER
TAS AMARILLA y ROJA : Conceptualmente se definen de igual manera que los indices de flota.




EJEMPLO:

SISTEMA: ATA 36: PNEUMATIC SYSTEM

Mes/Indices FALL

Enero
Febrero
Marzo
Abril

Mayo
Junio

Julio
Agosto
Septiembre
Octubre
Noviembre
Diciembre

9
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HS.
432
468
436
325
466
472
478
485
450
454
456
432

R1M
20,83
19,23
27,52
27,69
15,02
16,95
14,64
20,62
13,33
17,62
15,35
23,15

R3M

12,46
15,77
16,90
18,61

17,56
14,92
11,65
13,05
12,15
12,89
11,58
14,03

UCL
18
18
18
18
18
18
18
18
18
18
18
18
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EJEMPLO: FRACAS (Failure Analisis and Corrective Action System) REPORT, generado por Fabricante

BOMBARDIER

REGIONAL
A/fiCfiAFT

Canadair Regional Jet
FRACAS Report

CSP-C-092

Issue 97-04
Quarterly Edition

Data Period: March 1997
Issue Date: 24 June 1997
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EJEMPLO DE SISTEMAS: Rate Mensual, Trimestral y UCL:

REGIONAL JET FRACAS REPORT - CSP-C-092ISSUE 97-04 PAGE 14

521103
521104
521116
521124
521101

521106
521109

=M=
325202
325109
325112
325105
325113
325201
325104
325101
325116

ATA 5210 - Doors, Passenger/Crew

Passenger Door
Passenger Door Handle
Passenger Door Seal
Cable Assy

Access Door
Passenger Door Crank
Gas Spring - Pax Door

ATA 3250 - L Gear - Steering

Steering Actuator (Rh)
Steer By Wire Ecu Unit
Position Feedback Sensor
Hand Control Steering Mod
Solenoid Selector Valve
Swivel Assy (Lh/Rh)
Electro Hyd Servo Valve
NIg Shock Strut Module
Pressure Switch

____ Monthly Value
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326102
326101

326103
326108
326109
326114

341301
341201
341110
341114
341117
341102
341111
341113
341302

ATA 3260 - L Gear - Position & Waming

Prox Sensor Electronic Unit
NIg Harness

Mlg Harness

NIg Door Prox Switch
Connector

Harness Assy

ATA 3410-Nav-Air Data Instrum.

Air Data (850) Computer
Standby Alt/Airspeed Indic
Pitot Static Probe

Tube - Pitot To Cockpit
Total Air Temp Sensor (Ta
Size 4 Drain

Static Port

3Rd Pitot Static Probe

Air Data Ref Panel
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FATIGA EN ESTRUCTU RAS AERONAUTICAS
ULTIMAS ENMIENDAS AL REQUISITO DE DISENO
DANO POR FATIGA AMPLIAMENTE DIFUNDIDO

Ing. Abel Gontero® e Ing. Leonardo Venencia®

® Direccién de Certificacién Aeronutica — Direccién Nacional de Aeronavegabilidad
Av. Fuerza Aérea Km. 5,5 Cérdoba- Argentina

Email: certcba@arnet.com.ar

RESUMEN

Siendo una de las funciones de la Direccion de Certificacion Aeronautica, perteneciente a la Direccion
Nacional de Aeronavegabilidad, la certificacion del disefio de aeronaves, motores y hélices fabricadas en
el pais y en el extranjero; se consider6 importante, dentro del marco del entrenamiento en el trabajo de los
profesionales, realizar una investigacion bibliografica sobre un aspecto muy importante en el disefio de
-aeronaves, el cual es el comportamiento a fatiga de las estructuras, y dentro de este gran universo se
concentraron los esfuerzos en el tema “daiios por fatiga ampliamente difundidos”.

Por consiguiente el principal objetivo de esta investigacion fue que los jovenes profesionales,
especialistas en estructuras aeronduticas de la Direccion de Certificacion Aerondutica, alcancen a través
de esta investigacion bibliografica un conocimiento tedrico y practico adecuado de este fenémeno de tal
forma de poder aplicarlo en la aprobacién de los disefios y en las funciones de verificacién del
mantenimiento de las aeronaves de transporte y de aviacién general.

INTRODUCCION

La fuente principal de informacién, objeto de esta investigacion bibliografica, fue la provista por la
Federal Aviation Administration (FAA) entidad rectora en la verificacién del cumplimiento de las
regulaciones de diseiio (FAR), asimismo se utiliz6 material de cursos realizados por personal de esta
Direccién, y un aporte invalorable a estos conocimientos lo constituye el material extraido por los
especialistas en discusiones enmarcadas en procesos de certificacion aerondutica realizados con
fabricantes extranjeros y autoridades de aviacion civil extranjeras.

De esta forma se pudo realizar un seguimiento desde el nacimiento del problema estructural manifestado
en diversos accidentes o incidentes aeronauticos pasando por todas las medidas adoptadas para
minimizarlos hasta desembocar en la enmienda 25-96 a la FAR del afio 1998 que prescribe las acciones a
“cumplir por el disefiador para evitar este tipo de accidente/incidente.

ANTECEDENTES
En la Repiiblica Argentina, a través del Decreto N° 1496/87 del Poder Ejecutivo Nacional en el afio 1989,

se le otorgd a la DNA la potestad de administrar la regulaci6n y por lo tanto ésta adopt6 los requisitos de
disefio utilizados por la FAA, o sea, las regulaciones FAR. Esto fue debido a que Estados Unidos es unos
de los paises con mayor experiencia en disefio y certificacion de aeronaves y ademas las FAR son
compatibles con las principales regulaciones de disefio de los paises productores de aeronaves (EASA-
Comunidad Europea, NLG- Rusia, RHBABErasil, etc.); a estos requisitos se los denominé DNAR, siendo
enmendados automéiticamente cuando lo hace la FAA. Por lo tanto la Direccion de Certificacion
Aeronautica tiene que actualizarse siguiendo los pasos de la autoridad que produce las enmiendas a
medida que surgen nuevas tecnologias, desarrollos, investigaciones, etc.; como asi también enmendar las
regulaciones para incrementar los niveles de seguridad.

Un caso, precisamente que revel6 falencias en un punto especifico de la FAR Parte 25, 1a Seccién 25.571
“Tolerancia al Dafio y evaluacién de la estructura a Fatiga” fue el accidente sucedido en Abril de 1988 en
una aeronave Boeing 737-200 de la empresa Aloha Airlines, el mismo fue vinculado a la fatiga. En este
accidente la aeronave sufri6 una desintegracion parcial en vuelo de su estructura, donde se desprendieron
aprox. 5,5 m. de la seccion superior de la parte delantera del fuselaje. La aeronave habia entrado en
servicio en Abril de 1969 y habia acumulado 35,496 horas y 89,690 ciclos de vuelo. En la Figura 1 se

observa el dafio sufrido en la Aeronave.
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Figura 1. Fotos del Accidente de la Aeronave de AlohaAirlines.

Varios casos similares han ocurrido en flotas de Aviones de transporte desde el Accidente de Aloha
Airlines, (que mas adelante veremos fueron atribuidos al dafio ampliamente difundido por fatiga - WSD)
algunos ejemplos son:

- Falla en vuelo de los elementos de sujecion de larguerillos del mamparo de presion trasero de un
LockheedL-1011.

- Grietas encontradas en el mamparo de presion trasero de un McDonnell Douglas DC-9.

- Grietas enuniones solapadas “LapJoints” encontradas en Aeronaves Boeing Modelos 727 y 737.

- Grietas en diversas zonas de la estructura en Aeronaves Boeing Modelos 747 Series.

Es muy comin que accidentes o incidentes, luego de determinarse fehacientemente las causas de los
mismos, sean el disparador de importantes enmiendas a las normas de disefio; entre ellos podemos citar el
caso del AVRO 748 de YPF que se estrelldo en Neuquén en Febrero de 1970 por desprendimiento de un ala,
este accidente fue el comienzo del cambio del concepto de “safe life” a dafo tolerado (Enmienda 45 al
FARParte25 Secciéon25.571-Ano 1978).

Dada la importancia de este emblematico accidente, (el del B 737-200 de Aloha) por sus consecuencias en
los conceptos del disefio a fatiga y los afnos de investigacion que dedico la autoridad de diseno para
determinar las causas e implementar las medidas correctivas; se consider6 de utilidad para esta Direccion
realizar esta investigacionbibliografica sobre el mismo.

DESARROLLO.

A continuacion se realizara una sintesis de las principales acciones implementadas por la autoridad de
disefio “Federal Aviation Administration (FAA)”, conjuntamente con la autoridad investigadora
“National Transportation Safety Board (NTSB)” del accidente y la industria aerondutica; estas acciones
siempre fueron enfocadas a garantizar la operacion segura de las aecronaves sujetas a posibles accidentes
de este tipo e incluyen acciones directas sobre las aecronaves en vuelo y acciones a futuro en acronaves a
disenar. Las investigaciones realizadas por las antedichas autoridades, revelaron la presencia simultanea
de pequeiias grietas en multiples ubicaciones de remaches en unajunta solapada (Lapjoint) con entidad
suficiente como para contribuir a esta catastrofe.

Este fenomeno, denominado de alli en mas Dafio por Fatiga Ampliamente Difundido “Widespread
Fatigue Damage (WFD)”, eleva laimportanciade laintegridad estructural de las Aeronaves Envejecidas o
sea aquellas con alto nimero de ciclos. La FAA ya habia emitido los requisitos de disefio conrelaciéon a la
tolerancia al dafio y a la durabilidad antes del mencionado accidente, pero debido al mismo comenzo a
poner mayor atencion en los programas de envejecimiento de aeronaves “Aging Aircraft Program™. Hoy
en dia después de mas de dos décadas del accidente ain quedan problemas de envejecimiento sinresolver.
La primer respuesta al accidente fue una revisiéon amplia del disefio de aeronaves y programas de
mantenimiento mas eficaces. En general la comunidad aeronautica encontré que con un adecuado
mantenimiento y modificaciones estructurales, con especial atencidon en dafios como fatiga y corrosion, la



Gontero y Venencia - Fatiga en Estructuras Aeronauticas

vida en servicio de las acronaves podia extenderse manteniendo la operacién segura. A raiz de esto, laFAA
creé el Programa Nacional de Aeronaves Envejecidas “National Aging Aircraft Program” y el Programa
Nacional de Investigacién Aeronaves Envejecidas “National Aging Aircraft Research Program” y por
otro lado la industria establecié un Grupo de Trabajo para el Aseguramiento de la Aeronavegabilidad
“Airworthiness Assurance Working Group,(AAWG)”.
A través de los ltimos 20 afios estas organizaciones, sus gobiernos e industrias, han trabajado para
identificar y rectificar las regulaciones aplicables asociadas con la operacién de Aeronaves mas all4 de los
limites de disefio de servicio. En 1993 el informe de AAWG, Evaluacion de Fatiga Estructural para
-Aeronaves Envejecidas, identificé 14 dafios en multiples lugares “multi-site damage, (MSD)” y dafios en
multiples elementos “multi-element damage, (MED)” de estructuras susceptibles para ser evaluadas y
monitoreadas. En 1999, el informe de AAWG, “Recomendaciones sobre Acciones Regulatorias para
Prevenir el Dafio por Fatiga Ampliamente Difundido en Flotas de Aviones Comerciales”, agrega detalles
estructurales adicionales al tema en cuestién y recomendaciones para futuras revisiones y emisiones de las
regulaciones de la FA A y materiales de asesoramiento.
Luego del accidente los investigadores de los problemas de estructuras de la FAA han focalizado sus
esfuerzos en tres areas técnicas: fatiga y fractura, inspecciones no destructivas, y cargas en vuelo. El
esfuerzo en el area de cargas en vuelo proveyo los cimientos necesarios para un andlisis preciso de las
cargas internas y finalmente de las tensiones locales. La investigacion en fatiga y fractura se concentrd en
cuestiones fundamentales asociadas con la iniciacion de grieta, crecimiento de grieta y tension residual de
recubrimientos de fuselaje con dafios multiples.

DANO POR FATIGAAMPLIAMENTE DIFUNDIDO

El Dafio por Fatiga Ampliamente Difundido (WFD) en una estructura es caracterizado por la presencia
simultanea de grietas en multiples componentes estructurales que son de suficiente tamafio y densidad tal
que la estructura no cumple con los requerimientos de tolerancia al dafio. Las dos fuentes de WFD son el
"dafio en lugares multiples (MSD) caracterizado por la presencia simultanea de grietas por fatiga en el
mismo elemento estructural y dafio en elementos multiples (MED) caracterizado por la presencia
simultanea de grietas por fatiga en elementos estructurales similares adyacentes.

INCREMENTO DE LASEGURIDAD

Las aeronaves certificadas antes de la enmienda 25-45 al FAR Parte 25 Seccién 25.571 (afio 1978)
tuvieron que realizar un Programa de Inspecciones Estructurales Suplementarias “Structural
Supplemental Inspection Program (SSIP)” que fueron obligatorios a través de Directivas de
Aeronavegabilidad emitidas por la autoridad.

El SSIP dio un programa efectivo similar a los programas de inspecci6n para aeronaves certificadas luego
de la enmienda 25-45. Desde 1978, una nueva e innovadora cantidad de programas se han introducido,
para mejorar la seguridad de la flota, para aeronaves certificadas anteriormente y posteriormente a la

enmienda 25-45.
Estos Programas incluyen:
-Programas de Modificacién Obligatorio
-Programas de Control y Prevencién de la Corrosién “Corrosion Prevention and Control Programs
CPCP)”.

'EProgramas de Evaluacidn de Reparaciones “Repair Assessment Programs (RAP)”.
-SSID revisiones para dafios evidentes
Estos Programas generaron un incremento en el nivel de monitoreo, este monitoreo generé una
disminucién del riesgo de tener una degradacion estructural no detectada en aeronaves de muchos ciclos/
horas de vuelo con el resultado neto del incremento de la seguridad dentro de la flota. Ninguno de los
programas son dirigidos inicamente al dafio por fatiga ampliamente difundido, todos tienen una inherente
habilidad para detectar MSD/MED antes que se trasforme en WFD.
Durante los altimos 29 afios los requerimientos de certificacion han cambiado desde la aproximacion de
tensi6n estatica en falla segura (fail safe) comparando cargas limites con cargas ultimas permitidas, hasta
la evaluacion de la tolerancia al dafio comparando las cargas limites y las fracturas severas.
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La filosofa de falla segura (fail safe) confia en la deteccién de dafio parcial evidente a través de
inspecciones rutinarias, mientas que la tolerancia al dafio confia en las inspecciones directas para detectar
dafios pequeiios.

Larevision de las regulaciones para falla segura/ tolerancia al dafio, materiales de asesoramiento y base de
certificacion para numerosos modelos de acronaves confirma que no existe el requerimiento de la FAA
que define el tamaiio del dafio certificado, este ha sido tema de negociacién entre el fabricante y la
autoridad.

El criterio de tolerancia al dafio de grietas criticas que compara las cargas limites con la resistencia de
fractura suele resultar siempre en un daiio critico de tamafio pequefio mientras que el criterio de falla
segura compara las cargas limites con ultimas. El hecho de que el actual tamafio de dafio en tolerancia al
dafio sea similar al anterior tamaiio de dafio en falla segura es debido a los analisis y a los ensayos que han
sido realizados para incrementar la tension residual permitida.

Mientras que el criterio original de falla segura contaba con la deteccion evidente de un dafio parcial a
través de inspecciones rutinarias, la presencia potencial de MSD/MED requerira inspecciones directas
detalladas para mantener la aeronavegabilidad.

ZONAS SUSCEPTIBLESAWFD

La FAA, la JAA y representantes del AAWG, trabajando con ¢l Comité Asesor de Regulaciones de
Aviaciéon “Aviation Rulemaking Advisory Committee, (ARAC)” han revisado los Reportes de
Dificultades en Servicio disponibles de las Flotas de Aviones de Transporte y han evaluado las practicas de
Certificacidn y Disefio aplicadas a estas Aeronaves previamente certificadas, incluyendo los resultados de
los ensayos a fatiga realizados en esa etapa. Esta revision ha revelado que todas las aeronaves son
susceptibles tanto al MSD como al MED. Basados en esta revision, se identificaron areas como

susceptibles a estos tipos de daiios (Figura 2), por ejemplo,

Figura 2. Zonas susceptibles a WFD.

Estas areas o zonas son:

« “Longitudinal Skin Joints, Frames, and Tear Straps (MSD/MED)”.

« “Circumferential Joints and Stringers (MSD/MED)”.

« “Lap joints with Milled, Chem-milled or Bonded Radius (MSD)”.

* “Fuselage Frames (MED)”.

» “Stringer to Frame Attachments (MED)”.

» “Shear Clip End Fasteners on Shear Tied Fuselage Frames (MSD/MED)”.
"e “Aft Pressure Dome Outer Ring and Dome Web Splices (MSD/MED)”.

« “Skin Splice at Aft Pressure Bulkhead (MSD)”.

« “Abrupt Changes in Web or Skin Thickness — Pressurized or Unpressurized Structure (MSD/MED)”
+ “Window Surround Structure (MSD, MED)"”.

* “Over Wing Fuselage Attachments (MED)”.

”Latches and Hinges of Non-plug Doors (MSD/MED)”.
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» “Skin at Runout of Large Doubler (MSD)—Fuselage, Wing or Emp (MSD)”.
* “Wing or Empennage Chordwise Splices (MSD/MED)”.

« “Rib to Skin Attachments (MSD/MED)”.

* “Typical Wing and Empennage Construction (MSD/MED)”.

INVESTIGACIONES SOBRE ELDANO EN MULTIPLES UBICACIONES (MSD)

El principal objetivo de los programas de investigacion es obtener datos de la estructura del fuselaje de la
aeronave relativo a MSD en un ambiente que refleje las condiciones tipicas de fabricacién y operacion de
Aeronaves de Transporte comercial.

El programa comprende, un ensayo a escala completa y andlisis de los paneles presurizados de la
estructura.

Los ensayos se realizaron en dos secciones completas de fuselaje que contenian grietas en el centro de
cuadernas y en el recubrimiento externo.

El crecimiento de grieta y la tension residual fueron medidas en paneles con y sin MSD simulado. Se
analizaron modelos de elementos finitos simulando grietas en los recubrimientos, utilizindose factores de
intensidad de tensi6n para predecir la tension residual de los paneles y 1a tasa de crecimiento de grieta.
Como parte de las actividades de investigacion y desarrollo de las técnicas de analisis y control WFD se
definieron y re- definieron los siguientes conceptos:

Iniciacién de grieta por Fatiga: es el punto en el tiempo cuando se espera detectar una grieta por fatiga.
Punto de WFD: es la mitad del valor del niimero de ciclos a los cuales se espera que se produzca la falla
por WFD.

Periodo de Monitoreo: es el periodo de tiempo cuando se inician inspecciones especiales de la flota
debido al incremento de riesgo de MSD/MED, y finalizan cuando el punto de WFD es alcanzado.

Meta de servicio del Diseiio “Design Service Goal (DSG)”: ¢s el periodo de tiempo (en horas/ciclos de
vuelo) establecido en el disefio y/o durante la certificacion, donde:

1. La estructura Principal estard razonablemente libre de grietas significantes.

2. No se espera que ocurran Dafios por Fatiga Ampliamente Difundidos.

Meta de Servicio Extendida. “Extended Service Goal (ESG)”: es un ajuste en el DSG establecido por
la experiencia en servicio, el andlisis y/o ensayos durante los cuales:

1. La estructura Principal serd razonablemente libre de grietas significantes.

2. No se espera que ocurran Daiios por Fatiga Ampliamente Difundidos.

PERIODO DE MONITOREO

El Periodo de Monitoreo es un concepto que puede ser usado en determinadas situaciones donde el
crecimiento de grieta por MSD/MED es detectable antes que la estructura pierda la tension residual
requerida. La figura 3 se muestra con el objetivo de presentar las diferencias entre crecimiento de grieta

por dafio local y por MSD/MED.
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Esta figura muestra la interaccion y aceleracion de crecimiento de grieta y el rapido decrecimiento de la
tension residual esperada en presencia de MSD/MED. A su vez indica que mientras el crecimiento de
grieta y la degradacion de la tensién residual por MSD/MED ocutren mas répido, se espera que éstas,
.ocurran mas tarde en la vida de una estructura dada, comparada con las esperadas debido a dafio local. El
SSIP y las més recientes Instrucciones de Limitacion de Aeronavegabilidad fueron escritas con la sola
intencién de tener acceso a la estructura por el dafio local. Se requieren programas adicionales de
inspeccién y/o modificacion para MSD/MED para un determinado punto en la vida de la aeronave. La
figura 4 muestra como el Periodo de Monitoreo puede ser establecido para un 4rea de la estructura que
cumple la calificacion de MSD/MED antes de que alcance una longitud critica.
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Hay varios puntos que son esenciales a la hora de establecer este periodo. Primero debe establecerse el
punto de WFD. Este es el punto, a partir del cual la acronave no puede ser operada sin previas
evaluaciones, se establece para que la operacion hasta el mismo punto provea una proteccion equivalente
ados veces el ensayo de fatiga.

La determinacion de la equivalencia entre los resultados de los ensayos y la actual vida esperada de la
aeronave es objeto de discusion entre los fabricantes y la autoridad reguladora. Los intervalos de
inspecciones repetitivas se establecen en base a 1a longitud de tiempo (ciclos/horas de vuelo) transcurrido
entre las grietas por fatiga detectables y el promedio de WFD dividido por un factor.

En la figura 4 la contribucién a la seguridad de estas inspecciones programadas en curso han sido
reconocidas bajo el titulo de “Programas Normales de Inspeccién”, estos incluyen el Programa de
Mantenimiento, CPCP, SSID, y otras actividades mandatorias y no mandatorias cumplidas en la acronave.

COMBINACION DE ESCENARIOS MDS/MED

La AAWG analiz6 si es o no posible que ocurra simultaneamente un MSD y un MED en un elemento
estructural principal. La AAWG concluy6 que hubo una clara posibilidad que esto pudiera ocurrir en
-algunos componentes estructurales que fueran igualmente tensionados. Este escenario podria ser
considerado dentro de un desarrollo apropiado de acciones en servicio para un elemento estructural
principal en donde este evento podria parecer probable. Fue sugerido que si un 4rea es potencialmente
susceptible a ambos, MSD y MED, entonces ambos problemas fueran trabajados independientemente. Si
los umbrales para MSD y MED indican una probabilidad elevada de interaccién entonces este escenario
debe ser considerado.

ENSAYOAESCALACOMPLETA

Tanto las distintas Autoridades de Aviacién Civil, como asf también los grandes Fabricantes de Aeronaves
de Transporte y Empresas Operadoras, han desarrollado instalaciones para efectuar Ensayos de Fatiga a
Escala Completa.

Uno de los desarrollos en este tema fue llevado a cabo en el Centro Técnico de la FAA, William J. Hughes,
esta instalacion, llamada “Full-Scale Aircraft Structural Test Evaluation And Research (FASTER)”, fue
creado para proveer datos experimentales para soportar y validar los métodos analiticos en desarrollo,
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incluyendo la predicciéon de WFD, anélisis y disefio de reparaciones y nuevas metodologias de disefio de
Aeronaves.El FASTER es capaz de aplicar condiciones reales de cargas en vuelo a una gran seccion de
estructura de fuselaje.

Cargas cuasi-estaticas y espectros de durabilidad a largo plazo pueden aplicarse, incluyendo presién
diferencial, cargas longitudinales, de corte y radiales en el recubrimiento y cargas radiales en marcos.
También es capaz de realizar ciclos dindmicos de presion.

Este desarrollo, al igual que otros tantos, ha permitido y continla permitiendo conocer y predecir los
fenémenos relacionados con fatiga que afectan a las estructuras aeronauticas, evaluando los métodos
actuales de mantenimiento y prevencion de fallas y generando el desarrollo de nuevas técnicas de
inspeccion y de ensayos no destructivos.

BENEFICIOS Y COSTOS ESTIMADOS QUE GENERALA ULTIMAENMIENDA

La FAA estim6 que los costos de certificacion y desarrollo asociados con el requerimiento para un umbral
de inspeccion basado sobre los defectos de fabricacién inicial son despreciables. De todas formas, esto
puede afectar los costos de operacion de las aeronaves, dependiendo de la inspeccion inicial.

Esta evaluacion estimoé que se requirieren un adicional de 500.000 horas de trabajo para inspeccionar una
flota de 1.000 aeronaves como resultado del requerimiento en base al umbral de inspeccién y asumiendo
defectos de fabricacién. Asumiendo una relaciéon de compensacion de U$S65 por hora, los costos
operativos se incrementaran en aproximadamente U$S32.5 millones en una flota de 1.000 aeronaves.

El costo de un ensayo de fatiga a escala completa para un disefio representativo de una aeronave de
categoria transporte, es estimado estadisticamente usando un ejemplo de cuatro diferentes modelos de
aeronaves, desde una aeronave transporte de 45 asientos hasta una aeronave transporte de gran porte. La
relacién entre el costo del ensayo de fatiga y el tamafio de la aeronave ajustado por el nimero de asiento
dio un costo estimado de U$S 540.000 por asiento en el modelo propuesto. El costo de un ensayo de fatiga
a escala completa para un diseiio de aeronave de 162 asientos, por ejemplo, puede ser de
aproximadamente 162 veces U$S 540.0000 U$S 87.5

millones y para 1.000 aeronaves de una flota, esto es igual a U$S 87.500 por aeronave.

Asumiendo que el promedio de asientos que tiene una aeronave es de 162, y que el 69 por ciento se
encuentra ocupado, ademas el costo de una aeronave es U$S 30 millones y el valor de una fatalidad evitada
es de U$S 2.7 millones, entonces el valor econdmico de un accidente en que una aeronave es destruiday no
hay sobrevivientes es aproximadamente de U$S 345.9 millones. Si el requerimiento previene uno de estos
accidentes, el beneficio no descontado excedera al costo no descontado por una relacién de U$S 345.9
millones dividido U$S 120.0 millones o lo que es lo mismo 2.88.

Asumiendo que la probabilidad de un accidente evitable es proporcional al tamafio de una flota en
cualquier afio, entonces el beneficio del descuento esperado de un accidente evitable excedera al costo del
descuento por unarelacion de 1.34 aproximadamente.

CONCLUSIONES

A pesar de que a la autoridad estadounidense de aviacioén civil le llevo unos 20 afios introducir al
requerimiento el ensayo de fatiga a escala completa para prevenir el WFD, en general los poseedores de un
Certificado Tipo han realizado siempre ensayos de fatiga a escala completa para acronaves de categoria
transporte, aiin cuando el mismo no fuera requerido parala certificacion.

Prevenir accidentes, sin embargo, no agota los beneficios de la Gltima enmienda de la FAR Parte 25,
Seccién 25.571. Los ensayos de fatiga a escala completa son practicas industriales desde antes de la
emision de la Gltima enmienda; esto refleja en parte los beneficios tales como la deteccion y correccién en
tiempo de deficiencias para prevenir grietas y la adecuacion de los procedimientos de mantenimiento e
inspeccion. Ademas de las implicaciones de seguridad evidentes, la temprana identificacion de grietas
permitira que las reparaciones sean realizadas durante el manténimiento programado, disminuyendo el
impacto econdmico de retirar una aeronave del servicio.

Con relacidn al objetivo planteado al inicio de este trabajo se puede indicar que de la investigacion de los
antecedentes del tema dafio por fatiga ampliamente difundido, los especialistas de estructura han obtenido
una importante cantidad de informacién suficiente para continuar con los nuevos estudios que se siguen
desarrollando alrededor de este tema.
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RESUMEN

" Cuando un fluido circula sobre un cuerpo, detrds de este se generan ondas por obsticulo. En el caso

de montafias, estas ondas se denominan ondas de montafia, ademds estas pueden producir
perturbaciones de otro tipo como las ondas de Kelvin-Helmholtz, de flotacion, etc., ademds pueden
producirse rotores. A fines de la década de los 80, el descubrimiento del agujero de la capa de ozono,
inicié nuevos estudios de la atmosfera superior para tratar de entender y explicar el fenémeno. A casi
dos décadas de ello, se ha comprendido el mecanismo que produce el agujero de la capa de ozono,
pero también se ha descubierto que las ondas de montafia (OM), bajo ciertas condiciones, se
propagan mas alld de la troposfera. Pudiendo penetrar en la estratosfera a gran escala con grandes
amplitudes y longitudes de onda, observadas a alturas entre 15 y 30 km, propagdndose incluso arriba
de los 30 km de altura. Los proyectos del planeador espacial, y de los vuelos estratosféricos, han
rehabilitado el interés por conocer este tipo de fenomenos, pues pueden constituirse en un factor
perjudicial para este tipo de vuelos. La Cordillera de los Andes en la region patagénica presenta
condiciones especiales para ello, basta decir que en los ultimos afios pilotos nacionales y extranjeros
han batido el 80% de los records mundiales en planeadores (en particular el de altura).El presente
trabajo es una revision (review) de este tipo de ondas y su incidencia en los vuelos a gran altura,
tanto para naves tripuladas como autonomas.

Palabras clave: Ondas de montaiia, planeadores, estratésfera.

1.- INTRODUCCION

Cuando un fluido circula sobre un cuerpo, detras de este se generan ondas por obstaculo. En el caso de
montaiias, estas ondas se denominan ondas de montafia (OM), que pueden otro tipo de perturbaciones
como las ondas de Kelvin-Helmholtz, de flotacién, etc. Existe, ademas, la posibilidad de la presencia
de rotores.

Estos eventos se estudian en particular en meteorologia, pues son los iniciadores de fendmenos
significativos como lluvias, nieve, vientos inteénsos, fuerte cortante de vientos, etc.

En la aviacién, se comenz6 a dar importdancia a lds OM, cuando las aeronaves que volaban a gran
altura eh tondiciones de aire claro corhenzaron a experimentar turbulencia. Con los estudios se
descubrié que el origen de este tipo dé turbulencia estaba asociado a distintos patrones de ondas,
muchas de ellas originadas a sotavento de las cadenas montafiosas.

A fines de la década de los 80, el descubrimiento del agujero de la capa de ozono, inicié6 nuevos
estudios de la atmosfera superior para tratar de entender y explicar el fenémeno.

A cdsi dos décadas de ello, se ha comprendido el mecanismo que produce el agujero de la capa de
ozono, pero también sé ha descubierto que las OM, bajo ciertas condiciones, se propagan mas alla de
la tropésfera. Pudiendo penetrar en la estratosfera a gran escala con grandes amplitudes y longitudes
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de onda, observadas a alturas entre 15 y 30 km, propagindose incluso arriba de los 30 km de altura.
Los proyectos del planeador espacial y de los vuelos estratosféricos, han rehabilitado el interés por
conocer este tipo de fenomenos, pues pueden constituirse en un factor perjudicial para este tipo de
vuelos.

Ademis en el campo deportivo existen intentos por batir los récords mundiales de altura en
planeadores a través del conocimiento y la utilizacion de las OM, pero el reto no queda ahi, ya que hay
proyectos de intentar llegar con planeadores estratosféricos hasta los 30 km de altura.

2.- ONDAS DE MONTANA PROPAGADAS EN LA TROPOSFERA

La presencia de un obsticulo en el seno de un fluido en movimiento produce una perturbacion al flujo
que se traduciré en turbulencia y/o en ondas normalmente estacionarias. El tipo de ondas dependera de la
escala de movimiento a considerar.

En la Mesoescala son dos tipos ondas que se generan: las de “gravedad intema” y las de
“discontinuidad”. En el caso de la atmdsfera, el viento al atravesar una montafia se eleva por el
obstaculo y puede condensar su humedad y aparecer una nube en forma de "lenteja" llamada lenticular
que coincide con las crestas de la onda formada.

En una atmoésfera estable y estratificada, las ondas son transversales y se propagan tanto horizontal como
verticalmente. En el caso vertical generalmente se produce reflexion de las ondas con el borde de la
troposfera, la tropopausa. Este tipo de propagacion de ondas verticales no es importante en Escala
Sinoptica (rangos cortos) y se filtra en el modelo cuasi geostrofico. Pero ellas son las responsables de la
propagacion de las ondas orograficas u OM en la estratosfera y de la turbulencia en aire claro.

Al suponer una atmoésfera estable y estratificada cuando una parcela de aire se perturba, es restituida
debido a las fuerzas de flotabilidad (Teoria de la parcela) y comenzara a oscilar con una frecuencia N
(frecuencia de Brunt Vaisila):

N= W)

~ijog
N "ﬂl

donde g es la gravedad, T la temperatura potencial de la parcela, y z la altura.
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Figura 1: Esquema de la propagacion horizontal y vertical, de las OM dentro de la troposfera.

Si la particula en 0 de la Figura 1, antes del obsticulo, tenia una cierta densidad, al pasar el obstéculo se
eleva y pasa a un nivel 1 donde es mas pesada que el medio que la rodea (vilido para un fluido
estratificado), entonces aparece una fuerza restitutiva de gravedad que la acelera hacia abajo y la traslada
a un nivel 2 donde el medio est4 mds denso que la parcela, por lo tanto aparece una fuerza de flotabilidad
que la hace ascender y asi se forma la onda, que es estable.

En el caso de la Cordillera de los Andes, Necco [1] dice que por imigenes satelitales se ha observado
que los lenticulares asi formados tienen una longitud de onda horizontal (k) entre 5 km y 25 km,

mayoritariamente en 20 km.
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La Figura 2, cormrespondiente a una escena del 22/NOV/2000, 16:00 horas, tomada por el satélite
meteorologico NOAA16 mediante el equipo de recepcion instalado en la Facultad de Ingenieria de la
Universidad Nacional del Comahue, muestra OM como bandas de nubes paralelas a la Cordillera de los
Andes.

Figura 2: Imagen satelital en color compuesto donde se puede observar la formacion de OM a
sotavento de la Cordillera de los Andes, a través de la formacion de calles de nubes lenticulares
paralelas a esta.

Estas ondas se propagan con la altura, por lo tanto tienen una longitud de onda vertical m.

Para determinar el desfasaje vertical, se puede asumir que es una onda de gravedad interna y estacionaria
donde la velocidad de fase ¢ es igual a cero, luego trasladindose con una particula, se puede expresar la
velocidad de traslado u como:

——_N
k2 +m? o

Si se conoce u, k y N entonces se puede calcular m y determinar su inclinacién con la altura.

3.- ONDAS DE MONTANA PROPAGADAS EN LA ESTRATOSFERA
3.1.- Efectos

Hasta hace pocos afios se crefa que la estratosfera era una region de la atmosfera estable, pero con los
estudios desarrollados a partir de investigaciones de las causas del agujero de ozono, se comenzaron a
descubrir la existencia de este tipo de ondas en la alta atmésfera.

Las OM son importantes en la dindmica atmosférica de las latitudes medias. Estas se originan en la
media y alta troposfera, y se propagan hacia arriba penetrando en la estratosfera y mesosfera donde
depositan su cantidad de movimiento y energia al disiparse alli. Por lo tanto, las OM influencian
fuertemente la circulacién global y son la principal causa de oscilaciones a escala global semejantes a
la Oscilacién Casi Bianual [2] y la Oscilacién Semianual [3].

Pero la mayoria de los modelos de circulacién global no pueden resolver explicitamente este tipo de
ondas debido a la resolucién espacial de los mismos. Ultimamente han comenzado a desarrollarse
modelos que intentan reproducir OM en la tropésfera, como ¢l Modelo de Mesoescala MMS5 del Naval
Research Laboratory (WRL).

Las OM estratosféricas disparan la formacion en los polos de nubes de hielo estratosféricas. Se ha
demostrado que este tipo de nubes reduce el ozono debido a la presencia de compuestos clorados en
ellas, debido al transporte de estas masas de aire desde las OM que alcanzan la estratosfera [4].

La turbulencia generada por las OM en la estratésfera hace rever el concepto de “poco riesgo
ambiental” en los vuelos estratosféricos, ya que con ellos aumentaria el intercambio de gases nocivos

entre la tropdsfera - estratosfera.
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3.2. Condiciones Meteorologicas

Para que se formen OM moderadas, Teets [5] establecié cuales son los factores topograficos y
meteorologicos mas favorables:

« La atmosfera en los niveles bajos debera ser estable y con vientos de al menos 10 m/seg.

» Ladireccion del viento respecto a la linea de cumbres de la cadena montafosa forma un angulo de
unos 30°.

e La velocidad del viento debera incrementarse con la altura mientras la direccion del viento
permanece bastante constante. Si la velocidad del viento se incrementa abruptamente con la altura,
la energia de la onda tendera a focalizarse o atraparse a baja altitud fluyendo como en un canal
aguas abajo. Si la velocidad del viento decrece abruptamente con la altura en el tiempo, aquella
onda puede decaer, formar un rotor o disiparse en turbulencia.

« El tamafio y la forma de las cumbres tienen poca incidencia sobre la longitud de onda, pero si
pueden afectar la amplitud. La amplitud resultante depende del ancho de la montaiia, la pendiente
a sotavento y el grado de estabilidad atmosférica.

La propagacion de ondas en la estratdsfera generalmente es favorecida por:

e Una débil o indefinida tropopausa, un minimo cambio en la direccidon del viento con la altitud, y
velocidad del viento bastante consistente. Modestos incrementos de la velocidad del viento con la
altitud permite que la amplitud de la onda crezca y se propague a grandes altitudes y bajas

densidades.
« Lapresencia del Vértice Polar intensifica los vientos en la estratosfera, y ayuda a propagar las OM
que penetraron en la misma, sobre las regiones montafiosas.

Como resultado de esto ultimo, las OM estratosféricas en el Hemisferio Norte so6lo se dan en latitudes
altas (60° a 70°), y en el Hemisferio Sur en latitudes medias, pudiendo haber (raramente) algunas en

bajas latitudes.

4. MEDICIONES

Las OM estratosféricas se las pueden identificar por dos medios: con globos sondas, balones y
aeronaves volando a gran altura, o por medio de satélites que miden fluctuaciones de temperatura de
los gases atmosféricos en frecuencias de emisidon muy precisas.

Figura 3: Amplificacion de la OM con la altura, en condicionespropicias parapenetrar en la
estratosfera. Extraido de [5].

Las primeras pueden ser ilustradas como en la Figura 3, donde se observa la relacioén de ascenso con la

altura, tipica de un dia con OM estratosféricas.
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También con el uso de informacion proveniente de radiosondas se puede determinar la época de
ocurrencia de las OM estratosféricas, calculando la variancia de la temperatura entre los niveles de 100
hPa y 10 hPa, pues cuanto mayor es este valor, mayores variaciones de la temperatura se producen
fruto de la actividad de ondas circulando por esta capa de la atmésfera.

Para 5 estaciones meteorologicas se observo que el comportamiento de dicha variancia presenta la
mayor actividad durante el inviemo del Hemisferio Sur [6], coincidente con la mayor actividad del
Vértice Polar.

Los picos del periodo activo pueden ser detectados también por medio de estudios climatolégicos
derivados del andlisis de datos extraidos de modelos como el NCEP/NCAR 40 year Reanalysis
Proyect [7].

La Figura 4 muestra la variancia media de la temperatura de la tropopausa para cada uno de los meses
en el periodo 1948-2002. En ella se puede observar que los periodos de mayor variacién corresponden
a los meses entre Mayo-Julio y a Noviembre, el primero relacionado con la aparicion Vortice Polar
[8], como ya se menciond, y el segundo con la presencia en la region Norpatagonica del Jet Polar,
asociado este a vientos zonales muy intensos en toda la troposfera. El periodo de menor variacion de la
temperatura de la tropopausa se produce entre Enero y Marzo.

[ 4 L] A - 4 J A L] ° L] °

Figura 4: Variancia media mensual (K*) de la temperatura de la tropopausa en la Norpatagonia en el
periodo 1948-2002. Fuente: NOAA-CIRES Climate Diagnostics Center, Boulder Colorado.
http.//www.cdc.noaa.gov/.

Con respecto a la estratosfera en la Figura S se han graficado las anomalias de la temperatura del aire
en el nivel de 10 hPa para el periodo con poca actividad de ondas (Enero a Marzo) y para el periodo
activo (Mayo a Julio).

"En la Figura 5a correspondiente al promedio de las anomalias de temperatura en la estratdsfera de los

meses de Enero a Marzo entre las latitudes de 43 ° y 33 °Sur y las longitudes de 80 ° y 54 °Oeste se
observa que los valores de anomalia son cercanos a 0 °C (poca variacién). Mientras que en la Figura
5b que se calculé con los mese de Mayo a Julio se alcanzan valores absolutos de hasta 1 °C,
confirmando lo encontrado por Jiang y Wu [6].
La Figura 6 muestra el campo de vientos medios latitudinales (viento zonal) en la estratésfera (100
hPa a 10 hPa), en la misma zona y periodos analizados para las anomalias de temperatura. Se observa
en la Figura 6a, meses con poca actividad de ondas, la existencia de un nivel critico de velocidad nula
(linea de velocidad del viento nula) entre los 40 hPa y 30 hPa de altura. Por sobre este nivel la
circulacion se invierte haciéndose del Este y con bajas velocidades. Por otro lado en la Figura 6b se
puede observar que en toda la estratosfera los viento son del Oeste con velocidades fuertes y no
aparece el nivel de velocidad nula.



noaa.gov/
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Figura 5a: Anomalias meatud uc ic| wcl uiut u uci uuc cu 75 m u uc nnctu a Marzo de 11 arios (1992-
2002) entre las latitudes de 43 °y 33 oSury las longitudes de 80 °y 54 oOeste. Fuente: idem Figura 4.

Figura 5b: Idem Figura 5apara elperiodo Mayo a Julio.

Figura 6a: Isotacas en m/s entre 100 hPay 10 hPa segun la latitudpara elperiodo quieto Enerp-
Marzo. Fuente: idem Figura 4.

Figura 6b: Idem Figura 6apara elperiodo activo Mayo-Julio.
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El segundo método de medicion es a través de sensores remotos instalados en naves espaciales que
miden la radiancia de la linea de emision del O2 (cercana a 63 Mhz), que cuando esta se satura provee
una buena mediciéon de las perturbaciones de temperatura atmosféricas.

Ejemplos de ellos son los trabajos de Jiang y Wu [6] que utilizando datos del equipos Microwave
Limb Sounder (MLS) en el satélite Upper Atmosphere Research Satellite (UARS) y los de Eckermann
y Preusse [9] usando datos del Cryogenic Infrared Spectrometers and Telescope for the Atmosphera
(CRISTA) en el vuelo shuttle STS-66, determinaron las caracteristicas de las OM estratosféricas que
ocurren al este de la cordillera de Los Andes, hallando que las longitudes de ondas horizontales
'preferenciales son dos: 110 km y 400 km.

5. PLANEADOR ESTRATOSFERICO

A la fecha existen varios proyectos para utilizar este tipo de ondas y ascender hacia la estratosfera. A
nivel deportivo, el mas difundido es el proyecto PERLAN, donde un grupo privado encabezado por el
Sr. Steve Fossett, quiere batir el récord mundial de altura en planeadores con un planeador standard
como primera fase, y en una segunda etapa llegar hasta los 30 km de altura con una aeronave disefiada
para tal fin (http://www.fimspiegel.com/perlan/).

En nuestro pais esta el Proyecto MAIPE que intenta llegar hasta los 15 km utilizando OM desde la
zona de Chos Malal (Provincia de Neuquén) y con planeadores convencionales
(http://www .patagoniasoaring.org.ar/).

Para este tipo de vuelo, los nimeros de Mach variaran desde 0,07 a nivel del suelo hasta unos 0,70
para el nivel de 30 km, y los numeros de Reynolds involucrados seran 1,5 x 106 a nivel del mar, y de

unos 2 x 105 a los 30 km, por lo que en esa altura el planeador debera trabajar a altos nimeros de
Mach y bajos numeros de Reynolds, lo cual implica un desafio para la sustentacion y el control de la
aeronave, ademas de las condiciones extremas del medio ambiente.

Edward H. Teets del Dryden Flight Research Center [10] realiz6 el grafico de la Figura 7, donde pone
de manifiesto la velocidad vertical (fi/min) versus la altitud (1) de una OM, la envolvente de su
energia, la velocidad del planeador, y la diferencia entre ambas curvas es la relacion de ascenso que
dispondria el planeador, lo cual es un indicador de que el proyecto es posible, ya que existe energia
disponible en las OM para alcanzar la meta de los 30 km.

Figura 7: Grafico segun Teets [10] en el cual se demuestra que la energia aportada por una OM
estratosférica alcanzapara elevar a un planeador hasta la estratosfera.

El proyecto APEX de la NASA [11] intenta incrementar el conocimiento de las performances de los
perfiles aerodinamicos en este régimen de vuelo, en particular estudiar la separacion de las burbujas
que se forman sobre el perfil a consecuencia de la aparicion de una onda de choque transonica lambda
y la cortante con el flujo libre a posterior de la misma, efecto conocido como inestabilidad de la capa
limite de Tollmien-Schlichting (Figura 8), que entre otras cosas produce una vibracidén aerodinamica

sobre el extra dos de los perfiles.
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Figura 8: Esquema de la inestabilidad de la capa limite de To llmien-Schlichting.

Bajos nimeros de Reynolds y altos niimeros de Mach, son también las condiciones de vuelo en la
atmosfera Marciana.

Este es el caso de Aurora Flight Sciences, que ha ensayado un prototipo de planeador Marciano escala
1:2 en Septiembre de 2002, lanzindolo en nuestra atmosfera por medio de un globo estratosférico
desde unos 30,000 metros de altura,(http://www.aurora.aero/news.html#marsflyer2).

6.- CONCLUSIONES

Las OM bajo ciertas condiciones (presencia del Vétice Polar, debilitamiento de la tropopausa) pueden
penetrar en la estratosfera y propagarse en ella, incluso amplificando su amplitud.

Es de esperar que los fenémenos asociados a las OM, como fuertes cortantes, rotores, turbulencia
intensa de aire claro, estén presentes en la estratosfera, introduciendo en dicho tipo de vuelo
consideraciones de seguridad a tener en cuenta.

El Hemisferio Sur, por poseer gran actividad el Vértice Polar, se constituye en una regién en que se
deberan realizar prondsticos sobre la ocurrencia de este tipo de ondas, si se desarrollan los vuelos
estratosféricos.
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RESUMEN:

" Presentamos un motor de simulacion destinado a ejecutar los diferentes algoritmos que modelan el
comportamiento fisico del vuelo en un simulador de vuelo.

El motor de simulacion fue concebido y disefiado con el objetivo de proveer una herramienta de
simulacion de proposito general especializada en algoritmos numéricos, la que permite modelar al
sistema a simular como una estructura conformada por un conjunto de médulos o componentes
independientes, cada uno con su propio modelo computacional.

Cada componente tiene un algoritmo de simulacion correspondiente. El motor ejecuta ciclos
periddicos de simulacion y en cada ciclo determina el aporte de cada componente a la simulacion, y
luego integra los resultados obtenidos para calcular el efecto total sobre el conjunto. De esta forma,
la evolucion de la simulacion se desarrolla en forma discreta en el tiempo.

Se opto por una solucion que permite que las caracteristicas propias de la aeronave (sistema a
simular) no se refleje en el codigo del motor sino en el conjunto de datos de configuracion que la
describen. Esto ademds garantiza la versatilidad dela solucion propuesta y la posibilidad de simular
sistemas de naturalezas muy variadas.

Se presenta como ejemplo de aplicacion del motor de simulacién un modelo dindmico de vuelo 6 DOF
(grados de libertad) del avion de combate F16.

. Palabras clave: motor de simulacién, simulador de vuelo, modelo dindmico de vuelo.

INTRODUCCION

El Motor de Simulacién aqui presentado es un componente de software concebido y disefiado con el
objetivo de proveer una herramienta de simulacién de propésito general capaz de ejecutar algoritmos
numéricos. Dichos algoritmos modelan el comportamiento fisico de un determinado sistema de
interés. Al ejecutar estos algoritmos el motor de simulacién calcula el comportamiento fisico de los
mecanismos que forman parte del sistema en estudio.

El principal antecedente de nuestro sistema es la plataforma JSBSim desarrollada por Berndt [1], esta
plataforma consiste en un motor de simulacién, abierto, configurable y escalable dedicado a modelos
dinamicos de vuelo; y el proyecto LaSRS de la NASA [2].

Nuestro objetivo es el disefio de una plataforma también configurable, escalable, pero de propésitos
generales.

Este trabajo se realiza en el marco del proyecto “Simulador de Vuelo” financiado con el subsidio
PAE2004-22614 ANPCyT (Agencia Nacional de Promocion Cientifica y Tecnolégica).



Fig. 1 Sistema y sus componentes internos

MOTOR DE SIMULACION

Sin importar las caracteristicas del sistema a simular (ej.: avion volando, un vehiculo terrestre
desplazandose, barco navegando), éste se modela como una entidad que posee una entrada
(parametros externos que influyen sobre el sistema), una salida (parametros afectados por el
comportamiento del sistema) y una funcién de transferencia asociada. La funcion de transferencia del
sistema define como se calcula en un ciclo de simulacion el nuevp valor de la salida y el nuevo estado
del sistema en funcion del estado corriente del sistema y del valor corriente de la entrada.
Dependiendo de la complejidad del sistema, este a su vez podra estar conformado por modulos
independientes interconectados entre si, llamados componentes (Fig. 1). Para cada uno de estos
componentes, que también son representados como entidades que poseen entradas, salidas y funciones
de transferencia, existird un modelo que simule su comportamiento.

Para poder describir al sistema modelado, sus entradas, salidas, componentes internos y sus
interconexiones, se disend y especificd un formatede archivo basado en XML [3][4]. El Archivo de
Especificacion del Modelo es el que contiene esta descripcion. Nuestro Motor de Simulacién tiene la
.capacidad de interpretar este formato de archivo y de este modo es posible cargar el sistema para
llevar adelante la simulacion.

Durante la ejecucion el Motor no so6lo resuelve la simulacion de cada uno de los modelos sino que,
como conoce la forma en que los componentes se relacionan entre si, determina el comportamiento del
sistema completo. La evolucion de la simulacion sedesarrolla en forma discreta en el tiempo, es decir
se ejecutan ciclos periddicos de simulacion y en cada uno se determina el aporte de cada componente a
la simulacion, y luego se integran los resultados obtenidos y obteniéndose el efecto total sobre el
conjunto.

El Motor de Simulaciéon ha sido estructurado en tres componentes principales: Biblioteca de
componentes propios, el Interprete XML y el médulo de Configuraciéon y Control (Fig. 2).

Tanto el Archivo de Especificacion del Modelo comolos Archivos de Inicializacion de Componentes
utilizan el formato XML. El Intérprete XML es el encargado de interpretar dichos archivos. En el
primero de ecllos se describe el sistema a simular declarando los componentes que lo constituyen y
especificando las conexiones entre entradas y salidas de los componentes [4], y en los Archivos de
Inicializacion de Componentes se describen los conjuntos de datos requeridos por ciertos componentes
para la implementacion computacional de sus respectivas funciones de transferencia.

El modulo de Configuracion y Control ofrece una interfaz que permite configurar pardmetros propios
de la simulacion: establecer el paso de discretizacion, definir un tiempo de simulacion y llevar
adelante la simulacion hasta que ese tiempo se cumpla, realizar simulaciones paso a paso, etc. Ademas
brinda acceso al Estado de Sistema en cualquier momento, permitiendo incluso modificarlo sin tener
que detener la simulacion. Entendiéndose como Estado del Sistema al conjunto de magnitudes
continuas y discretas, que caracterizan en cada momento la situacion del mismo.



La Biblioteca de Componentes Basicos es un conjunto de componentes genéricos disponibles para ser
aprovechados por el usuario en el disefio de modelos. En el proceso de describir el sistema como un
conjunto de componentes interconectados, el usuariopuede hacer uso de esta biblioteca simplificando
el trabajo. También se dispone de un mecanismo simple y poderoso que permite el disefio e
incorporacion de nuevos componentes en funcién de las necesidades.

Fig. 2 Estructura del Motor de Simulacion

COMPONENTES BASICOS

En el proceso de modelar un sistema para ser luego simulado en nuestro motor, el usuario debe
dividirlo en subsistemas interconectados de menor complejidad. Cada subsistema estara caracterizado
por su propia funcién de transferencia.

Cada uno de estos subsistemas se implementan como componentes dentro del motor de simulacién y

el usuario podra para ello emplear los componentes basicos del motor. La complejidad o especificidad

de un subsistema puede implicar que no sea posible modelar su funcién de transferencia con los
componentes basicos, o que el usuario desee emplear algun algoritmo numérico particular, en estos
casos el usuario disenara un componente propio.

La vida de un componente durante la ejecucion del modelo en el motor abarca las siguientes etapas:
Creacion,’ a medida que el Intérprete XML procesa el archivo de especificacion las distintas
instancias de los componentes presentes en el sistema son creadas.

Interconexion: el archivo de especificacion también contiene la informaciéon que determina el
modo en que los distintos componentes se conectan entre si. Una vez que todas las instancias han
sido creadas la interconexion entre todas ellas es realizada.

Inicializacion: antes de realizar el primer ciclo de simulacion, el sistema en general y cada
componente en particular es inicializado.

Ciclo de Simulacion en cada ciclo se ejecuta la funcidén de transferen cia del componente para
determinar su aporte a la simulacion.



COMPONENTES DEFINIDOS POR EL USUARIO

El Motor de Simulacion provee un mecanismo simple ypoderoso para que el usuario pueda disefiar e
implementar componentes externos en funcién de las necesidades que surjan al modelar un sistema
particular, cuando por ejemplo una funcién de transferencia no pueda ser modelada con los
componentes bésicos del motor.

Para crear un componente el usuario utiliza la clase base o plantillaUserComponent provista por el
motor y debe definir dos funciones callback las cuales son invocadas durante las etapas de
Inicializacion y en cada Ciclo de Simulacion respectivamente.

"EJEMPLO DE APLICACION

En el marco del proyecto fue desarrollado entre otros un modelo de 6 grados de libertad para el avioén
F16.

El modelo numérico de la aeronave esta basado en datos obtenidos de ensayos en tinel de viento en
las instalaciones NASA-Langley. Los datos representan el comportamiento de la aecronave en forma de
coeficientes aerodindmicos que luego son utilizados para calcular fuerzas y momentos. Los
coeficientes aerodindmicos cubren un amplio rango de angulo de ataque (-15° a +45°) y de
deslizamiento (-30° a +30°) y también reproducen los efectos de la deflexion de comandos (timén de
profundidad, timén de direccion y alerones). Los datos son validos hasta Mach 0,6. Los valores estZn
organizados en tablas (en su mayoria de dos dimensiones) y se utilizan funciones de interpolacion
lineal para el célculo de los coeficientes.

A partir de este modelo numérico se desarroll6 el modelo de componentes apropiado para el ensayo en
el motor de simulacion (Fig. 3). Se definieron los componentes del sistema y se determiné la funcién
de transferencia que los mismos debian implementar. En algunos casos, dada la complejidad de estas,
los componentes fueron divididos internamente en sub-componentes. Los principales componentes del
modelo son:

Windaxis: calcula los 4ngulos de ataque y deslizamiento a partir de la velocidad del
viento.

TGear y PDot: determina la potencia del motor en funcién de la posicién del control del
acelerador.

ADC: calcula la presion barométrica a partir de la velocidad y la altura de la aeronave.
THURST: determina el empuje del avion.
Navigation: calcula las variaciones de la posicion de la aeronave en vuelo.

Quaternions: este médulo concentra todos los célculos relacionados con el algebra de
cuaterniones

Dynamics Coefficients: calcula los coeficientes de aceleracién y velocidad.
Derivatives: determina las derivadas de los coeficientes de aceleracién y velocidad.

Moments: calcula los momentos de inercia.

‘Paralelamente se codifico el modelo numérico en MATLAB con el objetivo de realizar los mismos
ensayos y poder contrastar los resultados (Fig. 5 y 6).

Uno de los componentes que forma parte del modelo desarrollado para el avién F16 es el que
denominamos THRUST, el cual es responsable de calcular el empuje en funcién de tres variables:
potencia del motor, altura y la velocidad.

El modelo matematico desarrollado que sirve de base para este componente, calcula a partir de las
variables de entrada (potencia, altura y velocidad) tres coeficientes (TMIL, TIDL, TMAX) mediante el
uso de tablas de interpolacion, segeen el algoritmo 1.




if (potencia <50)

Empuje = TIDL + (TMIL —TID L) potencia

else

Empuje = TMIL + (TMAX - TMIL) Po%encia =50

Algoritmo 1 Transferencia del componente THRUST

Dentro de la Biblioteca de Componentes existe un componente que implementa un mecanismo de
interpolacion lineal sobre conjuntos de datos vectoriales y matriciales. El conjunto de datos conocidos
sobre el que se realiza la interpolacién se especifica en el Archivo XML de Inicializacion del
Componente. Dependiendo de si la interpolacién se realiza sobre un conjunto de datos vectorial
(Ecuacio6n 1) o matricial (Ecuaci6n 2).

Ecuacién 1. Funcién de transferencia para la interpolacién sobre un conjunto de datos vectorial.

, I
YXeRV=v,vVy_, )/ Vs Sy, <X <y, Svy,

X—vj X—vj

Pyt 1= v,
MY MY

Ecuacién 2. Funcién de transferencia para la interpolacion sobre un conjunto de datos matricial.
YeRX=(x,x,)eR?,
M e R™ 4=(a,,..a,_)eR",B=(b,...b, )€ R",
a,<a,<xy,<a, Say, A by<b <x,<b,, <b,,
y="& _* -b,
|ai+l_a1| ll;jﬂ_b/l
Y= (1 - u)(l - V)m:,j +u(1 - v)’”m,j + v(l - u)'”t.jﬂ Tuvm, g

La estructura elegida para implementar el componente THRUST fue la de crear un nuevo componente
con una funcién de transferencia descripta en Algonitmo 1. El mismo fue creado a partir de la plantilla
UserComponent provista por el motor para estos casos. Internamente para el cilculo de los

coeficientes TMIL, TIDL y TMAX se utiliz6 el comporente InterpolationTable que forma parte de la
Biblioteca de Componentes Basicos. La estructura resultante es la que se observa en la Fig. 4



Fig 3 Modelo de componentes del avion F16

Fig. 4 Estructura interna del componente THRUST



ENSAYO Y COMPARACION

Se realizé una simulacién para determinar la respuesta del modelo a un pulso aplicado al timén de
direccion. La posicion del tim6n cambia desde 0° a -5° un segundo después de iniciada la simulacién y
se mantiene en esta posicion durante un segundo. Luego cambian a 5° sosteniéndose en esa posicién
por otro segundo para volver al estado inicial hasta el final de la simulacién.

Los resultados obtenidos fueron contrastados con la versién del modelo implementado en MATLAB y
muestran una evolucion similar de acuerdo a lo esperado (Fig. 5 y 6).
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CONCLUSIONES Y TRABAJOS FUTUROS

Se present6 un motor de simulacién de propositos generales, que modela los sistemas a simular como
.un conjunto de componentes genéricos independientes. Cada componente se caracteriza con un
conjunto de parametros, de esta manera el sistema asimular no se refleja en el cédigo del motor sino

en el conjunto de datos de configuracién que lo describen. Se ha implementado ya, usando este motor,
un modelo de dindmica de vuelo de 6 DOF (grados delibertad) de la aeronave F16, del cual se mostr6
un componente como ejemplo. Se est4 trabajando actualmente en un modelo de vuelo de la aeronave
Mirage2000 [5].
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RESUMEN

La ingenierfa de instumentos destinados a la medicién eficiente de magnitudes como
aceleracién, velocidad y desplazamiento, integra los dominios de la Fisica, Mateméatica,
Sistemas de Control, Electrénica y Mecénica [1, 2, 6]. La utilizacién de la modelizacién
matemética en el disefio, y su posterior validacién con estudios y anélisis de simulacién, como
asl también los ensayos experimentales de laboratorio y campo, constituyen una herramienta
indispensable para obtener dispositivos eficientes, lineales, repetibles y exactos [3,12,].

En este trabajo se presentan las bases y procedimientos que se han tenido en cuenta para
disefiar un ‘Servoacelerémetro por Balance de Fuerza®”, destinade a la medicién de
aceleracién traslacional en innumerables aplicaciones industriales, militares y de 1&D. Si bien,
en el mundo, se disponen de muchos métodos y tecnologias de disefio @ implementacién [2, 7,
8] la realidad tecnoldgica de cada pais, establece un condicionamiento a las posibilidades
reales para obtener un dispositivo totalmente propio que pueda ir evolucionando a medida que
nuevas tecnologlias de fabricacion se tornen disponibles. El instrumento que motiva este trabajo
se basa en dichos objetivos, y en especificaciones que han surgido de necesidades en
aplicaciones locales. Este desarrallo, se ha realizado, con el objetivo principal de mejorar las
prestaciones del modelo antecesor, llamado: “Servoacelerémetro por Balance de Cupla”,
disefiado, construido y utilizado en CITEFA en los misiles A-S (Aire-Superficie/Martin
Pescador), S-A (Superficie-Aire/Halcon) e Hilo-Guiado (Antitanque-Mathogo) [17,18, 19)]. El
modelo desarrollado y constuido en CITEFA, tenia el inconveniente (que no era grave) del
acoplamiento cruzado entre ejes de sensado, y que se pretende eliminar con el modelo por
balance de fuerza.

Bajo el niimero de Proyecto 25/C088, en el Laboratorio de Investigacién y Desarrollo en
Automatizacién y Control (LIDAC), perteneciente al Departamento de Electrénicade la
Universidad Tecnolégica Nacional, Facultad Regional Buenos Aires (UTN-FRBA), se han
realizado tres acelerometros traslacionales con rango de 5g, 10gy 50g.

Si bien se han disefiado varios modelos de uno y tres ejes de medicién, y construido los de un
eje, en este frabajo se presenta el Modelo monoaxial de 10 g (98.1 m/seg”2), por considerarse
representativo del Proyecto.
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1. INTRODUCCION
1.1. Caracteristicas deseadas del acelerémetro

Las caracteristicas deseadas en un acelerémetro [3,5] que: se aproxima al ideal, son
basicamente las siguientes;

» Tener una frecuencia natural varias veces superior a la mayor frecuencia presente en
la sefial de aceleracién a medir.

* Realizar la medicién con un error del orden de 0.1 % de la m&xima aceleracidén a medir.

» Tener un amortiguamiento adecuado para seguir lo mas cercanamente posible la
aceleracién real a medir.

Las posibilidades fisicas que se disponen para lograr aproximarse a las caracteristicas de un
acelerdmetro ideal, son principalmente dos, a saber:

¢ Medicién mediante deflexi6n total (analogia de la pesada simple).
¢ Medicién sin deflexién o deflexion minima(analogia de la doble pesada)

El método gque realiza la medicion mediants deflexién total (en adelante, Lazo abierta),
conduce a un disefio de dimensiones importantes y con slementos que deben tener mucha
linealidad y repetibiidad. Estas desventajas se pueden minimizar adecuadamente con
métodos de disefio de componentes, basados en MEMS (Micro-Elsctro-Machanical-Systems)
{7.8]. Como esta Tecnologla, no la tenemos disponible actualmente (si bien se esté trabajando
en ollo), en forma confiable ni totaments accesible, sobre todo por sus costos; no la

consideraremos en el corto plazo. _
El método de medir sin deflexién (en adelante Lazo cerrado) [11, 12, 13,14], conduce a un

disefio de dimensiones, costo, exactitud, linealidad y repetibilidad razonables para la mayoria
de las aplicaciones industriales, investigacién y de laboratorio. Por estas razones,
fundamentalmentse, se utilizar4 dicho método de medicién y disefio.

1.2. Especificaciones Generales

Sobre la base de las caracteristicas deseadas, las aplicaciones més frecuentes, las
posibilidades tecnolégicas de implementacin, y la experiencia, se han establecido para el
servoacelerémelro a disefiar y construir, las siguientes especificaciones técnicas generales:

+ Coeficients de amortiguarniente: & 2 0.5

* Tiempo de establecimiento: £, < 30 mseg

s« Overshoot M o < 10%

» Anchodebanda: BW 2 35Hz =220 rad/ seg

¢ Margen de fase: PM 2 20°

¢ Margen de ganancia GM = 204B

¢+ Ejede sensado: uno
» Acoplamiento cruzado entre ejes: <40 dB
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s Temperatura de operacién: —40°C <4,,, < 80°C

* Altura de medicién sobre el nivel del mar: kg = 12000m
s Rangos: 1g,5g,10g,20g, 50g,y100g

s Volumen m&ximo: V4, <130 em’

¢ Tensién de alimentacién : 112 VDC

* Tensién de salida: analégica: 110 VDC

Salida digital por puerto serie universal (USB)
Sensbilidad: 10V /g, 5Vig, 1Vig, 05Vig, 02V/ig, y 0.1V/g

* Exactitud ylinealidad : +1% del rango

2. Consideraciones para 8l disefio de! servoacelerémetro por Balance de fuerza.

La idea bésica que se aplicd para desamrollar &l acelerémetro sin deflexién (laze cerrada) o
servoacelerdmetro, es el criterio de disefio por balance de fuerza Consiste en generar una
fuerza de igual magnitud, ¥ sentido contrario a la producida por la aceleracion a medir, y que
actia sobre la masa del sensor. Una vez generada esta fuerza, que en nuestro caso (Por
limitaciones tecnolégicas y posibilidades de realizacién) se cbtiene a travée de la interaccion de
una corriente eléctrica con un campoe magnético, se procede a medir la corriente, cuyo valor es
proporcional a la fuerza. Dicha fuerza (léase “comriente elécrrica™) es proporcional a la
aceleracién a medir (que &5 una variable exterior independiente al sistema). De esta forma se
tisne un acelerémetro que por aplicacién de la realimentacién negativa (negative feedback), se
convierte en un servoacelsrdmetro. Se ha seleccionado el balance de fuerza porque permite
lograr un menor acoplamiento cruzado, entre ejes, que el balance de cupla [9,10].

Una ventaja muy importante de este método de disefio es que la medicion se realiza sin
desplazamiento (en realidad un desplazamiento muy pequefio) de los elementos mecanicos
gensibles. De esta manera se aprovechan las fortalezas de los sistemas realimentados de
contral.

En la figura 1, se muestra un esquema que simboliza la idea del servoacelerémetro por balance
de fuerza, motivo del presente Proyecto (25/C088).

Fig. 1. Esquema del servoacelerdmetic por balance de fuerza.

a{t): Aceleracion del bastidor (molivo de la medicién)
i(f: Corriente en la bobina
y (f): Desplazamiento de la masa M

@  Flujo magnéfico

K: Constants eléstica

B: Rozamiento viscoso

M: Masa del sensor inercial.
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tensiéon de salida, en régimen estacionario, es 10 Volts DC. Estd respuesta en régimen
estacionario, da para el modelo del servoacelerometro analizado, una sensibilidad o ganancia
estdtica de 1 Volt)g

En la figura 4 se muestra la respuesta del servoacelerémetro a una senal de aceleraciéon en
forma de pulsos, con amplitud 10 g y periodo 0.12 seg (frecuencia de 8.3 Hz), y con un ancho
de pulso de 50 %.

F'4.4. Respuesta del sérvoacclerdmetro a yn tren de pulsos de aceleracion.

Otra caracteristica importante del servoacelerémetro, es su respuesta en frecuencia. Dicha
respuesta se puede obtener mediante el diagrama de Bode de amplitud y fase. Con los
parametros de diseno, correspondientes al servoacelerometro, cuyo rango es de

10g =98.1 m | seg2, se obtiene el diagrama de Bode, mostrado en la figura 5.

Flg. 5. Diagrama de Bode para el servoacelerémetro de rango = 10 g.
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La relaciéri entre las variables y paridmetros del ‘servoacelerémetro, mostrado en forma
asquemétnéc: on. la figura 1, estd dada per la ecuacidn diferencial (1) que se indica a
continuaci

d“y(r) dy( £)
dt

+K y(y=M a(t)- K, i(t) ()

En la expresiéni {1) K, =constante de la bobina. Dicha constante depends del flujo
fnagnético (P ), de la geometriay propiedades magnéticas de los materiales involucrados.

Convirtiendd o desplazamients: ¥(£), ‘de la masa-seénsora M , én una corriente eléctrica
i(2), empleando Un trabsductor adecuads, e puede lograr una vincilacién entre el
desplazamiento y & corrients. La relacién dindmica, éntre ol desplazamiento y(t) de la masa
sensora M , yla corriente ‘generada por & transductor mecénico-éléctrérico 115,16], ests
dada, para nuestro caso, por la ecuacion diferencial (2), que se muestra a continuacién;

di()

kxdym +ig & (t)- + i) @)

Los pardmetros kl, ay B del ‘modelo indicado por (2), -dependen del disefio
particular realizado para el convertidor desplazamiento-corriente:

La sefial de salida m4s conveniente, para el ssrvoaceleréretro, #s una tension &, (f) . Dicha
tensién &e puede obtener a partr del conocimients de la corrients I(f), mediante un

convertidor corriente-tensién. En nuestro caso, el convertidor corriente-tensién tiene una
relacién dada por la ecuacion diferencial (3):

dﬂo( t)

e +7, =Ry i(t) 3)

Los pardmetros Z, ¥ K. del modelo indicado por {3), ‘dependen del dissfic particular
realizado pata el convertidor corriente-tension.

3. ‘Simulacion dindamica del Servoacelerémetro [7]

Sobre la base de las ecuaciones diferenciales (1), (2) y (3), ¥ con el célculo adscuado de los
parametros correspondientes a los subsistemas siguientes:

» Sengor inercial.
»'Convertidor ‘dasplazamiento-corrients.

o Convertidor.corriente-tersién.
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Se construye el modelo de bloques, y se lo representa mediante SIMULINK como se
muestra en la figura 2. En dicha figura se muestran algunos dispositivos, que permiten
obtener las variables en funcién del tempo, y en particular en régimen estacionario.

Hg.2. Modelo del servoacelerémetro con rango 10 g.

La respuesta dinamica del servoacelerometro frente a un escalon de aceleracion, se puede ver
a través de la tension de Salida fc(i) En la figura 3,

servoaceleréométro

se rnuestra la respuesta del

Fig. 3. Respuesta temporal frente a Un escalon dé aceleracion.

En las figuras 2 y 3, se puede ver que, para él modéle analizado (Rango TOg), la corriente en
régimen estacionario en la bobina recuperadora es de 113 mA, y la tensiéon de salida es 10
Volts DC. El Servoaceleromelro representado en la figura 2, corresponde al Modelo de

10$ —98.1 mjseg2 Esto significa que al ser la aceleracion maxima de entrada 10 g, la
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4. Resultados Obtenidos

Sobre la base del disefio reallzado- {que ha permitide &l célculo 'y determinacidn de los
pardmetros més adecuados para el servoacelerémetro), y de las simulaciones efectuadas con
el modelo, se han obtenido los indices de comportamiento siguientes, para el
servoacelerémetro: "

1. Overshoot: M, =9.58 %

2. Cosficiente de amortiguamients: & =0.598

3. Risetime: I, =13 mseg

4. Tiempo de establecimiento: #, = 28 mseg

5. Anchodebanda BW =243rad/seg=38.7Hz.
6. Margen de fase: PM =22.5°

7. Margen de ganancia: GM =e¢c (infinito)

8 Sensbilidad: §=1V/g

Para efectuar algunas de [as mediciones de laboratorio, 58 ha implementado un dispositivo
que permite simular la aplicacién de un escalén de aceleracién y-asi poder obtener la respuesta
mediante un osciloscopio en tiempo real.

La medicién a diferentes frecuencias se ha realizado con un “shaker® (Lab. De Ensayos
Ambientales de CITEFA), es decir un dispositivo que permite suministrar a la muestra bajo
ensayo,; un perfil de aceleracién en unrango de frecuencias especificado (mediante un barrido
automdtico).

Los resultados experimentales, cbtenidos de los ensayos de dicho dispositivo, han permitido
comprobar que los pardmetros medidos tienen errores menores que el1 0 %, respecto de las
predicciones tedricas, realizadas con la modelizacion y simulacién dinamica:

El disefio realizado, se ajustd sobre la base de las mediciones experimentales a los fines que el
modelo 58 aproxime los mas posible a-la realidad ffsica.

5. Conclusiones y Recomendaciones:
5.1. Conclusiones
i.  El disefio del servoacelerémetro a través del planteo de uh adecuado modelo dindmico,
ha dado resultados muy aproximados y concordantes con los obtenidos a través de
los ensayos experimentales de laboratorio y campao.
i: Tanto @ peso como volurhen -del saivoacelerémelrs; son muy similares a los
establecidos en las espedificaciones. Esto permite utilizarlo en la mayoria de las
aplicaciones previstas.

ii. No serequieré un Laboratorio extrernadamente equipado para realizar ¢ implementar
el disefio de un acelerémetro por realimentacién, confiable, de calidad y competitivo.
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Con tecnologias disponibles en Argentina, es posible disefiar Servoacelerometros para
innumerables aplicaciones practicas, y al mismo tiempo trasladar dichos
conocimientos a la industria, que los puede absorber sin grandes dificultades.

El desarrollo del servoacelerometro permite generar recursos humanos altamente
capacitados, para continuar luego con otros desarrollos y aumentar la formaciéon de
especialistas en 1&D, como asi también trasladar los conocimientos a los cursos de
especializacion y postgrado que se imparten en la Universidad.

Recomendaciones.

El disefio de un servoacelerémetro para un eje de censado (eje-x), ha generado la
posibilidad de disefiar un servoacelerometro paratres ejest ), Z) de sensado.

El conocimiento adquirido permitié realizar el disefio de,"Servo sismografos”, con
multiples aplicaciones en estudios Geoldgicos, Sismicos e industriales. Actualmente se
esta trabajando en un Proyecto Sismolégico de la Agencia, en conjunto con la Facultad
de Geologia de la Universidad Nacional de la Plata,

El conocimiento adquirido en el desarrollo del servoacelerometro por balance de
fuerza, facilita la incursion en el desarrollo de sensores tipo MEMS, que permitira la
reduccion drastica del volumen y peso del sensor. Actualmente, un equipo de trabajo
de nuestra Universidad”* esta dando pasos en este sentido.

6. Algunas Fotografias dé partes del servoacelerometro.

Las fotografias que se adjuntan, se han obtenido en el Laboratorio de Investigaciéon y
Desarrollo en Automatizacién y Control (LIDAC), dependiente del departamento de Electrénica
de la Universidad Tecnolégica Nacional, Facultad Regional Buenos Aires (UTN-FRBA). Su
reproduccion solo tienen validez y autorizaciéon en el contexto del / Congreso Argentino de
Ingenieria Mecanica.

Fotografia N° 1. Dispositivo para generar un escalén de aceleracion.



Ing. A.M.Mariani; Lie. E. R, Ciccolella / Servoacelerometro por balance de fuerza

Fotografia N° 2. Carrete de la bobina de fuerza(Recuperadora)

Fotografia N° 3. Cabezal de cierre del servoacelerometro.

Fulupaiia N°4. Suspensidn elastica
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Fotografia N° 5. Algunas piezas del servoacelerometro.
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RESUMEN

¢El aeropuerto debe proveer solo infraestructura, sistemas de ILS y ATC, para las aeronaves?. ;Los
servicios bdsicos, para operadores y pasajeros?. ;Ofrecer mds infraestructura y mejores servicios, al
complejo sistema tierra-aire?. ;Es el sistema aeroportuario pasivo o dinamico, desde el punto de vista de
los recursos economicos?. El complejo aeroportuario debe generar, como condicion necesaria pero no
suficiente, el flujo econémico propio para evolucionar competitivamente en el mercado: local y regional,;
incrementar los servicios ofrecidos aisladamente, no garantiza mejorar el transporte aéreo a la region.
(Por qué, es entonces, el nudo central de la actividad aerondutica?. Es el gestor y responsable con su
participacion en el sistema del transporte de su conectividad. Los ingresos del aeropuerto por los
servicios no aeronduticos o infraestructura solo dependen de su demanda. Como centralizador de
actividades, se infiere el incremento del riesgo derivado de una mayor inversion en infraestructura:
edificios y estacionamiento, pistas y calles de rodaje. Modernos sistemas de control, seguridad de
operacion, etc. Incluso conexiones con otros servicios para la movilidad de los pasajeros y cargas,
disminuyendo los tiempos de espera con la participacion en la red del transporte.

Para ello es conveniente contar con un plan director con el objeto de asegurar la disponibilidad de
capacidad técnica junto con la necesaria calidad, no total sino discriminada por servicio. Implica
desarrollar una politica aérea en el ambito aerondutico civil en la que los aeropuertos son parte del
sistema de transporte en general, participar en la asignacion de ‘el tiempo entre vuelos’ (slots), y no
depender de la(s) compariia(s) aérea(s), en particular. Debe funcionar como un sistema del transporte
aéreo global, entre puntos estratégicos. Establecer tarifas competitivas de operacion, reduccion de los
tiempos de parada para asegurar los vuelos al aeropuerto de interés y el flujo de pasajeros, al ofrecer un
niuimero mayor de vuelos y opciones de aerolineas que prestan sus servicios. Introducir el cambio cultural
del personal del aeropuerto, ante el incremento de movilidad en todos los niveles.

Ante otra opcion, la accesibilidad dependerd directamente de la prestacion del servicio, siendo
predominante vincularlo fuertemente a la actividad y desarrollo de la ciudad, a la que pertenece. Los
habitantes de la ciudad vecina deben sentir al aeropuerto como propio, un polo de desarrollo, no sélo
como opcion de un medio de transporte sino con las caracteristicas de un moderno centro de compras, de
encuentro y reuniones sociales, de negocios sofisticado. Convirtiéndose sistemadticamente en factores de
impulso para la economia de la ciudady la region cada vez mas importantes, que al estar vinculados con
centros de trdfico ‘inter modal’ generan economias altamente competitivas en rubros no aeronduticos
ademads del propiamente aerondutico. Esta linea estratégica es la que definimos como centralizador de
actividades. En particular, citamos el aeropuerto de Bahia Blanca, proximo a la ciudad homonima y el
puerto de aguas profundas de importante trdfico maritimo con conexion ferroviaria y carretera;
equidistante a los aeropuertos de Viedma y Santa Rosa, ambos en sendas capitales de provincias. Es
importante resaltar en el modelo aplicable en el pais, donde el transporte aerocomercial se encuentra en
desarrolloy debe predominar la conectividad, el acceso a cargas de distintos tipos y hoy no explotadas,
incrementar e intensificar el transporte existente, mejorando los servicios no aeronduticos y

los aeronduticos con la incorporacion de tecnologias de avanzada.

Palabras clave: aeropuertos privados o estatales, politica aérea, counter hub, slots
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INTRODUCCION
¢Es un centro concentrador de actividades exclusivamente aeronduticas?

Ante la consulta de qué es un aeropuerto, seguro que pensaremos en: pista de aterrizaje, calles de
rodaje, edificios terminales, torre de control, facilidades para el mantenimiento y reparaciéon de
aeronaves, etc.. Esto es exclusivamente la parte técnica del aeropuerto, no la funcional:
intrinsicamente el significado del aeropuerto.

Es un nodo donde se cruzan actividades diferentes, integrantes agrupados segin especialidad y
distintos socios; es el lugar fisico donde las actividades y sus integrantes se encuentran para llevar a
cabo las actividades promovidos por el transporte aéreo, siendo su papel unificar las actividades de
los socios y de los usuarios a fin de crear un producto inico aeroportuario, un negocio.

La creacién de un producto aeroportuario, supone la diferenciacion de los otros aeropuertos: la
identidad. Es uno de los principales objetivos para captar demanda: conocidos por algo especifico y
diferente. Factor especialmente importante, en el caso que el aeropuerto es un punto de trasbordo,
centro de conexidn y distribucién de pasajeros y carga, o “hub”.

El aeropuerto, en este caso, tiene un papel mucho més importante que simplemente servir para
conexion y distribucion, en la cadena del transporte aéreo [1,2].

Las actividades aeroportuarias son compartidas?

Los proveedores de servicios: las aerolineas, los agentes de transporte, el control de trifico aéreo, la
aduana, la policia, los distintos comercios —concesionarios-, y los usuarios mas importantes de estos
servicios, los pasajeros y contratistas del transporte de cargas.

Si bien las compaiiias aéreas ofrecen sus propios servicios a los pasajeros y carga en transito; los
primeros deben considerarse usuarios del aeropuerto, en el caso de partida o llegada y particularmente
al realizar una escala; los acompafiantes eventuales junto al personal que desarrolla actividad en el
aeropuerto, son de vital importancia para tener en cuenta en el desarrollo de la economia global.
Respecto a la segunda, es el aprovisionamiento o “handling” que implica distribucién, derivacion,
reembarque, etc.. Las actividades aeroportuarias son compartidas por un gran nimero de personas.

El aeropuerto, un complejo sistema en desarrollo

El aeropuerto provee infraestructura: sin infraestructura no hay aeropuerto, no hay servicios, no hay
usuarios, transporte de carga. Debe garantizar los servicios con capacidad y calidad, directa o
indirectamente.

Consiste en unir a todos los actores en la provisién de servicios y optimizar, dado que cada uno de los
componentes proveedores va a tratar de maximizar su actividad y obviamente sus rendimientos, el
conjunto resultante.

Independientemente de los actores, las aerolineas maximizardn los servicios para sus pasajeros y
eventual transporte.

(Por qué el aeropuerto y no las aerolineas?

El nudo central de la actividad, el gestor y responsable del negocio aeroportuario es el propio
aeropuerto. Es evidente que una aerolinea, en particular, dificilmente podria ser imparcial al brindar
servicio a otra aerolinea [2,3].

Un aeropuerto, no tiene razones para dar un trato preferencial a sus viajeros o carga eventuales, todos
los usuarios son iguales, debe procurar la calidad del servicio ofrecido a todos sus clientes.

Debe lograr un equilibrio, entre la optimizacién comercial y la operativa, o de funcionamiento. En
definitiva los intereses de los distintos negocios y el entorno adecuado; la obligacion para con los
clientes y a los propietarios.
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El aeropuerto tiene que satisfacer a: clientes, y propietarios, sea este privado o gubernamental a través
de los impuestos; de la ciudad o la region.

DIFERENTES FUNCIONES DEL AEROPUERTO

El aeropuerto debe asumiir la funcién unificadora de todos sus servicios, por variadas razones:

a- El aeropuerto, proveedor de infraestructura

Existe un tipo de aeropuerto y funcion, el clasico, cuya actividad consiste en la provision de
infraestructura, construir pistas, calles de rodaje, etc., mantener y proveer los servicios basicos.
Construir estacionamientos, ampliacién de edificios de servicio, sistemas de aproximacion ILS, ATC,
servicios meteorolégicos, infraestructura técnica como carreteras, playas de estacionamientos, y
brindar los servicios correspondientes: policia, bomberos, ambulancia, ... (los primeros aeropuertos y
muchos ain, permanecen segun este esquema en paises en via de desarrollo).

Los ingresos de un aeropuerto son las tasas de: pasajeros, tasas de aterrizaje, de estacionamiento, y
otras incluyendo el handling, que siendo regulados por el Estado casi pueden considerarse ingresos
garantizados. El riesgo es relativamente bajo.

En los aeropuertos europeos, inicialmente y en la fase de transicién desde la tipologia histérica hacia
el concepto de flujo de ingresos; es donde la proporcién de las tasas acronduticas y no aeronauticas,
tenian la misma estructura.

Para una estructura similar, de ingresos aeronduticos, al realizar la concesion de handling, la
proporcién de ingresos por tasas no aeronéuticas, es mas alta dado que incluye las concesiones. Por lo
tanto, el aeropuerto como proveedor de infraestructura operando en condiciones de bajo riesgo de
inversion, continfia en el esquema tradicional, un negocio a nivel financiero que no es independiente.
Se encuentran un gran numero de aeropuertos a nivel mundial que mantienen esta estructura de
ingresos.

El flujo de ingresos resultante no es abundante, al estar las tarifas reguladas, y las concesiones son
aproximadamente entre ¢l 30 y el 40% de los ingresos, en promedio. Es el gobierno nacional,
provincial o municipal, finalmente el Estado, el garante para cubrir las pérdidas o la baja rentabilidad,
o bien para hacer el mantenimiento y las inversiones necesarias para actualizacion operativa. La
funcién del aeropuerto es Unicamente, aunque no sea poco, asegurar el servicio operativo sin
inconvenientes, de modo que satisfaga a los usuarios y socios [3].

b- Otra funcién del aeropuerto, es pensarlo como proveedor de infraestructura actuando en un
mercado libre, para generar el flujo de ingresos propio. Es decir, el aeropuerto como centro de
negocio, una compaifiia. Como contra parte, el riesgo deja de ser bajo, y los beneficios no estan
inicialmente garantizados.

En algunos casos se pagan impuestos por los empleados (personal de la compaiiia, registrados y con
cargas sociales pagas —en blanco-), otros aeropuertos no y en algunos utilizan personal de la planilla
gubernamental o de planta, con lo cual el acropuerto estd exento de pagos de impuestos generales.
Variando el flujo de ingresos neto respecto a gastos generales de funcionamiento.

¢- El aeropuerto: una empresa

Contemporaneamente el aeropuerto ha evolucionado hacia la empresa de negocios, el mercado
privado. Especialmente en los paises desarrollados, con enorme flujo de transporte de pasajeros y
cargas diversas, el aeropuerto ya no es una parte de la organizacién de aviacion civil dependiente de
transporte, sino que se transformé en una compaiifa corporativa, a semejan de una compaiiia de
responsabilidad limitada o una sociedad anénima.

La nueva funcién, surge en la evolucion administrativa de la independencia del Estado hacia lo
privado y considerar como objetivo principal, ¢l aumento de beneficios mediante una politica
comercial activa. Sale al mercado, con una politica de incremento de las lineas aéreas que arriben y
partan, trafico con distancias cortas, medias y/o mixtas; se incremente el nimero de destinos y el flujo
de ingresos directo, generado por la concesion de locales o areas de negocios sofisticados. El
incremento de servicios, pasando del flujo tradicional de ingresos a uno que ofrece mayores
posibilidades de incremento por rentas.

Los ingresos estrictamente no aeronéuticos, generado por nuevos emprendimientos tales como: dreas
de ocio, restaurantes, bares, hoteles, casinos, instalaciones de recreo, centros de negocios, etc. Como




Norberto E. Molina - ¢ El aeropuerto, centralizador de actividades?

ejemplo, podrian citarse varios aeropuertos europeos que incluyen un campo cubierto de golf, asistido
por computador.

Estos ingresos no se encuentran regulados, siendo exclusivamente una inversién de riesgo,
dependiendo el éxito de su estrategia comercial, no del aeropuerto propiamente, auque es parte de
este. Esto significa sencillamente mercado libre.

Ejemplos de una estructura tipica de aeropuerto con inversién de riesgo la encontramos en los
registros de ACI Europa, por citar uno.

Los negocios no regulados arrojaron un flujo de ingresos aproximadamente dos tercios mayor que los
ingresos aeronauticos. Si bien, en ambas estructuras accionarias, privada una estatal la otra, es posible
lograr competitividad.

El aeropuerto como negocio, ha pasado de actuar de una forma pasiva a otra mas activa en el sector
aéreo; con orientacion hacia el cliente.

d- El aeropuerto, como factor econémico exclusivamente

El aeropuerto, con un rol econémico exclusivo, va depender del alto nivel adquisitivo del pasajero, el
flujo intenso de estos, con el agregado del turismo regional e internacional. Sumando el flujo del
transporte de cargas. Esta situacion actualmente se observa en Europa, algunos estados de EEUU, y
recientemente en el sudeste asiatico, y medio oriente; transformandose los aeropuertos en importantes
centros de economia [4].

El aeropuerto como factor econémico tiene la posibilidad de crear empleo local. En general emplea
muchisimo personal como sistema global, en caso de tener un flujo importante de cargas y pasajeros,
en particular si tiene conexiones de vuelos internacionales. En aquellos aeropuertos en los cuales se
promueve el turismo, este pasa a ser un promotor de los viajes turisticos (vuelos no regulares y
contratados) y de negocios. El aeropuerto ‘es motor’ de la economia, es factor econémico local,
regional y de vital importancia para un pais.

Los socios integrantes de la compafiia aeroportuaria se convierten en grandes inversores: en
infraestructura —pistas, calles de rodaje, estacionamientos-, en los edificios —Terminales, hangares-, de
estacionamiento vehicular, accesos, incluso en conexiones ferroviarias, estaciones de tren vinculantes.
Se convierten en entidades empresariales de éxito financiero y técnico, no obstante el riesgo asumido,
si estan desarrollados en la direccién adecuada.

La importancia econdmica depende directamente del flujo de cargas, pasajeros, sitio y contexto donde
estd inserto el aeropuerto. Podrian hacerse referencia a distintos indices o informes, locales y
regionales e incluso por las aerolineas a las cuales prestan servicios, pero estos pueden hallarse
desarrollados extensamente en la bibliografia (Infraero, ACI Europa, AENA, IATA, ICAO, CEC,

MII) [5].

Estrategias para el desarrollo del aeropuerto local

El desarrollado del aeropuerto, en el caso local, se conseguird al conjugar los diferentes intereses
involucrados en su actividad no sin dificultades, por cierto. Sea cual sea el modelo elegido. Lo
importante es el funcionamiento o servicio aceptable y competitivo.

{COMO DESARROLLAR EL PAPEL DEL AEROPUERTO?

{Qué se necesita? jResulta sencillo cambiar la modalidad?

Técnicamente, es preciso un plan director técnico para asegurar la disponibilidad de capacidad
operativa, de medios junto con la necesaria calidad.

En definitiva un plan directivo estratégico; pues para el desarrollo del negocio debemos de identificar
hacia dénde estan dirigidos los objetivos e interés de la politica aerondutica en su conjunto, qué grado
de independencia o modalidad resultaria mas conveniente para el pais: ser totalmente, parcialmente
privados o no. Va depender exclusivamente de los lineamientos de los gobiernos del pais en que se
encuentran el o los aeropuertos.

No se trata de cuestiones operativas, sino estratégicas. El aeropuerto no es un ente aislado, es parte del
sistema del transporte aerocomercial del pais, en especial si este cuenta con un nimero importante de
aeropuertos debido a su extension geografica.
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Respecto a la calidad que hemos de ofrecer a nuestros clientes, requiere identificar todos los procesos
y los participantes en el mismo (manejo de equipajes, por ejemplo), a fin de detectar los fallos y
eliminarlos, disminuir costos, tiempos de espera, etc. Teniendo muy en cuenta que si el tiempo de
conexi6n supera a otros centros de distribucién constituye una desventaja competitiva (Hub & Spoke -
compaiiias en red- o empresas operando LCC, en el resto de los aeropuertos).

Nos enfrentamos a la alternativa: administracién privada o gubernamental. En primer lugar, la
rentabilidad es imprescindible al incorporarse a un mercado competitivo en el que el Estado no va a
cubrir las insuficiencias, porque si no se consigue satisfacer al usuario, este no utilizara el acropuerto y
el negocio se termina. En segundo lugar, proveer de servicios y sistemas para la operaciéon. Una
cuestion critica: en ambos casos, satisfacer al cliente es primordial, con expectativas de rentabilidad
razonables o nivel de utilizacion; es el umbral en el que debe situarse cualquier plan estratégico [6,7].

POLITICA AERONAUTICA

Sencillamente pero muy importante es la politica aérea en la que los aeropuertos son parte.
Normalmente hay acuerdos entre los Estados dependiendo del pais, en materia aérea la autorizacion de
lineas y concesion de libertades, son gestionados por los Ministerios de Relaciones Exteriores o de
Transporte, segin corresponda. En los que a veces participan las compaiiias aéreas, pero no los
aeropuertos que sin embargo estin implicados y, por consiguiente, la administracién ajena a los
intereses aeroportuarios, decide acerca del futuro del aeropuerto en si.

La parte mas importante para el negocio aeroportuario, es decidir que prestatario va a volar hacia el
aeropuerto en estudio o local, qué tipo de aerolineas va ha operar (linea aérea de bandera propia o
extranjera, regular o no regular o LCC), caracteristica del pasaje, tipo y clase de carga; ésta es una
cuestion en si misma esencial para cada aeropuerto, mis que para el Ministerio de Relaciones
Exteriores o el Ministerio de Transportes aisladamente. ,

El aeropuerto, como unidad, como gestor de la capacidad disponible, necesita controlar la asignacién
de lapsos. En muchos paises la asignacion de slots la definen la compaiiia aérea de bandera o nacional,
con frecuencia regular, en conjunto con el Ministerio de Transportes o autoridades de aviacién civil.
Esta situacion permite establecer la hora de llegada o de salida, para vuelos no regulares o contratados
(charter), evitando la posible superposicion con los horarios de mayor trafico regular (horas punta o
pico). Los aeropuertos requieren de las tarifas y transparencia en su emision, conocerlas previamente,
y establecerlas para un largo plazo de vigencia; para seguridad de los inversores, al conocer el monto o
el flujo de ingreso tentativo, y en un plazo razonable al mercado [8,9,10].

Orientacién al mercado, el cliente potencial: pasajeros, cargas o mixto

Como entidad piblica, si el servicio es a lugares distantes o debido a la dificultad de acceso, el
aeropuerto estratégicamente situado debe continuar como tal. El aeropuerto como empresa
administradora, con respaldo del Estado, no tendria porque preocuparse por la rentabilidad; basta con
aportar las instalaciones y que las lineas aéreas, los pasajeros la utilicen con seguridad, siendo una
cuestion secundaria los servicios tomarlos o bien, dejarlos, su funcién es primordial. El aeropuerto no
depende del movimiento lado aire o bien lado tierra. En definitiva es un servicio a la comunidad.

La orientacion del aeropuerto como empresa privada, la subsistencia depende del equilibrio entre
ingreso y gastos, siendo aquéllos fruto de la demanda, hay que pensar en el cliente lo que requiere, en
primer lugar, un cambio cultural y de comportamiento [10].

No se consigue espontineamente que el personal, es su nueva funcién de integrante de una empresa,
tenga un trato adecuado con el cliente, que le atiendan con interés, y no s6lo como alguien que esta de
paso por el aeropuerto. La orientacion al cliente, mediante cursos de los empleados, es la inica forma
de poder competir en un mercado libre. Cambiar el enfoque de todo el personal del aeropuerto en la
nueva estrategia para transformar las relaciones entre el personal sin mayor compromiso y aquel que
debe comprometerse y el usuario del aeropuerto. Hay que detectar, averiguar lo que quiere o necesita
el cliente, el pasajero, el operador de mercaderia y ofrecérselo. Esta investigacion en el caso de
Espaiia, es extensamente estudiada, entre otros, por INECO — AENA, disponible en la bibliografia.
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Suponer conocer lo que querian los pasajeros, puede llevar a incurrir en un error nefasto, la pérdida de
mercaderia a transportar o eventuales pasajeros. Es recomendable realizar encuestas sobre las
necesidades de bienes, servicios varios y opinién sobre lo relacionado a la parte operacional respecto a
la ciudad vecina y region. No solamente en los mostradores de facturacién, o ‘check in’, en la sala vip,
en las instalaciones sanitarias de los bafios, o en la limpieza de la Terminal, etc. si no, aquellos que
generan la mayor cantidad de dinero [11,12].

Se dispone de informacion de algunos aeropuertos, dado que generalmente es reservada, es una
politica comercial de la empresa: ofrecer el mejor precio, para el mejor servicio. Las encuestas
insumen un tiempo importante e inversion, y no necesariamente son aplicables a las caracteristicas del
aeropuerto regional o de un pais.

Si localmente no se sabe lo que quieren los clientes entonces jcémo ofrecérselo? Obtener esta
informacion es vital para la concepcion del mercado, asegurindonos asi de que la mercancia y los
servicios que se ofrece en bares, restaurantes y hoteles son los adecuados. La satisfaccién del cliente se
puede valorar por el dinero que gasta. Los pasajeros estan predispuestos a pagar valores razonables por
los servicios que requieren, siempre y cuando obtengan calidad, y para lograr altos beneficios, hay que
asegurarse una correcta comprension de esta disposicién a gastar dentro del aeropuerto.

Es necesario remarcar en este punto, el volumen del flujo tanto de pasajeros como de mercaderias a
transportar, esto es, dependera de la ubicacion del aeropuerto.

INDEPENDENCIA FINANCIERA

No menos importante es la estructura de propiedad del aeropuerto, para la que se presentan dos
opciones: permanecer en el sector publico o pasar al sector privado.

Como se ha mencionado, no interesa en forma definitiva, ya que hay muchos aeropuertos en el mundo
que son propiedad del Estado y generan beneficios, varios son los ejemplos. La propiedad no es el
problema basico aunque puede serlo si el Estado decide restringir la libertad necesaria de directivas
para maximizar los beneficios. Hay que considerarlo desde cada uno de los puntos de vista y
determinar cual es el mejor en cada caso; en definitiva depende de la administracion y estrategia
establecida.

En el sector privado los ejemplos son innumerables, con beneficios significativos, incluso cotizando
en bolsa.

Aecropuertos cuyos propietarios eran la ciudad, en la evolucién o transformacion, las inversiones
pasaron a ser por cuenta y riesgo de de la empresa; asumiendo el pago de impuestos, inversiones,
creacion de puestos de trabajo, etc., no existiendo subvencion por parte del gobierno de la ciudad.

La propiedad del aeropuerto a efectos de la independencia financiera, puede ser critica, si se necesita
dinero: si es privado se goza de la libertad de solicitar préstamos o emitir bonos; en tanto que, la
administracion gubernamental o estadual requieren de la aprobacion publica [13,14].

Otra opcién que facilita la independencia financiera, es la vinculacién con otras empresas o negocios
mixtos, sea en actividades privadas distintas o en el ambito aeroportuario, sin llegar a ser monopélico;
la oferta de servicios y productos para los mercados existentes, introduciendo nuevos servicios en el
mercado local e incrementindose la oferta sofisticada (hotel, servicios para el ocio, casino, una
agencia de viajes, etc. ).

CONEXION Y DISTRIBUCION INTERNACIONAL

La estrategia de internacionalizar el o los aeropuertos con el objetivo de desarrollar la actividad:
diversificando servicios y productos, ofrecer los productos en otros mercados; buscando nuevos
centros de operaciéon, “hub” y “hub integrados”, en otros ‘“aeropuertos complementarios”,
aprovechando las opciones que permitan la legislacion especifica vigente.

Hay ejemplos de una nueva linea de accién, donde existe una alianza estratégica o la cooperacion entre
aeropuertos. Una de ellas seria la compra de parte de las acciones, abriendo con ello la opcion de
tomar una participacién en la otra empresa.
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Naturalmente, la mayor informacién sobre aeropuertos corresponde a aquellos de gran desarrollo,
volumen de carga y pasajeros, altamente competitivos, como los europeos, América del norte, medio
oriente y actualmente el sudeste asidtico - pacifico, con un potencial enorme [15,16,17].

DISCUSION

Es intencién estudiar situaciones similares con algin otro aeropuerto o conjunto de aeropuertos de
Sudamérica para fortalecer la posicion y utilizar las sinergias que pudieran existir. Los negocios
conjuntos y posesion de acciones o bienes en comun. El “Aub” existente en Chile, y recientemente los
llamados “hub integrados” en Brasil, donde el flujo del transito aéreo de media distancia estd
aumentando significativamente. En Peru, el “counter hub™ o centro de doble distribucién de vuelos,
contribuird a dinamizar el sector acrocomercial en la region, estimando alcanzar para este afio una
participacion de mercado a nivel Sudamérica del 41%, superando el 26 % registrado.

En argentina, la distancia entre los acropuertos de Bahia Blanca (Buenos Aires), Viedma ‘VDM?’ (Rio
Negro) y Santa Rosa (La Pampa); esta ultima capital de la Provincia, se encuentran aproximadamente
a 330 y 280 kilébmetros entre si. Es posible pensar en un “hub integrado” utilizando no sélo lineas con
caracteristicas LCC, si no que ademas regulares provenientes del “hub Aeroparque”, Jorge Newbery,
‘AEP’ (Bs.As.) o aerolineas de la red principal.

Establecer un sistema aeroportuario de estos aeropuertos, cuyos flujos de pasajeros y transporte de
cargas, es escaso comparativamente (con otros sectores), en conjunto sus economias crecerian
paulatinamente para convertirse en un polo estratégico, con gran futuro econémico. Resaltando la
cercania de las primeras ciudades a un puerto de aguas profundas, de carreteras y red ferroviaria. Al
igual que en Europa, la formacién de consorcios tendria futuro para fortalecer la posicién de la
empresa aeroportuaria. La compra por parte de una de las empresas aeroportuaria, de acciones de otro
aeropuerto; o por parte de las aerolineas o viceversa con el objetivo de incrementar oferta de servicios,
vuelos de corto y largo alcance, productos varios, etc. Mejoraria sustancialmente la explotacién.

Nuevos horizontes de 1a retrospectiva local

En la Argentina, dependiendo del flujo de pasajeros y carga, los acropuertos ubicados en regiones
alejadas y distintas las administraciones se convertirdn hacia un aprovechamiento integral de la unidad
aeroportuaria, frente a posibilidades de hacer negocio, participar como propietario de otros aeropuertos
-conjunto de sociedades-, o en otros negocios dentro de la estructura de estos; y llegado el caso, operar
a nivel internacional. Lo que implica mayor riesgo y un perfil mejor definido hacia el mercado
regional, dadas las distancias significativas entre ellos. Por ejemplo el “Aub regién patagonica”
conformado por los aeropuertos en las ciudades de Ushuaia ‘USH’ (Prov. Tierra del Fuego), Rio
Gallegos ‘RGL’ (Prov. de Santa Cruz), Neuquén ‘NQN’ (Prov. del Neuquén), Santa Rosa ‘RSA’
(Prov. de La Pampa) y Trelew ‘REL’ (Prov. de I Chubut); propuesto en el Parlamento, afio 2005
tentativamente. Sumandose al “hub Ezeiza”, ‘EZE’ en la Prov. de Bs. As., complejo centralizador del
flujo internacional. En menor medida y ciertamente importante, el aeropuerto Internacional de
Cérdoba ‘COR’, en la Prov. de Cérdoba, concentrador del flujo central y norte del pais [18,19,20].

En la Prov. de Buenos Aires, la llegada de turistas por mencionar un tipo de pasajeros al aeropuerto de
Bahia Blanca ‘BHI’ comparada con el de Bariloche ‘BRC’, Prov. de Rio Negro, es casi nula. Si el
estudio se hace con referencia a la caracteristica de los vuelos contratados —charter- de los mismos los
vuelos al aeropuerto de Bahia Blanca, es nula. Sin embargo es relevante respecto a viajes de negocio,
debido a la incidencia del polo petroquimico de gran desarrollo en la zona portuaria.

En el caso del aeropuerto local, actual ¢ histéricamente, la relacion de permanencia o estadia en la
Terminal aérea es de un tiempo minimo; restringiéndose el consumo a locales de venta de diarios,
chocolates y golosinas asi como de cafeteria en general.

CONCLUSIONES
Las inversiones y decisiones econbémicas resultan mas dificiles en aeropuertos con limitaciones
impuestas por la Administracion Central; en contraposicion con la estructura perteneciente a
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accionistas privados que es mas sencilla de prosperar, dado que el objetivo son los beneficios. El
primer tipo es el tradicional, el negocio aeroportuario con menos riesgos de inversion. El segundo de
ellos no, la infraestructura prevalece por encima de lo que soportan los ingresos derivados de su
demanda, lo que conduce a un mayor nivel de riesgos.

Los aeropuertos evolucionaran cada vez més, en esta parte del continente, desde la transformacién de
una dependencia gubernamental de la administracién aeroportuaria, a la participacién gubemamental
parcial o empresa de negocios buscando mayor eficiencia, incrementando los servicios y el trafico.
Los aeropuertos pasardn a explotar negocios no aeronduticos sofisticados. Primero, porque los
pasajeros estan alli, dispuestos a gastar su dinero. Aprovechando esta oportunidad se podran bajar las
tasas a las aerolineas. Con la intensificacion de esta tendencia, las posibilidades comerciales seran
mayores, tanto para los pasajeros como para los visitantes y para el personal del aeropuerto.

En los aeropuertos se estd observando una lenta evolucién de la estructura de la propiedad publica
hacia la propiedad privada.

Se veran concesiones y privatizaciones en los préximos afios de los servicios.

Los aeropuertos se estan convirtiendo en factores cada vez mas importantes para la economia de la
ciudad, la region y del pais.

Los aeropuertos se transforman en centros de trafico inter modal: carreteras, ferroviario, areas
logisticas, ... , y en el caso de cercanias al mar, disponiendo de un puerto, mucho mejor atin para el
transporte de carga, en “hub integrados”.
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RESUMEN

Se analiza el proceso de investigacion de accidentes e incidentes de aviacion de acuerdo con lo
recomendado por el Anexo 13 al Convenio de la Aviacion Civil Internacional.

Los altos indices de seguridad del transporte aéreo son debidos en gran parte a la investigacion de
accidentes. Por lo general los resultados de las investigaciones de accidentes se traducen en informes de
alta calidad técnica.

Segun lo establecido por OACI (Organizacion de Aviacion Civil Internacional) cuando ocurre un
accidente o incidente de aviacion se debe realizar una investigacion de acuerdo a una metodologia
preestablecida cuyo objetivo es exclusivamente evitar su repeticiony asi mejorar la seguridad aérea.

En Argentina, como en otros paises latinoamericanos, es notable la intervencion de la Justicia durante el
proceso de investigacion, como también la utilizacion del informe para fines ajenos a las mejoras de la
seguridad aérea.

La utilizacion de la investigacion con otros propositos afecta su calidad como la de futuras
investigaciones. En la actualidad tanto nuestro pais como los del MERCOSUR carecen de leyes
especificas que prevengan el uso injustificado o impropio de las investigaciones.

Se analiza también el empleo de la informacion contenida en los registradores de vuelo (FDR) y voz
(CVR) para la cual no existe una adecuada proteccion.

Se propone una revision y actualizacion del Codigo Aerondutico y del Anexo 13 para mejorar el
desarrollo de las investigaciones y proteger la informacion que corresponda.

Palabras claves: Aviacion, Investigacion Accidentes, Jurisprudencia, Anexo 13, OACI.

1.- INTRODUCCION

La aviacién es quizas el inico medio de transporte en el cual la Seguridad estuvo presente desde el primer
vuelo mecénico. Uno de los factores contribuyentes a este objetivo de seguridad es la Investigacion de
Accidentes, ya que cada vez que ocurre un accidente o incidente se lleva a cabo una profunda
investigacion técnica con el objeto exclusivo de determinar las causas y asi tomar las medidas para evitar
surepeticion.

Esto ha llevado a que la aviacion sea en la actualidad el medio de transporte mas seguro.

El Derecho ha acompaiiado ese objetivo de seguridad exigiendo, desde hace mas de medio siglo, la
investigacion técnica de todo accidente o incidente de aviacion.

Con la enorme expansion de la actividad aérea mundial se creé la necesidad del desarrollo de marcos
juridicos y regulatorios tanto nacionales como internacionales a través de codigos o leyes de aviacion civil
en el orden interno, y de OACI (Organizacion de Aviacion Civil Internacional) en el orden internacional
(Refs. 1y2),

Cada vez que ocurre un accidente de aviacion, los procedimientos de investigacion técnica conviven con
los juridicos. Los primeros se llevan a cabo con fines exclusivamente preventivos, sin ningin afan
punitivo y con la finalidad de evitar que se repita. Los segundos se llevan a cabo con el fin de determinar
las responsabilidades tanto civiles como penales y administrativas. Ambas investigaciones tratan de
satisfacer dos intereses opuestos pero igualmente significativos. Intentaremos encontrar un punto de
equilibrio que nos conduzca a la actualizacion y coordinacion de estas dos actividades.



mailto:uisortiz@fibertel.com.ar
mailto:gcapaldo@derecho.uba.ar

L. Ortiz y G. Capaldo

La problematica presentada ha sido expuesta anteriormente por los autores mediante publicaciones y
presentaciones en distintos foros nacionales e internacionales (Refs. 7 a 13)

2.- ASPECTOS TECNICOS

* Necesidad de la investigacién de accidentes e incidentes de aviacién
En el predmbulo del documento fundacional del Convenio de Aviacién Civil Internacional, firmado en
Chicago el 7 de diciembre de 1944 (Ref 2), se deja claramente establecido que la aviacién civil
internacional debe desarrollarse de manera segura y ordenada. Es ilustrativo subrayar que el vocablo
"seguridad” (safety) precede al vocablo "orden".
En el Articulo 26 del Capitulo IV sobre "Medidas para Facilitar la Navegacion", se establece que cuando
ocurre un accidente o incidente éste debe ser investigado y que la investigacién debe ser llevada a cabo por
el pais donde ocurre. A tal efecto se elaboré el Anexo 13, titulado "Investigacion de accidentes e incidentes
de aviacion", cuya ltima actualizacion data de julio del afio 2001, (Ref. 3).
El Cédigo Aeronautico argentino, en el Titulo IX de su Exposicién de Motivos, (Ref.1), reconoce que el
alto grado de seguridad y eficiencia del transporte aéreo se debe, en gran medida, al estudio de las causas
de los accidentes de aviacion.
En pos de la seguridad, operacion, economia y confiabilidad de la aviacion, la Ingenieria Aerondutica
incorpora constantemente innovaciones tecnoldgicas con la mejora continua de los sistemas de las
aeronaves, propulsion, estructuras, materiales, procesos de mantenimiento, simuladores, aeropuertos,
etc. Al ocurrir un accidente queda bajo escrutinio no solamente la tecnologia sino también su interrelacion
con los factores humanos.

* Objetivo de la investigacién de accidentes e incidentes de aviacién.
El Anexo 13 al Convenio define qué se entiende por Accidente de Aviacion y en el Capitulo 3,
"Objetivo de la Investigacién", determina que la investigacién de accidentes e incidentes se realiza
finicamente para evitar otros futuros accidentes, y que el propdsito de esta actividad no es determinar
culpas ni responsabilidades.
Si bien existen diferencias notables entre la definicion de accidente del Cédigo y la del Anexo13, en forma
general se entiende por accidente de aviacion cuando, como consecuencia de la operaciéon de una
aeronave, alguna persona relacionada a esta sufre lesiones o si la aeronave resulta con dafios. Como
incidente: cuando, aunque no hayan ocurrido lesiones o dafios, los hechos demuestran que existieron
situaciones de riesgo que podrian haber causado un accidente. La definicion de accidente de OACI es
diferente a la de nuestro Codigo y este tampoco define ni contempla la investigacion de incidentes. Este
aspecto es muy importante, porque los incidentes son con frecuencia precursores incruentos de
accidentes.
Argentina, como todo otro pais miembro de OACI, debe cumplir con lo obligacion de investigar todos los
accidentes de aviacion como asi también los incidentes que por sus caracteristicas asi lo recomienden.
El Anexo 13 también deja claro que las contingencias personales o dafios ocurridos como consecuencia de
una acci6n criminal son Actos de Interferencia Ilicita y por lo tanto su investigacion es responsabilidad
exclusiva de la Justicia.

* Metodologia de la Investigacién
La investigacién de un accidente de aviacin esta destinada a identificar los factores causales,
formular recomendaciones para aumentar la seguridad y asi evitar su repeticion. Esta actividad puede
ser considerada como una investigacién cientifica, por lo cual su rigor y estructura son similares. En
este aspecto también la Ingenieria Aeronautica hace su aporte en las técnicas de analisis de fallas
estructurales y de componentes, sistemas de aeronaves, propulsion, aerodinamica, mecanica del vuelo,
aeropuertos, etc.
La investigacion es responsabilidad del pais de ocurrencia, y es una actividad interdisciplinaria que estaa
cargo de un Investigador Principal o una Comision, si el accidente asi lo requiere. Pueden intervenir
también los paises que guardan relacién con la bandera, el operador, el disefio y la fabricacién de la
aeronave o de sus componentes principales, o de 1a nacionalidad de las victimas.
Un aspecto que debe ser tenido en cuenta es el progresivo aumento de los costos en la investigacién de
accidentes, ya que la mayor complejidad de las aeronaves requiere medios mas caros y complejos para la
investigacion, a los que deben agregarse los cuantiosos gastos que son necesarios para el rescate y la
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reconstrucci6n de las partes investigadas. En el Apéndice "Formato del Informe Final" del Anexo 13 se
detallan las partes de éste, definiendo los titulos del Informe que hacen a la secuencia logica de la
Metodologia de la Investigacién. Esta actividad supone un conocimiento experto, entrenamiento y
experiencia en trabajos multidisciplinarios que no puede ser asumida sin la debida preparacion.

» Finalidad y necesidad de los registradores (FDR y CVR)
Uno de los elementos incorporados especificamente para la investigacion de accidentes e incidentes, lo
constituyen los registradores de datos de vuelo FDR (Flight Data Recorder) y voces de cabina CVR
(Cokcepit Voice Recorder), conocidos también como "cajas negras" (en realidad son de color naranja).
Estos registradores estin disefiados para sobrevivir al choque, altas temperaturas e inmersioén en el mar.
En muchos casos, sin contar con la valiosa informacion contenida en estos registradores, habria sido muy
dificil o imposible determinar las causas de los accidentes. Los registradores comenzaron a utilizarse a
partir de 1969. Inicialmente los datos de vuelo se gravaban en forma analdgica sobre una cinta de acero
inoxidable con una autonomia de 50 horas de vuelo. En un comienzo los parametros eran solamente:
velocidad, altura, rumbo, aceleracién vertical, hora, y la indicacién de transmision. En la actualidad,
debido a los avances en las técnicas de digitalizacién en la adquisicién de datos, se ha ampliado la
capacidad del registro a casi 100 parametros en una cinta magnética o en una memoria sélida, por lo cual
los datos originales permiten conocer practicamente todo lo referente al pilotaje, la operacion, y el
funcionamiento de los principales sistemas, tales como: posicion de los comandos de vuelo e
hipersustentadores, radioayudas, condiciones de funcionamiento de los motores, sistemas de deshielo,
etc. Se han desarrollado softwares que a partir de la informacion registrada ayudan a la interpretacion
mediante la visualizacion de la actitud y trayectoria de la aeronave. La informacion registrada también
puede ser utilizada para analizar la operacién y el funcionamiento de casi todos los componentes y
sistemas de la aeronave y asi detectar prematuramente novedades de mantenimiento.

* Programa de Aseguramiento de la Calidad Operacional FOQA
La OACI ha propiciado el Programa de Aseguramiento de la Calidad Operacional FOQA (Flight
Operations Quality Assurance) mediante el cual, sin propésitos sancionatorios y con la debida proteccion
de la informacién, posterior a cada vuelo se realiza el andlisis de los datos del FDR para corregir
desviaciones o tendencias en la operacién que pudieran ser precursores de futuros accidentes.
Los grabadores de voces de cabina CVR en general graban en cuatro canales: los sonidos del ambiente de
cabina, el intercomunicador entre los tripulantes y las transmisiones realizadas durante los Gltimos 30
minutos de vuelo. El anilisis espectral de los sonidos de la cabina puede ser utilizado para identificar
cambios en el funcionamiento de los motores, ondas de presién etc.
Si bien el Anexo 13 en el parrafo 5.12, del capitulo 5 Investigacion, recomienda - en principio - que la
informacién contenida en ellos no sea utilizada ni divulgada para otros fines ajenos a la investigacion
técnica, en nuestro pais el Codigo Aeronautico no los menciona y por lo tanto no existe ningun tipo de
proteccion a la informacién contenida en los registradores de Vuelo y Voz u otro tipo de registro. Esta
situacion también existe en otros paises y constituye la principal objecién que esgrimen las asociaciones
de pilotos a la incorporacién de Registradores de Video de Cabina (VCR), por lo cual no es posible contar
con otra valiosa fuente de informacion para la investigacion de accidentes.

« Estructura del Informe Final de accidente de aviacién.
El formato del Informe Final de la investigacion de accidente contiene el titulo, sinopsis del accidente y el
cuerpo, el que esta compuesto por: Informacidn sobre los hechos, Anilisis, Conclusiones,
Recomendaciones sobre la seguridad y Apéndices. Como en toda investigacion, las partes deben guardar
entre si una relacion légica. Para ayudar al ordenamiento en la obtencién de informacién el Anexo
recomienda una serie de aspectos para ser tenidos en cuenta.

* Recomendaciones de OACI sobre utilizacién de la informacién contenida en el Informe Final
El éxito y la calidad de una investigacién dependen en gran parte del grado de colaboracién que presten
todos los involucrados en el accidente. Es evidente que si posteriormente los aportes pueden ser utilizados
en su contra, el grado de colaboracién no serd el mismo. Tanto en el &mbito nacional como internacional el
empleo de la investigacion de accidentes para litigar ante la justicia es cada vez mas frecuente, con el
consiguiente deterioro en la investigacion de futuros accidentes. Esta problematica preocupa a OACI, que
mediante Resoluciones de la Asamblea A35-17,A36-8 y A36-9
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(Refs. 4 a 6) a formulado recomendaciones para que los paises legislen con el fin de proteger del uso
inadecuado toda la informacién relacionada exclusivamente con la seguridad.

3.-ASPECTOS JURIDICOS

* Convenio de la Aviacion Civil.
La aviacién civil internacional estuvo regulada entre 1919 y 1943 por el Convenio Internacional de Paris,
y desde 1944 en adelante por el Convenio de Chicago de 1944. Entre muchas otras coincidencias, los dos
tienen en comun que bregan por un desarrollo seguro y ordenado de la aviacién civil mundial.
La seguridad, entonces, aparece como uno de los objetivos liminares del Derecho cuando regula a esta
actividad. Teniendo en mira esa finalidad, el articulo 26 del Convenio exige la investigacion de los
accidentes. Esta norma es reglamentada por el Anexo 13 (Ref.3) al Convenio de Chicago, cuyo Capitulo 3,
numeral 3.1, expresa claramente que "el unico objetivo de la investigacion de accidentes o incidentes serd
la prevencion de futuros accidentes e incidentes. El propésito de esta actividad no es determinar la culpa
o la responsabilidad”. Con lo que queda claro que la investigacion técnica no aspira a producir
consecuencias juridicas.
Assuvez, la Directiva 94/56/CE del Consejo de la Unién Europea, del 21 de noviembre de 1994, por la que
se establecen los principios fundamentales que rigen la investigacion de los accidentes e incidentes de
aviacion civil entre los 27 paises miembros de la Union, también excluye del prop6sito de la investigacion
de accidentes la determinacion de culpa o responsabilidad.

» Cédigo Aeronautico de la Republica Argentina
Una vez ocurrido el infortunio aéreo, al igual que en el resto del mundo, desde la perspectiva juridica
argentina se abren dos canales de investigacion simultinea: uno que mira al pasado y va en busquedade la
identificacion de los culpables a fin de asignar responsabilidades y aplicar sanciones, y otro que mira al
futuro y apunta a obtener conclusiones que permitan hacer recomendaciones sobre seguridad, con el
objetivo de prevenir la repeticion del accidente por causas similares.
La diferencia de objetivos mencionados en el punto anterior genera cierta incertidurnbre en torno al
manejo juridico de la informacion contenida en el informe técnico de la investigacion del accidente aéreo.
Esa incertidumbre acerca de quién tiene el control sobre la informacién técnica genera un efecto
debilitante que pone enriesgo la eficacia de ambos subsistemas: el juridico y el técnico.

*Relaciones con la Justicia durante la investigaciéon segun el Anexo 13
El Anexo 13 dedica los Parrafos 5.10, 5.11 y 5.12 al uso de la informacidn técnica y la coordinacion entre
los investigadores y las autoridades judiciales. Si bien el Parrafo 5.12 al principio dispone que el Estado
que lleve a cabo la investigacion técnica no dard a conocer la informacién que recogié o cre6 con motivo
de ese accidente o incidente, posteriormente deja librado al criterio de la justicia que determine si la
revelacion de dicha informacién es mds importante que las consecuencias adversas, a nivel nacional e
internacional, que podria tener tal decisi6n para esa investigacion o futuras investigaciones. Concientes de
que con ello se desalienta la cooperacion espontinea y desinteresada que pueden prestar los
sobrevivientes del hecho, pues es 16gico que teman que sus declaraciones sean utilizadas posteriormente
en su contra ante los estrados judiciales, la Asamblea de la OACI aprob6 una serie de Resoluciones
instando a los Estados a que adapten sus leyes a la recomendacion de limitar el uso de los dossier técnicos
por parte de la justicia, sin que ello afecte el desempeiio del juez ni el derecho de acceso a la informacion. A
tales efectos, a través de las Resoluciones A36-8 y A36-9 de setiembre de 2007, la OACI ha creado el
concepto de "Informacién de Seguridad", entendiendo por tal toda la informacién que es util para la
seguridad de la aviacidn y que permite tomar medidas de prevencion apropiadas y oportunas (que son las
que han hecho de la aviacion el medio mas seguro de transporte). Juridicamente, creemos, esto debe ser
entendido como una politica orientada al bien comiin que debe prevalecer sobre el rol de la justicia de
satisfacer los intereses individuales afectados por el accidente de aviacion.
En la Argentina, hay un proyecto de reforma al Cdigo Aeronautico que esta orientado en ese sentido.

* Asimetrias entre el Cédigo Aeronduticoy el Anexo 13
Hay 4 asimetrias claves entre el Codigo Aeronautico y el Anexo 13 al Convenio de Chicago.
1.- La definicion de "accidente" dada por el Decreto 934/70, reglamentario del Titulo IX del Codigo
argentino, es mas amplia que la aportada por el Anexo 13, pues en su dimension contextual estarian
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comprendidos aquellos sucesos que se producen por el mero hecho de operar una aeronave, e
independientemente de que las personas que estdn a bordo tengan intencion de realizar un vuelo, ono. La
Argentina notificé a la OACI sobre esa asimetria entre el método recomendado a nivel internacional y las
normas locales. Con ello deja sentado que se les aplicara las normas locales a todos los accidentes o
incidentes acaecidos en el pais a aeronaves de matricula argentina, en tanto que a las aeronaves de
matricula extranjera les sera aplicable la definicion restringida del Anexo 13.

2.- La Argentina no protege el informe técnico como informacién confidencial o no revelable.

3.- Los jueces argentinos utilizan el informe técnico para deslindar responsabilidades penales, civiles y
administrativas, vulnerando con ello lo recomendado porla OACI en el Parrafo 3.1 del Anexo 13.

4.- La Argentina no distingue entre informacién técnica e informacién de seguridad.

* El uso del informe técnico por el Tribunal de la causa
En el caso "Aquino, O. c/AR" (CNCCFed, 7-3-67) la Camara Federal utiliz6 el informe técnico para
condenar a Aerolineas Argentinas. En el caso "Fabro, V. ¢/Provincia de Rio Negro" (CS, 9-11-00) el
informe de accidente fue clave para condenar a la provincia y a la empresa aérea SAPSE. En el caso
"Duré de Casco, F. c/AR" (CNCCFed, 25-6-64) las conclusiones del informe técnico elaborado por la
Junta de Investigaciones de Uruguay fue decisivo para condenar a la aerolinea. En el caso "Lopez, J.
c/Cambacud, S." se utilizan el informe y las declaraciones tomadas por los investigadores del
accidente para sancionar al demandado. Finalmente, como excepcion a la regla, en el caso "Hawk Air
SA c/Estado Nacional” (CNCCFed, 26-10-00) el Juez reconocié que las conclusiones técnicas del
informe de la JIAAC no condicionan ni tienen efectos vinculantes respecto de la labor del tribunal y
mucho menos en lo relativo a una cuestién esencialmente juridica como es la atinente a la relacion de
causalidad entre el ilicito y los dafios.

En el fallo dictado por el Tribunal Supremo espaiiol (Sala 3%, 27-5-88), el juez calificé al informe técnico
como "acto de informacién", por carecer de contenido decisorio y limitarse a expresar una opinion o juicio
apoyado en criterios técnicos; por ende su valor probatorio puede desvirtuarse en el proceso al que se
aporte, bien por falta de garantias en su elaboracion, o por la aportacién de otros medios de [prueba] que le
priven de fuerza de conviccion.

En Holanda, el Tribunal de Amsterdam rechazé la pretensi6n de un periodista de tener copia de todas las
declaraciones tomadas por los investigadores técnicos a fin de llevar a cabo su propia investigacion
privada sobre el accidente ocurrido al vuelo 1862 de E1Al, en Amsterdam, el 4 de octubre de 1992.
Lajusticia neocelandesa ordeno a la Transport Accident Investigation Commission (TAIC) que liberara el
50% de las grabaciones del CVR para que la policia instruyera un sumario para determinar si se podia
efectuar alglin cargo criminal contra el comandante y el primer oficial de vuelo de la aeronave involucrada
en el accidente ocurrido en 1995 a un Dash-8-100 durante la fase de aproximacién al aeropuerto
Palmerston North, en Nueva Zelanda. Luego de esta sentencia se instal6 en la sociedad neozelandesa un
apasionante debate en torno al uso judicial del informe técnico, que culminé con la promulgacion de la
TAIC Amendment Act de 1999, que protege sustancialmente la informacién contenida en el CVR y
restringe su uso como evidencia inculpatoria, junto con algunas partes de la inforracién contenida en el
informe técnico, de manera mas estricta que la admitida en el Anexo 13,

* Propuesta de actualizacién del Cédigo en el drea de investigacién de accidentes e incidentes.
El Cédigo Aerondutico Argentino deberia ser actualizado (Ref. 9), para estar alineado con el Anexo 13
de OACI en los siguientes aspectos: 1° Actualizar la definicién de Accidente e Incidente de aviacion.
2°. Precisar que el Objetivo de la Investigacién no es determinar culpas ni responsabilidades; 3°.
Proteger la informacion suministrada y las declaraciones brindadas por tripulantes, personal de cabina,
testigos, pasajeros, fabricantes, reparadores, operadores o cualquier otra persona, con el exclusivo
propésito de prevenir futuros accidentes y mejorar la Seguridad del Vuelo; 4° Con el objeto de facilitar
la investigacion de accidentes, proteger todas y cualquier tipo de grabaciones realizadas a bordo,
prohibiendo su difusion por cualquier medio para otros fines ajenos a las seguridad de vuelo; 5°.
Suprimir la aplicacién de sanciones como consecuencia de la investigacion; 6°. Disponer la
Investigacion no sélo de Accidentes sino también de los Incidentes de Aviacion.
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4.- DISCUSION Y ANALISIS.

La confiabilidad y seguridad de la aviacién como medio de transporte ha progresado en forma continua,
consecuentemente lo han hecho también la complejidad y el costo de las aeronaves, paralelamente la
actividad aérea tanto comercial como privada ha crecido espectacularmente.

A pesar de todas las mejoras en seguridad, la propia naturaleza del ser humano hace que lamentablemente
los accidentes contintien sucediendo.

La concentracion del dafio que normalmente se produce en los accidentes aéreos es directamente
proporcional a la complejidad del hecho técnico y la complejidad del hecho técnico es también
directamente proporcional a la complejidad de la prueba a producir en sede civil o penal a fin de discernir
las respectivas responsabilidades. Es por ello que las victimas del accidente, o sus derechohabientes, y la
misma Justicia, incapaces tanto pericial como tecnolégicamente de producir tales pruebas, intentan
valerse de todas las evidencias recogidas por la Investigacion del siniestro, pero ya no con fines
preventivos sino con fines procesales.

Otra de las partes interesadas en la investigacion son las empresas de seguro, ya que los montos de pagos e
indemnizaciones en juego después de un accidente pueden ser cuantiosos y también dependen de la
calidad de la investigacion.

Todos los intereses enunciados generan presiones cuyo efecto inmediato es el entorpecimiento de la
investigacion del accidente y una mengua de su eficacia preventiva.

A pesar de lo manifestado por el Anexo 13 en el objetivo de la investigacién, el doble uso de una misma
investigacion en ambitos y con propositos totalmente diferentes, es alentada también desde muchos
codigos aeronauticos de paises integrantes de OACI.

La aviacibn modema es intrinsicamente intemacional por los pasajeros, tripulaciones, bienes
transportados, aeronaves, motores, equipos, servicios de transito aéreo, seguros, etc. Por lo tanto debe
tenerse en cuenta que en un mundo globalizado como el actual las decisiones de un juez en un pais tienen
repercusiones directas e inmediatas en otros paises y que ademads los responsables serin juzgados de
acuerdo a las leyes donde ocurrid el accidente.

5.- CONCLUSIONES

Es evidente que existe un aumento de la intervencion de la justicia en la investigacion de accidentes de
aviacion.

Esta intervencion produce interferencias que afectan la investigacion técnica en prontitud y calidad, como
asi también las futuras investigaciones.

Este problema seguira en aumento dadas las fuertes presiones ejercidas por las demandas de los
damnificados, por 1as empresas de seguros y por la prensa.

Si bien hay paises que creen tener una legislacion acorde, no es lo mismo para otros paises o regiones
donde no hay una legislacion clara, por lo cual el riesgo de la interferencia es real. Esto se agrava por la
falta de una legislacion internacional més precisa (Anexo 13 OACI).

La naturaleza internacional de la aviacion hace que nadie este exento de estas interferencias, dado que la
investigacion de los accidentes se realiza en base a la legislacién del pais donde ocurre.

Para el caso particular de los paises iberoamericanos, debido a la distinta vertiente juridica con respecto a
los paises anglosajones, en general no existen salvaguardas para el uso de la informacion de la
investigacion de accidentes para otros fines ajenos a la investigacion.

También la investigacion técnica deberia ser extendida a los actos de interferencia ilicita (Anexo 17
OACI), ya que sin perjuicio de cémo ocurrid el accidente o de que forma y quien realizd el acto de
interferencia ilicita, lo que esta en juego es la seguridad del vuelo de pasajeros, tripulantes, aeronaves y
carga transportados que deben seguir volando, como asi también la seguridad de los terceros en la
superficie.

La creciente complejidad de las investigaciones hace cada dia mas necesaria la intervencion de Ingenieros
Aeronauticos debidamente familiarizados con los aspectos técnicos y juridicos de la investigacion de
accidentes e incidentes de aviacion.

En juicio, ellos podrian actuar no como peritos (el rol judicial mas conocido) sino como Amicus Curiae, es
decir, como "Amigos del Tribunal". Por Acordada Nro 28, de julio de 2004, nuestra Corte Suprema de
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en tramite. No son parte en el proceso, pero por su especializacién pueden expresar su opinidén en
cuestiones de transcendencia colectiva o interés general que se debatan en el litigio. Es una actuacién
desinteresada, que no genera honorarios para quien se presenta, pero es de gran valor por considerarse
objetiva e imparcial.

Una pregunta vital queda para ser contestada: ;Cual es el futuro de la investigacion de accidentes y su
utilidad en la prevencion y su contribucion en la mejora constante de la seguridad de la aviacion?
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MANTENIMIENTO. ESTRUCTURA DE MANTENIMIEMIENTO EN
LINEAS AEREAS, ECONOMIA DEL SECTORY EL ROL DEL
INGENIERO.

Ing.Mec. Aerondutico Martin Vera '

'Direccion de Certificacion Aerondutica, Direccion Nacional de Aeronavegabilidad.
Ex Sol Lineas Aéreas, v Southern Winds S.A
Palabra Clave: Mantenimiento, Lineas Aéreas, Economia

INTRODUCCION

El crecimiento sostenido que en los ultimos afios ha evidenciado el rubro aerocomercial, a
nivel global, junto con la tendencia a afianzarse como un medio masivo de transporte, ha sido
promovido, entre otros factores, gracias a la evolucion de la técnica, lo cual permiti6 la
generacion y desarrollo de lineas aéreas regionales de bajo costo (Low Cost). Estas lineas
aéreas de bajo costo presentan como caracteristicas principales un sistema de gestion que
dispone eficientemente el uso de los recursos materiales y humanos y una estrategia
integradora de los factores internos y externos, dentro de la cual el area de mantenimiento, se
constituye como una organizacion dentro de la Linea Aérea misma, adquiriendo un papel vital
y en donde el Ingeniero Aeronautico, encuentra un gran campo de desarrollo de su profesion.
Asi mismo dentro de la mencionada area, es donde se prevén las tareas y actividades que
hacen al sustento de la Aeronavegabilidad, la cual serd liderada por un Director de
Mantenimiento, quien intervendra y/o asumira, en las distintas etapas de la formacion y
operacién comercial de la compaiiia, la responsabilidad del desarrollo de las siguientes tareas
y que son desarrolladas a continuacion:

B Seleccién de aeronaves.

B Analisis y determinacion de recursos e infraestructura necesaria.

B Implementacién de métodos y procesos.

B Operacion

SELECCION DE AERONAVES

Surgira como resultado de una evaluacion técnica y econdmica-financiera, basada en el plan de
negocios de la compaiiia, la que tendra en cuenta aspectos tales como:
B Rutas a cubrir.
Carga, tipo y volimenes previstos.
B Costo adquisicién o leasing.
® Costo operativo.
B Pasajeros a transportar, finalidad del tramsporte (trabajo, turismo, etc.),
volimenes de pasajeros estimados.
B Disponibilidad y costo de aeronaves en ¢l mercado aerondutico
B Tarifas vigentes.
B Proveedores
De la interaccion entre los items sefialados debiera surgir el modelo de aeronave conveniente, al
respecto algunos de los puntos a tener en cuenta seran:
Rutas. Tiempo de vuelo para cubrirlas, infraestructura de los aeropuertos, equipamiento necesario de
las aeronaves (caso de APU, escaleras, mangas, equipos auxiliares para generacion de energia en tierra
y pushback)
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Costo de adquisicion o leasing. Conjuntamente con estos costos el ingeniero responsable del
proyecto debera tener en cuenta los costos y tiempos de traslado de la aeronave, impositivos,
aduaneros, de matriculacion y certificacion de aeronavegabilidad.

Costo Operativo. Para la determinacion del mismo se debera tener en cuenta la informacién provista
por el fabricante y, de ser posible, la experiencia de otros operadores acerca de:

e Consumo de combustible

« Antigiliedad de la aeronave. Fecha de fabricacion, horas y ciclos de vuelo acumulados

* Equipamiento. Monitorizacion, hélices, trenes de aterrizaje, avidnica, interiores.

* Tipo de plan de mantenimiento al que se encuentra sometido

*  Costo de Materiales (consumibles, rotables)

« Directivas de Aeronavegabilidad y/o Boletines de Servicio particulares

+ Limitaciones de Aeronavegabilidad

*  Modificaciones y/o Alteraciones
Pasajeros y Carga. En funcién al perfil del tipo de pasajero y/o clientes remitentes de cargas, a
quienes se les pretende orientar el servicio, se debera tener presente: volumenes de bahias de carga,
pesos maximos y tiempos estimados para el despacho entre vuelos, servicios adicionales como
catering, entretenimiento a bordo, etc.
Disponibilidad de Aeronaves. En funcion del “costo de oportunidad” también es importante tener en
cuenta no solo la aecronave cuyo costo de adquisicion/leasing u operativo sea el mas conveniente, sino
también analizar un grupo de modelos de aeronaves de caracteristicas similares, distintos fabricantes y
equipamientos. También se deberd tener en cuenta que la aeronave este certificada o posea un
Certificado Tipo Legitimado o Convalidado en el pais, puesto que el proceso de certificacion, de no
poseerla, conllevaria tiempos extras para poder operar la acronave.
Tarifas Vigentes. Considerando el periodo estimado para la amortizacion de la inversion, junto con el
retomo previsto, resulta un punto importante considerar los valores las tarifas de mercado, ya sea que
estén regulados o impuestas por el propio mercado.
Proveedores. La disponibilidad de proveedores locales y/o la posibilidad de desarrollarlos a corto o
mediano plazo es un factor a tener en cuenta, ya que implicitamente este punto implica tiempos y
costos.

ANALISIS Y DETERMINACION DE RECURSOS E INFRAESTRUCTURA

Complementado el analisis del item anterior, en este punto es necesario tener en cuenta los siguientes
aditamentos:

* Recursos Humanos

¢ Recursos Materiales

e Infraestructura
Recursos Humanos. Un esquema tipico de una Organizacion de Mantenimiento Aeronautico (OMA)

es el indicado en la siguiente figura:
Figura 1 Organigrama de una OMA



ing. Martin Vera

En concordancia con los estamentos graficados en el esquema de la figura 1 y siguiendo la linea
estipulada por el plan estratégico de la compaiiia (cantidad de aeronaves y tiempos de operacion), el
numero de personas necesarias para afrontar la operacion vendra determinado en funcién del
mencionado plan y también por los puestos de conduccion minimos requeridos por las regulaciones
locales de autoridades aeronauticas. La Regulacion Argentina en sus RAAC 635, 145 y 119 brindan las
pautas acerca del personal de conduccion de lineas aéreas, talleres y requerimientos para la licencia y
categorizacion de mecanicos de aeronaves y avidnica. Un aspecto fundamental de la actividad es la
division de roles, entre “quien realiza” el trabajo y “quien controla”, un caso tipico se puede observar
en la en la figura 1, donde encontramos la gerencia de Produccién y la de Control de Calidad. El
personal debe ser capacitado periddicamente, brindando regularmente cursos segun las
especificaciones de los distintos niveles ATA 104 y de acuerdo a los alcances que se prevea poseer en
la organizacién de mantenimiento en cuestion. Adicionalmente podra evaluarse como alternativas,
desarrollar un centro de instruccién propio o contratar los servicios de un centro de entrenamiento
reconocido por la autoridad aeronautica local.

En el caso de los recursos “indirectos”, las funciones de planificacién y control de mantenimiento,
compras, reparaciones e ingenieria deben ser suplidos por personal adecuadamente entrenado,
comprometido y de ser posible que cuente con experiencia previa en el rubro.

Recursos Materiales. Los materiales necesarios para la operacién inicial es una tarea fundamental
que debe ser llevada a cabo por el ingeniero a cargo de la OMA, contando con la colaboracion de
operadores de la aeronave seleccionada, fabricantes, del personal con experiencia en la operacién de
dicha aeronave, y en franca correspondencia con el drea econdmica-financiera de la empresa.
Los items a evaluar y determinar seran:
* Equipamiento
* Instrumentos
* Herramental
e Materiales
* Manuales
De acuerdo al “estado” de las aeronaves al momento de la aceptacién de las mismas, la prevision de
vuelos establecidas por el area comercial y el nivel de tareas que se pretende realizar en la etapa inicial
de la operacién, deberan analizarse las tareas de mantenimiento a realizar, con el objeto de determinar
el equipamiento, instrumental y herramientas necesarias, los materiales (Consumibles y rotables*) y la
mano de obra necesaria para el cumplimiento de las mismas. El uso de herramientas de gestion tales
como Diagramas A-B-C, seran de utilidad en esta etapa. A posteriori se procedera a solicitar la
cotizacion de las mismas, con respecto a este punto existen diversas alternativas:
a) Solicitar la cotizacion, realizar la seleccion de proveedores y la posterior compra de
todo el herramental y materiales previstos.
b) Celebrar un contrato de leasing de herramientas y rotables, comprando solamente los
consumibles necesarios.
¢) Celebrar un contrato de provision de partes como integrante de un “Pool” de rotables y
herramientas, abonando regularmente una cuota por la participacién en el pool de
partes, independientemente del uso que se haga de las mismas.
d) Acordar con talleres u otras aerolineas el préstamo de cierto herramental y materiales.
e) Combinaciones de los cuatro casos anteriores.
Cualquiera de las opciones debera ser evaluada teniendo en cuenta el costo, costo financiero
de la inversion, y los tiempos de entrega de las partes; ademas de ser items necesarios para
demostrar capacidad técnica para el correcto mantenimiento de las aeronaves.
Con respecto a los manuales y documentos necesarios para la operacion y mantenimiento de la
aeronave y los componentes que la integran, es responsabilidad del titular del Certificado Tipo proveer
las instrucciones para el mantenimiento de la aeronavegabilidad, las cuales se vuelcan en forma de
manuales de la aeronave y componentes.
Actualmente la provision y actualizacién se brinda mediante accesos customizados a paginas
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Web, en formato digital (CD, DVD, o soporte magnético), o en formato papel (Hard copy)
este ultimo quedando en desuso debido a las demoras y costos de envio asociados. Se debera
demostrar que se cuenta con un servicio de actualizacién de esta informacién, como un
requerimiento al momento de demostrar la capacidad técnica del drea de Mantenimiento. Los

manuales de uso comiin, y requeridos para el drea de mantenimiento son:

Maintenance Review Board (MRB): Este manual brinda las pautas minimas necesarias para el
mantenimiento de la aeronave, el mismo fue desarrollado y continuamente actualizado, en base a la
experiencia recopilada de operadores, autoridades, centros de mantenimiento y por supuesto por el
mismo fabricante de la acronave y sus componentes. En el mismo el operador encontrara el listado de
tareas a desarrollar, los titulos o el objeto de las mismas, las zonas de la aeronave a las que afectan, los
intervalos de aplicacion, aplicabilidad de las mismas en funcién a las distintas configuraciones de las
aeronaves. En base a las recomendaciones de este manual el operador deberia desarrollar su plan de
mantenimiento, quedando a su criterio y experiencia las desviaciones del MRB que pudieran
establecerse en el Plan de Mantenimiento.

Maintenance Job Card Manual é Task Card Manual (MJCM): Manual de Tarjetas de Trabajo,
que esta formado por tarjetas donde se describen las tareas que fueron listadas en el MRB. En general
dan especificaciones precisas de la manera de realizar las tareas, los tiempos, la cantidad de personal,
los materiales y las herramientas necesarias.

Aircraft Maintenance Manual (AMM): Manual propio de mantenimiento, en el mismo se
encuentran los procedimientos y especificaciones para la realizacién de las tareas de mantenimiento
descriptas en las Tarjetas de Trabajo (Task o Job Cards) listadas en el MRB, como asi también tareas
inherentes a la bisqueda de causas de fallas (caza fallas o trouble shooting) y remocion e instalacién
de componentes.

Illustrated Part Catalog (IPC): Manual Ilustrado de partes. Manual en el cual se evidencian los
componentes de la aeronave en forma grafica. A la par brinda informacion referida de los fabricantes-
proveedores, niimeros de partes de las mismas, elegibilidad de las mismas segin configuracién de
cada aeronave.

Weight and Balance Manual (W&B Manual): Manual de peso y balanceo de la aeronave, en el
mismo se especifican las distintas configuraciones para las que la aeronave fue disefiada, los
procedimientos para la realizacion del pesaje y balanceo de la aeronave y los pesos maximos
permitidos para las distintas etapas de la operacion (Taxeo, take off, landing)

Wiring Manual (WM): Manual esquematico de sistemas eléctricos.

Components Maintenance Manuals (CMM): Manuales de Mantenimiento de Componentes,
provistos por los fabricantes de cada componente, en los mismos encontramos las especificaciones
necesarias para la remocion, instalacién, mantenimiento preventivo, y analisis de fallas de los mismos.
Engine Built Up Manual: Manual de Procedimientos de Instalacién/Remocion Plantas de Poder. En
el mismo se especifica el herramental necesario y procedimientos de testeo post instalacién.

Trouble Shooting Manual (TSM): Manual guia para el andlisis de fallas y determinacién de
soluciones para distintos tipos de fallas que pudieren surgir en la aeronave, esto lo genera el fabricante
de la aeronave en funcién de su propia experiencia y en conjuncion con la informacion recopilada de
los operadores. Este manual es de vital importancia para operadores que posean poca experiencia con
una determinada flota de aeronaves.

Tooling Manual (TM): Manual de herramental necesario para la realizacién de tareas de
mantenimiento, en el mismo se grafican las herramientas y sus especificaciones, junto a sus
proveedores.

Manual de Reparaciones Estructurales (SRM): Manual en el que se brindan los procedimientos y
las especificaciones para realizar las reparaciones de los distintos tipos de desperfectos estructurales
que le pudieran ocurrir a la aeronave.

Aircraft Flight Manual (AFM): Manual de Vuelo de la acronave, en el que se encuentran los
procedimientos y limitaciones para la operacion de la aeronave en todas sus facetas (Taxi, Take Off,
Flight and Landing). Si bien este manual no esta directamente ligado a los quehaceres de
mantenimiento, esta irea tiene algunas ingerencias sobre los mismo, pues las modificaciones y o
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reparaciones que se realicen sobre la aeronave y que afecten la performance de las mismas generan
procedimientos y limitaciones adicionales que deberan ser incorporadas al AFM.

Directivas de Aeronavegabilidad (Airworthiness Directives, AD): Consisten en requerimientos
adicionales de cumplimiento obligatorio, generadas por la autoridad aeroniutica del pais del titular del
Certificado Tipo de la aeronave o de los motores, o de las hélices (componentes clase I), y que la
autoridad aeronautica argentina convalida y exige.

Boletines de Servicio: Consisten en documentos adicionales generados por los fabricantes
tanto de la aeronave como de los componentes, y esencialmente contienen instrucciones para
llevar a cabo modificaciones necesarias, cuyo incumplimiento podria afectar la seguridad de
la aeronave (modificaciones mandatorias); modificaciones recomendadas, las mismas se
realizan con el objeto de mejorar algiin aspecto de la operaciéon o el mantenimiento de la
acronave y sus componentes, no son de vital importancia y por ultimo modificaciones
opcionales, la finalidad de estas es modificar la configuraciéon estética de la aeronave o
confort de los pasajeros y/o las tripulaciones o personal de mantenimiento.

Infraestructura. Con el objeto de asegurar la capacidad técnica, al igual que los materiales y el
personal capacitado, es necesario contar con la infraestructura adecuada para brindar el servicio de
mantenimiento.

Hangar: De acuerdo a los alcances que se pretendan obtener para el servicio de mantenimiento, sera
necesario contar con un hangar de dimensiones tales que pueda contener totalmente la aecronave de
mayor porte de la flota a la que se destinara el servicio previsto (DNAR 145). Al respecto se debe
prever con “Aeropuertos”, el alquiler y/o concesion del Hangar, fijar plazos, condiciones,
modalidades, etc. Es necesario adaptar el espacio a las normas especificas de seguridad e higiene. De
ser posible, en el mismo resulta conveniente organizar y montar la oficina técnica (Ingenieria,
Produccién, Aseguramiento de la Calidad, Materiales) y sala de mecédnicos con el equipamiento
necesario para que los mismos accedan a la documentacién necesaria para realizar las tareas de
mantenimiento. El pafiol serd convenientemente disefiado para albergar las distintas clases de
materiales, instrumental y herramental. En funcion de esto deberd tenerse en cuenta, espacios
destinados al almacenamiento de material combustible, desechos contaminantes (latas, distintos
fluidos como: hidraulico, aceites, combustibles), también considerar la contratacién de un servicio
deposicion final y zonas exclusivas para materiales que, por distintos motivos, no se encuentren aptos
para el uso aerondutico (no aeronavegables)

Una vez que concluyan las tareas de refaccion y/o remodelacion del hangar y dependencias aledafias
(oficinas, biblioteca, paiiol, bafios y vestuarios, plataformas internas y externas) se requerira la
inspeccion de la autoridad aeronautica como paso previo a la habilitacion del hangar.

Depésito franco (aerolineas con operacion internacional): Consiste en la zona liberada de impuestos
aduaneros donde se depositan inicialmente los materiales y herramientas destinadas al mantenimiento
de la flota de una linea aérea. El disefio y construccion del depésito franco se realizara de acuerdo a
los lineamientos provistos por la Direccion Nacional de Aduanas. La direccion de esta tarea recaera en
el gerente de materiales quien a su vez tendra la responsabilidad de habilitarlo.

Zonas aeroportuarias asignadas. Plataforma de Mantenimiento y Calle de Rodaje: Deberin
acondicionarse ambas zonas, verificar que las dimensiones y propiedades mecénicas del solado
(resistencia a la compresion) sean las adecuadas para soportar el movimiento de las aeronaves
(verificar estado y condicion). Solicitar Posicién o Zona: De acuerdo al equipamiento con que cuente
cada aeropuerto, el tipo de aeronave y horario previsto de uso, cada aeropuerto asignara distintas zonas
a cada linea aérea, tanto para la operacién comercial como para el mantenimiento.

Verificar equipamiento de cada aeropuerto: Con la finalidad de contar con el equipamiento
necesario en cada aeropuerto para asistir a la operacion de la flota, serd necesario relevar el
equipamiento con que cuenta cada aeropuerto (tomas de energia, rampas, servicio de rampa, GPU).
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METODOS Y PROCESOS.

En esta etapa el Director de Mantenimiento deber4 concretar las funciones primordiales del titular de
una organizacion de mantenimiento aeronautico, y que son las siguientes:

B Seleccién y contratacién de personal para la estructura organizacional. Seri de vital
importancia contar con un equipo de trabajo con la experiencia y flexibilidad necesaria para
poder sobrellevar los vaivenes propios de la actividad. Se debera tener en cuenta también los
turnos, francos, vacaciones, posibles licencias/comisiones y/o “Paradas Mayores” de
acronaves donde habitualmente se requiere una mayor cantidad de personal.

® Implementacién de métodos y procesos. Siguiendo los lineamientos de un sistema de
gestion de calidad, promover la visiéon integradora de toda la organizacién, es un punto
fundamental con el objetivo de evitar burocracias o rigideces entre las distintas areas de la
organizacion, y en detrimento de la “capacidad de adaptacién” de la empresa. Esta capacidad
de adaptacion, consiste en generar condiciones organizacionales que permitan evitar la
“congestion” y los “cuellos de botella” que inhiban la implementacién de estrategias. Al
respecto es importante tener en cuenta aspectos tales como excesos de procedimientos o
duplicaciones innecesarias, ausencia de sistemas de comunicacion adecuados y oportunos. Los
conceptos basicos al momento de establecer procedimientos consisten en: a) PLANIFICAR,
que se quiere hacer? b) ORGANIZAR, como se hara? c¢) DIRIGIR, para controlar los
objetivos y d) CONTROLAR . Los Procesos esenciales a desarrollar seran:

Desarrollo e implementacion de planes de mantenimiento

Anilisis y seguimiento de fallas

Informacién de dificultades en servicio

Planificacion, programacion y registro de mantenimiento.

Compras.

Reparaciones.

Calibraciones.

Recepcion y envio de materiales.

Seguimiento de materiales.

Reparaciones.

Coordinacion con areas de operaciones y comercial.

Adquisicion y actualizacién de manuales.

B Tecnologia de la Informacién, Dada la diversidad de procesos evidenciado en el item
anterior, contar con un soporte tecnologico que nos permita acceder a la informacion necesaria
para una adecuada gestién, se torna un punto que necesariamente deberéd tenerse en cuenta.
Ahora bien, esta tecnologia debera ser cuidadosamente seleccionada de tal manera que se
adapte a las particularidades de la organizacion. Esta tecnologia, dependiendo del tamaiio y las
perspectivas de la organizacién puede ser adquirida, desarrollada o una combinacién de

ambas.
La figura 2 muestra esquemdaticamente la interaccidn citada en los ultimos items.
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Figura 2
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OPERACION

Al igual que el caso anterior, y siguiendo los lineamientos “basicos” de gestion, una vez iniciada la
operacion, el ingeniero deberd realizar una evaluacién periédica del proceso mismo, analizar las
desviaciones, corregirlo y de ser necesario reformularlo para adaptario a las variaciones del plan
estratégico de la compaiiia. Algunos de los puntos sobre los que se tendra especial énfasis son:
. Costos. Directos e indirectos, relacionados con el mantenimiento preventivo y
correctivo de las aeronaves, y sus proyecciones.

Procesos. Seleccionar los procesos criticos, medir su nivel de agilidad e intervenir los
procesos criticos de bajo desempefio, analizando factores tales como: tiempos de
gjecucion y de respuesta, errores, falta de perspectiva o motivacion de los integrantes,
islas o feudos; considerando la evolucién de estos factores a medida que se gana
experiencia para corregir y reprogramar. Con respecto a este dltimo punto, hoy son
aconsejables herramientas tales como la mejora continua o en casos extremos la
reingenieria de procesos.

Proveedores. Evaluacién y desarrollo de proveedores tanto locales como
internacionales contribuye a la gestion de mantenimiento.

Al ser el mantenimiento un servicio que depende esencialmente de personas, no se debe descuidar
aspectos motivacionales del personal, por ello el Ingeniero al frente de esta drea debera poseer y
desarrollar un perfil tal que le permita sobrellevar exitosamente las relaciones interpersonales.

CONCLUSIONES

Como he intentado poner de manifiesto, una linea aérea constituye un compilado de multiples factores
dentro del cual el Ingeniero debe participar activamente. Desde la concepcién de la idea misma, es de
vital importancia su aporte, para ello el desafio que nos toca como profesionales, no solo consiste en
sobrellevar los aspectos técnicos, sino también en poder interactuar con entornos a veces disimiles a
los de nuestra formacién.

Paralelamente podemos apreciar que el verdadero capital de este tipo de organizaciones,
esencialmente lo constituye su factor humano, mas alld de los argumentos a favor del capital tangible
que pueda o no poseer la compaiiia, sus recursos humanos hacen a la organizacion misma. Y es aqui
donde se pone de manifiesto nuestra capacidad de interaccién, puesto que no debemos olvidar que
somos parte de una sociedad a la cual nos debemos.
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RESUMEN

Este trabajo presenta un modelo de Dindmica del Vielo de 6 grados de libertad elaborade para
formar parte de un Sistema de Simulacién de Vuelo.an tiempe real, reconfigurable, que estd siendo
desarrollado bajo el auspicio de la ANPCyT en forma conjunta par grupos de distintas instituciones
de IyD del pais, con el objeto de contar con una herramienta modular, de bajo casto, capaz de
satisfacer diferentes necesidades dentro del ambito de IyD aerondatico en ¢l pais.

Partiendo de las ecuaciones diferenciales cldsicas de movimiento en 6 grados de libertad, bajo una
Sformulacién tensorial, se desarrolian las mismas para los sistemas de ejes wtilizados, utilizando una
Jormulacion clésica de cuaterniones para la. expresion de la cinemdtica de actitud. Se dedican
también sendos parrafos a los métodos aerodindmicos utilizados para la obtencion de los coeficientes
agrodindamicos y a modelos de prapulsion con distintos grados de fidelidad.

Palabras clave: Dindmica del vuelo - tiempo real « cuaterniones - propulsion.

NOMENCLATURA
m = masa del cuerpo
v = veloecidad
f = fuerzas externas

.
l’ﬂ ] = tensor de Inercia

do” T’

T:l = aceleracion angular del cuerpo respecto del sistema Inercial, referido a gjes cuerpo
[0¥F.[0"F.lp a r]=velocidad angular del cucrpo respecto del sistema Inercial, referida

2 &jas cuerpo
fm ,]’ = momentos cxternos:
4 = vector aceleracion de la gravedad
40919>9: = componentes del vector cuaterniont
[T} = matriz de rotacién sist. ejes cucrpo —sist. local
t

= tiempo-
h = -paso de ticmpo
x(t) = funcién del tiempo
¥ = pendiente de x(t)
O35} = ordendel eror (5to) _
detMj = determinante dela matriz M
adiM) = matriz adjunta de M
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INTRODUCCION

Durante el afio 2005, la necesidad de la comunidad aeronfutica de la Argentina por un desarrollo de
modelos mateméticos para Simuladores de Vuelo, era evidente. En la actualidad la mayoria de los
trabajos en simulacién en los campos militares y civiles se desarrolla en simuladores comerciales, los
cuales son plataformas de cidigos cerrados y su adaptacion para cumplir con los cambios en los
sistemas o0 cambios de especificacion, presenta dificultades y su costo es elevado. Mis alm, el trabajo
académico en esta drea del conocimiento, es8 desarrollado por grupos de I&D aslados y de acuerdo a
sus propias necesidades. En vista de esta situacién, y bajo el patrocinio de la Agencia Nacional de
Promocién Cientifica y Tecnologica, se cred el Proyecto “Simulador de Vuelo” PAE2004-22614. El
programa comenzé en Abril de 2007, uniendo esfuerzos de grupos de I&D de cinco Universidades
Nacionales (Cérdoba, La Plata, Buenos Aires, La Pampa y Bahia Blanca) y el Instituto de
Investigaciones Cientificas y Técnicas para la Defensa (CITEFA).

El proyecto Simulador de Vuclo, ha sido concebido con los objetivos principales de: obtener <l
conocimiento tedrico propio de este tipo de tecnologia, y entrenar un grupo interdisciplinario de
trabajo el cual es responsable de llevar a cabo ¢l proyecto. El proyecto se enfoca en tres areas
principales;: Modele d¢ Dindmica de Vuelo, Modelo de Entomo Topografico y Plataforma de
Movimiento. En el presente trabajo sc desarrollan los temas referentes al Modelo de Dinimica de
Vuelo y los subsistemas que lo componen (ecuaciones de vuelo, sistemas de coordenadas, modelo de
aeronave, algoritmos. de integracion, etc.)

MODELO DE DINAMICA DE VUELO

La Dindmica del Vuaelo, por supuesto, ha sido tratada histéricamente como un problema de la mecamca clasica, de ahi
que las Referenciaz 1 y 3 han aportado el sustento tedrico para el anilisis de este problema desde los afios 50 hasta el
presents. En el drea éspecifica de la Dinamica del Vuelo, Ja ruta ha sido pavimentada por autores tales como Perkins
& Hages y Etkin [4 y 5], quienes fueron referencias para cualquier ingeniero acrondutico durante décadas. De hecho,
Etkin introdujo ¢l tratamiento matricial, como esi también los cdlculos digitales en el andlisis. Este tratamiento, junto
con la inclusién de los cuaterniones como parametros para desaipcion de actitud {6, 7 y 8], formaron la corriente
principal en la modelacién de Ia Dindmica del Vuelo hasta fines de los afios 80. El gran incremento en el poder de
odmputo desde los afios 90 a la fecha, permiti6 el tratamiento directo de la Mecanica del Vuelo en forma tensorial [9],
1o cual fue la elecci6n para este desarrollo.

FORMA TENSORIAL DE LAS ECUACIONES DE VUELO

El Modelo de Dinamica de Vuelo presentado en gste trabajo, esti basado en Ref. [9], por lo que se
dejard de lado el desarrollo tensorial completo y se pasard a la presentacién de las Ecuaciones
Generales de Vuelo en forma tensorial.

El movimiento de traslacién de 1a aeronave es gobemado por la Segunda Loy de Newton la cual toma
la forma:

wDY=f

Los super- y sub- indices I y B indican Sistema Inercial y Cuerpo respectivamente.
De forma similar, el movimiento de rotacion de l1a acronave ¢s descripto por las ecuaciones de Euler, y
referido al centro de masa de 1a acronave toma la forma:

(o R 77 (0 8 e
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SISTEMAS DE COORDENADAS

Como es usual, en la presente simulacién sc utilizan varios sisternas de coordenadas; aquf sélo sc
mostraran los mds importantes:

1) Sistema de Ejes Cuerpe. Con origen en ¢l centro de masa del vehiculo y los ¢jes alincados con las
direcciones de referencia del vehiculo. Los ¢jes "x” y "2" se encucentran en ¢l plano de simetria. El cje
*x" spunta hacia la nariz del vehiculo y d ¢je "z* apunta hacia sbajo. El ¢j¢ "y" apunta hacia afoera del
ala derecha 9]

2) Sistema de ejes viento. Necesarios para calcular fuerzas y momentos aerodinémicos. Los dngulos
usados son: ¢l éngulo de ataque "alfa" y ¢l dngulo de deslizamiento "beta”. El origen de este sistema ¢s
¢l centro de masa del vehiculo. El ¢je "x" os paralclo y en la direccién del vector velocidad del centro
de masa del vehiculo respecto del aire. El éngulo de ataque se denota con 1a letra a y se mide desde la
linca de referencia del fusclaje hasta la proyeccién del vector velocidad relativa del viento en el plano
x-z. Es positivo cuando la velocidad relativa del viento incide desde la parte inferior del avidn. El
éngulo de deslizamiento se denota con la letra f y se mide entre el vector viento y la proyeccién sobre
el plano de simetria. Es positivo cvando el vector viento incide por el lado derecho del avién.[9]

3) Sistema de ¢jes de Estabilidad, El ¢je "x" ¢s parslelo y en 1a direccién de la proyeccién del vector
velocidad relativa al viento sobre ¢l plano de simetria. Los ¢jes "y” y "z" son los mismos que en
sistema de ¢jes cuerpo[9]

Figura 2. Ejes cuerpo, ¢jes viento y dngulos aerodindmicos,

4) Sistena de Coordenadas Local La tierra-se considera un sitema dereferencia inercial Los gjes*x* e'y* se
encuentran en el plano horizontal. El ¢je "x* spunta en la direccidn norte, el eje 'y apunta en la direccidn este y
ol ¢je 'z’ apunta hacia abajo{10]

5) Sisterna de Coordenadas de Trayectoria de Vueln. Este sistems relaciona ¢l vectar velocidad del vehiculo
respecto de la Tiarra, con el sistemna geogrifico. El eje *x* es paralelo y en Ia direccién de la velocidad respecto
de la Tierra, y ¢l eje *y* parmanece en el planc tangencial a la Tiera. Dos dngulos relacionan las coordenadas de
Ia velocidad con el sistema geogréfico: el dngulo de rumbo X (poner letra griega), medido desde la direccién
norte hasta 1a proyeccidn del vector velocidad sobre el plano tangente local; y el angulo de trayectoria de vuelo,
medido desde el plano tangente hasta &l veciar velocidad.[S]
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Figura 3. Sistemas de coordenadas Loesl y de Trayectoria de Vuelo.

IMPLEMENTACION MATRICIAL
Considerando 2 Tictra ¢omo Sistema d¢ Referencia Inercial y ademés de geometria plana, las
-ecuaciones de fuerzas y momentos (1) y (2), toman la forma clasica [5,9):

(4]l G-l
Z[ifzf'T“[ﬁgr AR I 7

donde ¢ supers indice E indica la ticrra como Sistema Inercial y los sub- indices aer y prop indican
fuerzas serodinémicas y propulsivas respectivamente.
Denotando:-

[2*]=]p ¢ 7] ®

y usando lIa formulacién clisica de custerniones [6,8,9], obtenemos ¢l siguiente grupo de ecuaciones
diferenciales: o
1 . _ ~ .

9o 0 -p -qg ~rig

q PP O r ~qglq

2 Cer D , ©).

| ir @ -p 0 ]q
193]

y la matriz de rotacida endre ¢ sistema de coordenadas b ejes cuerpo y ¢l sistema local:

’ ) Qtl 4’% *qJ +qﬁ 2(@1?: +'?oqzj 2(q,q3 +q5q2) :

.[‘Tlm"’;“' 2(41'3: %43) da-gi+ds—a 2(‘?:?3‘4‘%9!) ¥

| 2agstam)  Aad-aa) &-oi-dl+d

La integracién en o ticmpo de las ecuaciones (3), (4) y (6), junto eon ¢l uso dec la matriz de

transformacién (7), permite conocer la posicién en ¢l espacio del centro de masa de la aeronave y su
‘posicién sngular. Este ¢s ¢l procedimiento bésico de simmlacién del modelo. La ventaja principal de
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este método matricial es la simplicidad de las formulas a programar lo que facilita la operacién de
debug y permite incorporar modificaciones al modelo de forma ripida.

ALGORITMOS PRINCIPALES

Solucién numérica de las ecuaciones de Estado: Para la solucién de las ecuaciones de Estado se
utiliza el Método Runge-Kutta de Cuarto Orden. La ventaja de cste método es que resuelve
directamente el el problema de valor micial; por lo que no se necesitan valores anteriores pars iniciar
la ntegracién. En este caso el método no realiza evaluacién de error, y utiliza para el cilculo un paso
de tiempo fijo. Esto es posible cuando el paso de tiempo es suficientemente pequeiio para evilar
inestabilidades. El algoritmo usado es [11]:

K =r,x)
B =f +£.:::l +hk—I}

= f(¢ +—~ X +.& }
k' = f(F +h,x‘ +k‘}
¥ =2+ (k+ 2% +2k’+1r‘)g 8)

Donde ¥ es Ia pendicnte de xft) en t=f, ¥’ y ¥ rcpresentan Ias pendientes do xt) en el punto
intermedio r=f+#/2, y ¥ es la pendients de x(1) en el punto final #=f+k. Los coeficientes on la cc. (8)
son elegidos de forma tal que aseguran que el ervor de truncamiento local es de arden O(hS), y el eror
de truncamiento global es de orden O(h4).[11]

Inversion de la matriz de inercia: Como se puede ver en ec. {4), para poder resolver el sistema de
ccuaciones ¢s necesario realizar la inversion de la matriz de inercia. Un algoritmo probado y muy
simple es aquel que hace uso de la matriz adjunta. Es simple de programar y de gjecucion rapida. El
método es el siguiente: cuando M es invertible, su inversa se escribe M" y puede ser determinada

mediante la siguiente férmula [12]):

i O
M del{M} adj(M)

La notacién adj(M) representa la matriz adjunta de Af. La férmula indica que la mversa de la matriz Af
puede ser calculada como la matriz adjunta de Af multiplicada por la inversa del determinante (el cual
es un cscalar). La matriz adjunta es también upa matriz cuadrada de dimension », y sus clementos ajf
st definen como: af=¢ji (notar que los indices § estin invertidos en ¢l lado derecho de la ecuacién,
para transponer la matriz). Los coeficientes cif se llaman cofactores y se definen como el determinante
de la matriz cuadrada de dimension »-/ obtenida al quitar la linea iy la columna j de M [12].

Este método aplicado a la matriz de Inercia 3x3 lleva a la siguiente expresion:

Fgplyy —igplyy Igplyz—Ijplsy 112123 —-Ixphs
G| Y8 -2 in-Inhs Main-hia |G
Ingl3yg=Is1ly Iz -Indza hidzp-Inh2

i

Donde det(7)=1I);(I 5353 —Ta2lny) + 10y (Taalys —Hadss) + Iy (laloa = Infy3)  (10)

Notar que al hacer uso de la simetria de /, las Ec. (9) y (10) se reducen.
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MODELO DE AERONAVE

Como modelo principal utilizado en este desarrollo, se selecciond un avién de combate multipropésito
basado en las caracteristicas del DASSAULT MIRAGE 2000. La scleccién se debe a que la
configuracién de esta acronave es, al mismo tiempo, moderna y relativamente simple de analizar. Sus
principales caracteristicas son:

- Ala baja, delta y delgada, dngulo de flecha en el borde de ataque 58°, espesor miximo 3%, fuselaje
disefiado segin ley de las Arcas. _

- Elevones de doble seccién en el ala e hipersustentadores de borde de ataque.

= Strakes fijos en tomas de aire y acrofrenos sobre y debajo del ala.

- Empenaje vertical, sin empenaje horizontal.

- Un motor turbofan con postcombustién y medios conos méviles en tomas de aire.

- Velocidad méxima de Mach 2.2 y techo de servicio de 20000 metros. Factor de carga limite "g"
+9,0/-3,2 (+11,0/4,5 Gltima).

A continuacion se presentan los modelos usados para los cdlculos asrodindmicos y propulsivos,
basados en csta configuracion.

Aerodinamica: Como es usual (ver Ref. 3, 5, 9, 10) la aerodinémica de cualquier vehiculo acronave
es definida mediante un grupo de parimetros adimensionales conocidos como coeficientes
serodindmicos. Estos coeficientes, son usados para calcular las foerzas y momentos aerodinamicos
que actian sobre la aeronave. Los coeficientes dependen de los dngulos aerodinidmicos a y §, como asf
también del nimero de Mach y ¢l nimero de Reynolds. El modelo incluye los siguientes coeficientes:

- Coeficientes longitudinales CD, CL, Cm, CN, y CA

- Derivativas estiticas CL.,, Cm,, Cyg, Cng y Clp

= Derivativas dindmicas CLg, Cmg, CLag, Cag, Cly, Cy, Cny, Cae ¥ Cl;

- Incrementos en los coeficientes por efecto de deflexién de comandos TXCL), D(Cm), D{CLmax),
D(CDmin), D(CDI), D(CI) (rolido), D(CN) (guifiada).

Debido a la gran cantidad de datos necesarios, en esta fase de desamollo del programa se utilizan
principalmente mélodos de ingenieria, como los presentados en Ref. 13, no obstante esta previsto
realizar cilculos més detallados (gj. paneles y/o CFD) en las proximas fases del proyecto. Los métodos
precisos a utilizar serin definidos més adelante, teniendo en cuenta la precisién requerida como
también los acuerdos entre los centros y grupos de desarrollo de la region.

Propulsion: EL modelo del sistema de propulsién integra los efectos de las tomas de aire, ¢l motor y
la tobera de escape. Para nuestro caso se utiliza el modelo SNECMA M53 [14], que equipa al
DASSAULT MIRAGE 2000, sus principales caracteristicas son:

- Bajo indice de derivacién, con postcombustion y eje Gnico.

- Empuje estitico de 64 kN de potencia militar, 95 kN con postcombustion.

- Tomas laterales axisimétricas, triple rampa (medios conos méviles).

- Tobera de geomstria variable.

La demora en la respuesta del motor es modelada mediante un refraso en Ja respuesta (de primer
orden). El oddigo de simulacion utiliza datos de empuje y consumo especifico en forma de tablas
obtenidas mediante ol cstudio termodindmico del ciclo del sistema toma-motor-tobers. Una buena
referencia es 15, la cual da una deduccion detallada de la teoria involucrada,

Modelo de Atmésfera: El modelo se basa en ¢l U.8. Standard Atmosphere 1976, el cnal divide la
atmosfera en sicte capas, cubriendo desde 0 hasta 86 km [16]. Los limites de las capas son definidos
por la variacion en el gradiente de temperatura. El modelo calcula las propiedades del aire a la altura
respectiva haciendo uso de las ecuaciones de la hidrostitica y utilizando valores de referencia a nivel
del mar junto con el gradiente de temperatura. Las propiedades atmosféricas correspondicntes a las
condiciones de vuelo son calculadas y almacenadas en el vector de estado para ser usadas cuando se lo
requiera.
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CONCLUSIONES

Este trabajo presentd el estado actual de desarrollo de un Simulador de Vuelo de bajo costo; la
arquitectura principal fue presentada brevemente asi como el Modelo de Dindmica de Vuelo. Bl
tratamiento matematico en profundidad fue obviado intencionalmente, debido & que en esta fase del
proyecto se consideré mas ilustrativo presentar una vision global de los modelos usados. Los trabajos
a seguir nos aportardn una visién mis detallada acerca del rendimiento de los modelos presentados,
Dinimica de Vuelo, Aerodinimica y Propulsion, y su interaccion con el resto de los Componentes del
Simulador (¢j. Navegacién, Topografia, Visualizacion y Movimiento),
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RESUMEN

Bn el presente trabajo se presenta un estudio aerodindmico del planeador tipo Ala Volante Ho-Xb,
disesiado por el Dr. Resmar Horten a medindos de la década de 1950 y construido por un grupo
de entusinstas del vuelo o vela, Ante la corencia total de documentacion, los datos geoméiricos
necesarios para efectuar el estudio aerodindmico fueron elaborados a partir de mediciones efec-
tuadas in situ sobre un modelo expuesto en el Museo Nacional de Aerondutica. Se obtuvieron
dimensiones generales del planeador y detalladas de algunas de sus partes, por ejemplo, de los
perfiles alares en varias estaciones o bo largo de la enveryadurd, de componentes constructivas
del ala, de elevones y ejes de chamela, del habitdculo del piloto y de otros elementos. El estudio
aerodindmico puede diferenciarse en tres partes. La primera trata sobre el andlisis de los perfiles
aerodindmicos mediante la utilizacion de programas 2D aptos para describir el flujo ideal y el
viscoso, La segunda abarca el andlisis 3D de la configuracion completa empleando la técnica de
paneles a los efectos de evaluar caracteristicas aerodindmicas globales y cargas locales. La terce-
ra utiliza resultados producidos por la aplicacidn de paneles para compular algunas prestaciones
bdsicas del Ala Volante asf como esfuerzos y momentos inducidos por las cargas aerodindmicas.

Los datos geoméiricos y aerodindmicos generados son considerados bdsicos para realizar futuros
estudios en el Ho-Xb.

Palabras clave: Aerodindmica, Cargas, Ala volante, Método de paneles, Relevamiento, Piernffe-
ro.

INTRODUCCION

En la década de 1950, Reimar Horten, disefié plansadores tipo ala volante que, debido a su
operacién en despegue y aterrizaje, fueron denominados " piernfferos” .

De los dos modelos construidos, Ho-Xa y Ho-Xb, solo el segundo sobrevivié hasta nuestros dfas
y actualmente se encuentra expuesto en el Museo Nacional de Aerondutica. Por desgracia, esa
aeronave es todo lo que se conserva sobre este proyecto. No hay planos completos ni datos sobre
las prestaciones aerodindmicas y la mec#nica del vuelo de este disefio. Se debe que destacar que
este proyecto fue entregado a particulares con el fin de promover el vuelo a vela.

Un grupo compuesto por el arquitecto Roberto Tacchi, el Ingeniero Rogelio Bartolini y el Sr.
Rodolfo Figueroa se abocaron en sus ratos libres a la construccién del Ho-Xa, también conocido
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como L'alita, comensendo su construccién el 23 de Diclembre de 1949 y termindndola pars Julio
de 1962. Los primeros vuelos se efectusron al 7 de febrero de 1958 en la Pamps de Olaen, luego
eén lo cancha de polo de Malaguefio y 8l 30 de mayo del msmo 2afio se realizaron con éxito los
primercs saltos de pulgs en ls cancha de golf de las Agusda (Ls Cruz, Embslse de Rio III).

Los dnicos comandos con que se contabs eran elevones del tipo Frise. El sistema de control
estabs constituldo por une pslanca qus movies log cables que actuabsn sobre los elevones. El
viraje se lograba por freno serodinémico, sef cusndo el bastén de mando ers llevado hacla la
izquierda el elevén de ese lado se levanisba y su bords de staque sobresalfa por debajo del perfil
del als, esto sumentaba ls resistencia y la aeronave giraba hacia ese lado.

Comparando el Ho-Xa Piernffero con un Grunsu Baby II en remolques dobles, 88 comprobé que
8 velocidades guperiores 8 90 km/h el Ho-Xa tenfs una relacién de planec superior.
Desafortunadements este primer Piernifero resulto totalmente destruido luego de estar expuesto
a ls Intemperie durente un festival aerondutico [1].

Figurs 1: knagenes dz,hspizarnrtﬁwﬁur

Durante les vuelog de prueba del Ho-Xa se determiné que hab{a que reducir ls carga alar para
poder despegar y aterrizar lo suficlentemente lento para eliminar los patines. Pars sclucionar
este y otrog problemes el Dr. Horten disefio el Ho-Xb de mayor envergadura (10 m contrs los
7,6 'm del Ho-X3a). En ests seronave no se Incluyeron lae barreras verticales del Ho-Xa y los
comandos de elevonss del tipo Frise se camblaron por log de tipo convencional ¢on loe que se
guponfe no iba a experimentar guifisde adverga. El Ho-Xb 8¢ disefio desds el principio con une
distribucién de sustentacién tipo campans, caracterfstics de la que no gosabs el Ho-X», sin
embergo, conservaba de este distribucién de alsbeo linesl préxims o la refz del ala ¥ cuadrétics
hecia la puntera. ‘

Bita maquins fue construida durante un lerge periodo por el piloto de pruebas Heing Scheidhsuer
y Figuerocs con uns pequefia participscién de Teechi, Debido & la mals calided de algunas hojes
de la madera del recubrimiento pero, principalmente, & la disolucién del grupo ds construccién, el
Plernifarc IT nunce fue completado y actualmente se axhibe en el Museo Nacionsal de A eronsutics
(MNA), ubicado en:le Bage Adres de Morén (provincls de Buenos Aires).

En el presente $rabajo se resliss un relevamiento geométrico ¥ un anélikis serodindmico del
planeador als volante Horten Ho-Xb que ee el dnico existente,
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generales del planeador, la configuracién interna del habitdculo del piloto, el arnés del
piloto ¥ sus soportes, los apoyabrazos, la cGpula de plexiglds, los elevones y sus ejes de
charnela, las coordenadas de seis perfiles representativos & lo largo de la semienvergadura,
el larguero principal del ala, una costilla representativa del ala y el alabeo geométrico.

2. El andlisis aerodindmico de la configuracién, el cual se divide en tres partes:

s La optimizacién de los perfiles obtenidos en el relevamiento mediante programas de
fujo viscoso en 2D.

s La obtencién de las cargas aerodinimicas y coeficientes de sustentacién vs. dngulo de
ataque utilizando el método de loe paneles.

» El procesamiento de los datos obtenidos del método de paneles para obtener la curvas
de prestaciones bésicas y las carga aerodindmicas de corte y momento flector

RESULTADOS Y DISCUSION

Relevamiento Geométrico
Para la elaboracién de plancs se procedié a relevar:

» Las coordenadaa de los perfiles en 6 estaciones a lo largo de la semienvergadura.
e« El perfil de la cabina en tres dimensiones.

» El Alabeo geométrico en 9 estaciones a lo largo de la semienvergadura.

» La geometria de los elevones y su recorrido angular.

» La apertura central en el intradés por donde ingresaba el piloto.
Para el relevamiento de los perfiles y la cabina del Ho-Xb #6 construyo un peine de matricerfa en
el laboratorio de acrondutica de la Facultad de Ciencias Exactas Ffsicas y Naturales (FCEEyN)
de la Universidad Nacional de Cérdoba (UNC). Este instrumento consiste en una madera de
3000 mm de longitud y seccién rectangular con varillas pasantes ubicadas a lo largo con el fin
de copiar la forma del perfil al efectuar la medicién. Se procedié a la perforacién de 76 orificios
pasantes de 2 mm de didmetro a lo largo de la madera. En estos orificios se colocaron igual
cantidad de varillas metélicas de 300 mm de longitud y 2 mm de didmetro. Las varillas podfan
unirse por sus extremog y asf obtener varillas de 600 mm de longitud para las zonas donde la
variacién de curvatura del perfil era muy grande, caso que se presentaba en la zona del BA de
los perfilee biconvexoe.
Las posiciones de los orificios a lo largo del peine se identificaron por numeracién ascendente
desde el O hasta el 75. Con €l fin de conseguir una mayor discretizacién en ¢l BA y el BF la
separacién entre varillas en los extremos del peine era menor que la de la zona central.
Para el relevamiento geométrico de los perfiles se realizaron mediciones en extradda e intradds
sobre 6 estaciones representativas a lo largo de la semienvergadura. En la Figura 3 se presentan
los resultados obtenidos.
Para ¢l relevamiento de la cabing se comenzo con su vista en plants, plans XY, & tomo una
impresién directa en papel de la base de la cabina desde € interior de ella. 8¢ trazo el eje de
simetria X y se dividi6 en 46 estaciones tomando el origen al comienzo del parabrisas de la
cabina y la estacién 45 al final de esta cuando empalma con &l carenado.
En la vista lateral de la cabina, plano XZ, se utilizo el peine de matricerfa relevando los puntos
en el plano de simetria XZ del planeador con el instrumento paralelo al eje X. El rango utilizado
en la medicién,
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(a) Croquis del instrumento (b) Uso del instrumento

Figura 2: Instrumento de medicioén
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Figura 3: Relevamiento geométrico de loe perfiles alares

Para la vista frontal, plano YZ, se utilizo él peine de matriceria relevando los puntos en el plaie
de simetria YZ sobre 3 estaciones con él instrumento paralelo al eje Y. Como referencia cero st
tomaron los bordes externos de la cabina sobre el eje Y, para cada estacion.

El alabeo geométrico se midié en 9 estaciones utilizando una plomada y un tubo en U flexible
con agua en su interior.

La geometria de los elevones se relevo en extradés e intradés ya que las dimensiones de ambas
caras presentan una diferencia apreciable. El relevamiento se realizé con una cinta métricay una
regla miliinetrada obteniéndose las dimensiones generales del elevon, su ubicaciéon en el alay la
ubicacion dd eje de chamela.

Se relevaron las dimensiones generales de la abertura, la posicidon de la cabina respecto al borde
de fuga para poder ubicarla en el conjunto, el apoyabrazos y la posicién del arnés del piloto, er
los ejes X y Z. Es te ultimo dato era importante ya que el arnés se ajustaba al cuerpo del pilote
a la altura de la cintura, zona donde comiunmente se encuentra el C.G del cuerpo humano.
Con los datos obtenidos se realizaron los Planos detallados del ala volante en los que se graficarén
las tres vistas con la disposicion interna de los diversos elementos que lo componen, las 3 vistas
en proyeccion, el soporte del arnés, el arnés, el apoyabrazos, los elevones, el larguero principal
y la estructura de una costilla ejemplo. En la Figura 4 puede verse un dibujo del layout interne
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de la asronave obtenida mediante el relevamiento anterior. Log plance completos pusden eer
consultadce en la Referencia (3],

I
P

s
i
s =
e ”
e ressosry s

I

Figura 4: Layont interno del Ho-Xb.

Andlisis Aerodindmico

Con la geometria relovada de los perfiles sa analizé su distribucién de presionse utilizando el
programs XFOIL [2], obleniéndose resultados como los de la Figura 5(a) Posteriormente se
procedid a eliminar aquellos puntos que, a3 gimpls vista, no eran representativos de la forma real
del perfil analizado. Una vez eliminados estos puntce se comienga un proceso iterativo con el cual
ee fue corrigiendo el contorno del perfil mediante el andlisis de la distribucién de presiones y dela
curvatura, es decir se fue operando por tramos para lograr una distribucién de presiones que no
e alejara en demaefa de 1a que cabria eperar. Cabe mencionar que XFOIL toma las coordenadas
qus-reprassnian la geometria del perfil y las aprexima mediante una funcién polinémica. Luego
20 aumento ¢l ntimero de punice de discrelizacién y efectuadas las correcciones pertinentes
ee obtuvo la dwtribucién de presiones. SBeguidaments ss procedié a efectuar un anilisis de la
geometria mediante el método inverso de disenoc, ee decir se modifica la distribucién de presionss
y se calcula la geometria correspondients. Para oblensr una correccién en forma mds precisa de
la geometria mediante la aplicacién del mélodo inverso se opto por efectuar una primera etapa
de andlss discretizando la dstribucién de presicnes por zonas.

Luego de la correccién por gonas 8e procedid a trabajar con la distribucién de presionas completa,
a la cual se ls efectdo un proceso de filtrado y suavizado para la correccién final de la misma.
Como Gltimo proceso se realiza el cdleulo inverso obteniéndose la geometria final para luego
proceder a efectuar un repanelizado de los perfiles obteniéndoss aef una discreimacién final de
mayor cantidad de puntos. En la Figura 5(b) se presenta la geometrfa y la distribucién de
presiones finales para uno de los perfiles.

Para la obtencién de las curvas caracterfsticas de loe perfiles se estimé ol rango de ndmeros de
Reynolds, para las diferentes estaciones, en la gama da velocidades de utilizacién del Piernffe-
10, Se obtuvo una variacién del numero de Reynolds que va desde 1,86%10° hasta 8x10°, Se
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(a) Relevamiento inicial (b) Suavizado distribucién presiones

Figura 5: Andlisis perfiles alares

efectué una discreiizacion de dicho rango y se calculé para cada uno de ellos las caracterfsticas
de cada perfil relevado. Segun pudo apreciarse de los resultados, las curvas de sustentacién y
momento no exibfan una diferencia apreciable respecto a los nimeros de Reynolds analizados,
a diferencia de lo mostrado por las polares (ver Figuras 6(a) y 6(b))

Posteriormente se procedié a analizar la configuracién completa utilizando €l método de los
paneles, este permite resolver problemas de flujo alrededor de cuerpos de formas arbitrarias
basdndose en las hipStesis del flujo potencial incompresible. Este método se encuentra descripto
en la Referencia [4].

Para el andlisis asrodindmico del Ho-Xb por método de paneles ge utilizo un programa disponi-
bles en el 4&mbito de la FCEFyN [5]. Este presenta una serie de limitaciones que condicionan el
modelado, como ser ym ndmero total de paneles no mayor a 1000, lo que hace que sea necesario
distribuir de manera adecuada los paneleg para obtemer buenos resultados. Al ser simétrico el
modelo, respecto al eje longitudinal, el programa permite modelar solo la mitad y asf poder
obtener una mayor densidad de paneles.

En primer lugar se ubicaron paneles sobre el cnerpo sustentante, no habiéndose modelado la
cabina. Posteriormente se agrego la cabina con un nimero creciente de paneles para determinar
como se ve influenciada la configuracién por la presencia de la cabina y el nimero de paneles
utilizados. en ella. Debido a la limitacién en el nimero de paneles era menester emplear el
mayor ntimero de paneles en el cuerpo sustentante (el ala) y el mfnimo posible en el cuerpo no
sustentante (la cabina).

El 4ngulo del panel de Kutta correspondiente a cada una de las estaciones se obtuvo analizando
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Figura 6: Curvas caracteristicas de los perfiles
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la linea media y la horizontal en la zona del borde de fuga de cada perfil. Se unieron sobre la
linea media el punto ubicado al 90% de la cuerda con el ubicado al 99 % de la cuerda, entre
la recta obtenida y la horizontal, se formo el 4ngulo de Kutta. Se repitié el procedimiento pero
tomando la recta formada por la unién del punto ubicado al 95 % de la cuerda con el ubicado

al 99% de la cuerda.

Las corridas del programa realizadas para los modelos con cabina demostraron que el nimero
de paneles empleados en esta no influyen en los resultados obtenidos y, practicamente, no hay
variacién en los valores de Cp, obtenidoe para dngulos de ataque entre -5% a 10°.

Mediante la integracién de log datos obtenidos mediante el método de los paneles se estimé la
curva de sustentacidn para la configuracién completa, la cual resultd ser:

Crp =0,0714e —0,0476 (aen grados sexagesimales)

Pero esta curva no provee una estimacién del coeficiente de sustentacién méximo del Piernifero.
Para obtenerlo se utilizé el procedimiento descripto en la nota did4ctica de Aerodindmica I [6],
el cual se basa en suponer que el coeficiente de sustentacién maximo del ala se slcanza cuando
uno de los perfilee que conforman el ala llega & gu Cjmae- Mediante esta hipdtesis se obtuvo que
e] coeficiente de sustentacién méximo de la aeronave es de 1,28

Aplicando loe métodos de la Referencia [7] y utilizando los datos del andlisis aerodindmico se
pudo determinar que la polar en crucero es:

Cp = 0,06022 C§ — 0,002Cy, + 0,0076

Se aclara que log cdlculos determinaron la curva polar no trimada, debido a que el anilisis del
gistema de comandos y mecénica del vuelo de la aeronave no estaba previsto en el presente
trabajo.

De la misma manera, utilizando métodos de la misma referencia y congiderando que la posicién
del Centro Aerodindmico, X¢ 4, se encuentra al 25 % de la Cuerda Aerodindmica Media (CAM)
mientras que la posicién del centro de gravedad se ubica en las cercanfas del arnés que ge coloca
el piloto para ajustarse al Piernifero, siendo esta Xoe = 10 % CAM; fue posible obtener una
expresién para el coeficiente de momento:

Cy = —0,132Cy, + 0,00812

En la Figura 7 se presentan los resultados anteriores.

Posteriormente se calculé la relacién de planeo Cr/Cp y su velocidad de descenso, por lo que
ge pudo estimar que con el Ho-Xb se puede obtener una relacién de planeo mdxima de 24,5:1 y
una velocidad de descenso minima de 0,64 m /s.
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Figura 7: Curvas de sustentacidn, momento y polar de la asronave
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CONCLUSIONES

Se efectué un relevamiento geométrico del Horten Ho-Xb existente y con los datos obtenidos se
determinaron las caracterfsticas aerodindmicas de la aeronave.

Los datos geométricos y aerodindmicos que han sido generadoe son congideradoe bdsicos para
realizar futuros estudics en el Ho-Xb, como los siguientes:

s Modificacién de la forma constructiva mediante el disefio ¥ cdlculo de la estructura utili-
zando con materiales compuestos.

» Estudio aerodindmico para reducir la carga alar a fin de ser utilizado como un “piemnifero™

» Incorporacién a la configuracién de un sistema para el decolaje y el aterrizaje a fin de que
pueda operar como un planeador convencional.
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RESUMEN

En este trabajo se determinan experimental y numéricamente las variaciones de los
coeficientes de sustentacion y resistencia con el dngulo de ataque, analizando en particular el
comportamiento cerca de la entrada en pérdida, del perfil de bajo Reynolds Eppler 205. El
flujo en el tunel de viento alrededor del perfil, se modela empleando un dominio 2-D para un
numero de Reynolds de 2.1 0, tipico para este tipo de andlisis. La simulacion se efectiia con
una malla hibrida, no estructurada en el entorno del perfil, empleando un modelo de
turbulencia de dos ecuaciones SST (Shear Stress Transport). Los resultados se comparan con
las- curvas caracteristicas obtenidas experimentalmente en el tiunel de viento del Area
Departamental Aerondutica de la Facultad de Ingenieria de la UNLP.

Palabras clave: modelo SST, perfiles de bajo Reynolds, flap Gumey

INTRODUCCION

La performance de los perfiles disefiados para bajo nimero de Reynolds ha sido objeto de
investigacion creciente en las ultimas décadas, con los objetivos de mejorar las prestaciones de
aeronaves a baja velocidad y mejorar el rendimiento de hélices y turbinas eolicas. Los “flaps Gurney”,
que actiilan como dispositivos pasivos de control de flujo, son pequefias extensiones del borde de fuga
del perfil (1-2 % de la cuerda), perpendiculares a la superficie del intrad6s. Fueron usados primero en
alerones de autos de carrera por Dan Gumey, su inventor, y estudiados por Liebeck [1], quien observéd
los importantes incrementos, tanto en sustentacién (L) como en relacion sustentacién/resistencia
(L/D), que introducia el miniflap en el perfil ensayado. La explicacion de este efecto estd asociada a
los cambios en el flujo en la region del miniflap, cuya configuracion fue visualizada en experimentos
por- Neuhart y Pendergraft [2]. En experimentos en tinel de agua se demostré que el flap Gurney
produce detras del mismo una region de recirculacion, extendiendo la zona de flujo adherido en el
extradds del perfil. Este hecho reduce la resistencia “de forma” a altos dngulos de ataque y ha sido
confirmado en trabajos posteriores [3,4]. Por otra parte, la forma del borde de fuga tiene una gran

influencia en la sustentacion de un perfil. La presion estatica antes del flap Gurney es mucho mayor
que la presion de la corriente al abandonar el perfil por el intradds [5], contribuyendo a aumentar la

sustentacion. La contribucion total aumenta la circulacion del campo de velocidades alrededor del
perfil. El uso de estos miniflaps como un mecanismo de control pasivo de flujo pueden también
mejorar las caracteristicas del perfil en flujos no estacionarios como procesos de pérdida dindmica [6]
y entornos turbulentos.

Los flaps Gurney han sido estudiados y utilizados no sélo en aerondutica [7,8] y automovilismo, sino
también en turbinas edlicas [9] y otras aplicaciones.
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El objetivo de este trabajo es estudiar la influencia en las caracteristicas aerodinadmicas de un miniflap
Gurney en el borde de fuga de un perfil Eppler 205 provisto de un flap convencional del 25% de
cuerda, con métodos numéricos y experimentales. En particular interesa evaluar las capacidades
predictivas del modelo numérico usado, para el problema especifico del comportamiento de perfiles de
bajos Reynolds en el rango normal de operaciones y en la entrada en pérdida, y comparar los
resultados con nuestros datos experimentales.

METODOLOGIA
Metodologia Experimental

Las mediciones se llevaron a cabo en el tinel de viento del Area Departamental Aerondutica en la
Facultad de Ingenieria de la UNLP, el que cuenta con una seccion de prueba rectangular de 1.4 m de
ancho por 1 m de altura. Para los experimentos en tunel de viento se construyé una planta alar con
perfil Eppler 205, de 74 cm. de envergadura y 40 cm. de cuerda, dotado de un “plain flap” de cuerda
igual al 25% de cuerda del perfil. En el borde de fuga se colocoé un miniflap Gumney del 2% de cuerda
del perfil. El flap es accionado mediante servomecanismos, igual que el angulo de ataque del ala, con
un sistema disefiado y construido por el Ing. Mauricio Camocardi. En estos experimentos se deflectd
un angulo de 10 ° . Para producir un flujo bidimensional sobre el ala, se colocaron en los extremos dos
paneles verticales paralelos al flujo. El disefio de estos paneles permite rotar una aleta trasera, para
disminuir el espesor de capa limite sobre los mismos.

La velocidad de la corriente fue medida con un termo-anemémetro Dantec Flowmaster. Para medir las
fuerzas aerodindmicas se utilizé una balanza aerodindmica de dos componentes, con doble puente de
Wheatstone. Las correspondientes sefiales son acondicionadas con amplificadores Vishay serie 2310 y
adquiridas en una PC. Para este trabajo la velocidad de la corriente libre fue de 8 m/s, dando un
numero de Reynolds de 213000. La intensidad de turbulencia del tinel de viento es del orden del 2%.
En base a las mediciones de sustentacion (L) y resistencia (D), se calcularon los coeficientes

respectivos, Ll D

= ; =
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Metodologia de Simulaciéon Numeérica:

La simulacién se bas6é en las ecuaciones RANS (Random Average Navier Stokes) usando como
modelo de cierre para la turbulencia al modelo de dos ecuaciones k-w SST (Shear Stress Transport)
[10].

Las-ecuaciones que se resuelven en cada caso son:

La ecuacién de continuidad:

a_,

axj
Las ecuaciones de cantidad de movimiento:
2 _—
.%.{.uj%. = —l@..’.uﬂ‘-—i(u 'uj') +g,
ot &, pox, Oxox, Ox
Donde y; es la componente j de la velocidad, t es el tiempo, p es la densidad del aire, v es la
viscosidad cinematica del fluido y g; es la fuerza debida a la gravedad, y
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Modelo de turbulencia:

K-omega SST (Shear Stress Transport), T'111
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* representa la generacion de energia cinética turbulenta debido al gradiente de velocidades medias,

Gw representa la generacion de €, r* y representan la difusividad efectivade ky € v* e
representan la disipaciéon de k y & debida a la turbulencia, representa el término de difusion
cruzada

Figura 1: Arriba: dominio de célculo y discretizacion. Abajo, detalle del mallado alrededor del perfil,
(izquierda) y detalle del mallado alrededor del miniflap Gurney (derecha)

La simulaciéon numérica se efectud con el software FLUENT. Se utilizo0 una malla hibrida, no
estructurada en la zona proxima al perfil, de 110000 elementos, densificada entorno al perfil y
especialmente al flap con Gurney. La menor dimension del problema, definida por la frontera del
Gurney en el borde de fuga del plain flap, se discretiza, a través de sucesivas densificaciones de malla,
en 64 elementos. El mallado se muestra en la Figura 1. La malla fue refinada sucesivamente hasta que
los resultados fueron independientes del tamafio de elemento. Se empled un dominio de cémputo
bidimensional rectangular, reproduciendo la seccién transversal de prueba del tunel de viento del Area

Departamental Aeronautica. Como condiciones de frontera se consideraron una entrada de velocidad
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constante y salida de presion constante, ademdas de condiciones de pared en el techo y piso del tinel.

Se realizd un analisis no estacionario. En experimentos previos con miniflaps Gurney [12] y numeros
de Reynolds similares, se midié la frecuencia de desprendimientos periddicos en el miniflap,
resultando en el orden de 200 Hz. Por ello se tomé un intervalo de tiempo para el computo de 2.5 10™
s, es decir, una fraccion de 1/20 del periodo aproximadamente esperado para estos desprendimientos.
Para completar el modelo de turbulencia, se propuso para la corriente libre el valor inicial medido en
el tinel, que es del 2%, y la escala espacial de la misma, que fue determinada en 0.09 m. a partir de la
correlacién de mediciones anemomeétricas [13]. Se utiliz6 una metodologia de calculo no estacionario
con formulaciones de segundo orden, a fin de evitar los errores numéricos inherentes a los métodos de
primer orden [14]. El algoritmo PISO, “Pressure Implicit with Splitting of Operators”, adecuado para
flujos no estacionarios, se empled para resolver el acoplamiento velocidad-presion [10]. Finalmente,

. . . .y . -8
los residuos para verificar la convergencia de la solucion se definieron en el orden de 10~

RESULTADOS Y DISCUSION

La Tabla 1 muestra los valores de Cl y Cd medidos y obtenidos numéricamente en los distintos
ensayos y simulaciones para el perfil Eppler 205 con el plain flap deflectado un dngulo de 10 grados.
La Figura 2 muestra las curvas Cl-a y CFCd. Se realizaron mediciones sobre el perfil con y sin
Gumney en el borde de fuga del flap, aunque esta tltima condicién no fue simulada numéricamente.

Tabla 1: Coeficientes de sustentacion y resistencia a distintos angulos de ataque

Flap-10° C/G Flap-10° C/G Flap-10° S/G

Numérico Experimental Experimental

a Cl Cd Cl Cd Cl Cd
2 2.04 0.06 1.77 0.07 1.22 0.05
4 2.13 0.06 1.99 0.08 1.46 0.06
6 2,22 0.08 213 0.11 1.66 0.07
8 2.31 0.09 2.26 0.13 1.76 0.09
10 2.39 0.11 2.32 0.16 1.89 0.1
12 2.44 0.23 2.35 0.20 1.95 0.14
14 2.33 0.27 2.27 0.26 1.88 0.19
16 2.11 0.46 2.02 0.49 1.78 0.38

Por razones de tiempo de computo, no se alcanzoé a simular el flujo en el perfil sin flap Gurney. Puede
verse que el uso del Gurney aumenta sustancialmente el coeficiente de sustentacion del perfil con flap
en los valores experimentales, llevando el méximo Cl de 1.95 a 2.35. La resistencia aumenta
aproximadamente en la misma proporcién, por lo que el aumento de sustentacién no se acompaiia con
una disminucién en la eficiencia del perfil. Por otra parte, la simulacion numérica del perfil con flap y
Gurney arrojé valores de sustentacion superiores aproximadamente en un 5% para todos los angulos
de ataque, excepto a 2 grados, en que la diferencia alcanza al 10%. Los valores de Cd obtenidos
numéricamente son menores que los experimentales, por lo que la polar C1-Cd calculada se desplaza
hacia el eje de Cl.

A partir de la simulacién del campo fluidodindmico, se pueden analizar caracteristicas del flujo
alrededor del perfil, que permiten explicar las variaciones de sustentacion y resistencia introducidas
por el flap Gurney.



Bacchi F., Marafién Di Leo J., Scarabino A., Delnero J.S. - Estudio Numérico y Experimental de un Perfil Eppler
205 con Flap Simple y un Flap Gurney en el Borde de Fuga

3.00 3.00
2.50 2.50
2.00 2.00
; 150 ; 150
«=o— Numerico —+—Numerico
1.00 1.00
=8 E xperimental i E xperimental
0.50 Exp. s/ 0.50 Exp.
Gumey siGumey
0.00 0.00
0 5 10 15 20 0.00 0.10 0.20 0.30 0.40 0.50 0.60
alfa (grados) Cd

Figura 2: Curvas Cl-alfa (izquierda) y C1-Cd (derecha) para el perfil E205 con plain flap a 10 grados. La
condicion “Numérico” corresponde sélo al flap con Gurney.

Figura 3. Instantaneas de lineas de trayectoria sobre el perfil, a 2 (arriba) y 6 (abajo) grados de incidencia. La
zona de recirculacion sobre el flap con el periil a 6 grados es no estacionaria, con fluctuaciones periddicas

En la Figura 3 pueden verse una instantanea de lineas de trayectoria sobre el perfil a 2 y 6 grados de
incidencia. A 2 grados se observan las dos zonas de recirculacion, anterior y posterior, que genera el
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miniflap. La pequefia zona de recirculacion que se genera detras del flap Gumey introduce cambios en
el flujo externo similares a una extension de la superficie del plain flap, aumentando asi su eficiencia.
Para un angulo de ataque de 6 grados, en el que la capa limite en el extradds del plain flap se ha
desprendido, la recirculacion detras del Gurney se une a la del alerén, y esto induce el descenso de las
lineas de trayectoria. Si bien esta condicidn no es estacionaria, con oscilaciones periddicas, el efecto
global mejora sustancialmente la contribucion del flap en esta condicion de flujo.

Por ultimo, en la condiciéon de maxima sustentacion (12 grados) vortices de gran escala se desprenden
periddicamente del extradds, alternando la condicién del flujo entre adherido al perfil y totalmente
desprendido, como se muestra en las instantaneas de la Figura 4. Detras del Gurney se genera
recirculacion de sentido opuesto que es rapidamente disipada en la estela. La resistencia media del
perfil aumenta rapidamente como consecuencia del campo de baja presion introducido por estos
vértices, aunque tanto el Cl como el Cd presentan fluctuaciones importantes alrededor de su valor

medio, en sintonia con la frecuencia de desprendimientos de flujo.

Figura 4: Instantaneas sucesivas del flujo alrededor del perfil a 12 grados de incidencia. Salvo en la primera
imagen, por simplicidad se eliminaron las lineas de trayectoria de los vortices desprendidos, que se visualizan
como las regiones blancas de forma aproximadamente circular.

Es interesante verificar que la condicion de maxima sustentacion corresponde a una situacion de flujo
no estacionario. Sin embargo, para poder determinar hasta qué punto influye el Gurney flap en esta
configuraciéon, son necesarias simulaciones numéricas del perfil sin este dispositivo, las que se
llevaran a cabo préximamente.

CONCLUSIONES

Se estudié en forma numérica y experimental el comportamiento de un perfil Eppler 205 con un plain
flap deflectado 10 grados y un miniflap Gurney en el borde de fuga del mismo. El incremento de
sustentacion logrado con el flap Gurney es de alrededor de 0.4 en todo el rango estudiado, sin
modificar la relacion C1/Cd. El angulo de pérdida tampoco se ve afectado por el Gurney. El modelo
numérico de turbulencia “Shear Stress Transport” predice los resultados razonablemente, aunque
sobreestimando la sustentacion en un 5% aproximadamente. El modelo numérico permite estudiar la
configuracion en la estela del perfil y especular sobre los mecanismos aerodindmicos que producen el
incremento de sustentaciéon debido al miniflap. El modelo numérico permite estudiar sucesivas
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instantaneas del flujo e identificar las estructuras coherentes que dominan su dindmica en condiciones
de flujo desprendido. En particular se observa el mayor desvio promedio hacia abajo de las lineas de
trayectoria en el borde de fuga, lo que contribuye a mejorar la eficiencia del plain flap o alerén
deflectado.

Futuros trabajos incluyen probar distintos modelos numéricos de turbulencia, buscando el que mejor
represente los resultados experimentales, y el anilisis del efecto del flap con Gurney en otras
posiciones.
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RESUMEN

En el presente trabajo se desarrolla la idea de que induciendo un enrollamiento desigual de las capas de
corte detrds del miniflap se influencie favorablemente la sustentacidén. Las experiencias se llevaron a cabo
en el tinel de viento sobre modelos de ala con el perfil de bajo Reynolds HQ17 con y sin miniflap Gurney
con longitudes del 1%, 1.5%, 2% y 2.3% de la cuerda alar. Las cargas se midieron mediante una balanza

aerodindmica de dos componentes y las velocidades con un anemdmetro de hilo caliente. Se realiz aron
analisis espectrales y por ondeletas (wavelets). Los estudios se concentraron a la busqueda de asimetrias
entre los vdrtices a sotavento del miniflap, generados por un diferente enrollamiento de las capas de corte
provenientes de las superficies del extradods e intrados del ala en una region de estela cuya extension era
de dos cuerdas de miniflap. Se describe y se presenta evidencia experimental sobre la forma en gque un
apartamiento de la simetria del proceso de enrollamiento de capas de corte contra rotantes detrds del
miniflap contribuye a un aumento de la circulacion media alrededor del perfil y, por ende, de la

susientacion.

Palabras clave: Aerodinamica; vorticidad; control de flujo; hipersustentacidn

NOMENCLATURA

C = Cuerda alar

Cp = Coeficiente de Sustentacion.

Co = Coeficiente de Resistencia.

f = Frecuencia [Hertz]

H = Longitud del miniflap de Gurney.

S = Distribucién espectral de densidad de potencia [m*/s]
v = Componente de velocidad vertical

o = Angulo de ataque [grados]
INTRODUCCION

La estela cercana, inmediatamente detris de un perfil alar comin operando normalmente con una
incidencia que genere sustentacidn es asimétrica. Esta asimetria es debida a las apreciables diferencias
entre la capa limite proveniente de la superficie expuesta a baja presion del extradds con respecto a la capa
limite de la superficie con sobrepresién del intradds. Al dejar el borde de fuga estas diferentes capas
limites se desprenden transforméndose en capas de corte que se enrollan en vdrtices constituyendo la
estructura vorticosa caracteristica de la estela cercana al borde de fuga. A mayor sustentacion las capas
limites ¥ las mencionadas capas de corte provenientes del intradés ¥ extradds se diferenciaran aun mas.
Por lo que la estructura vorticosa de la estela cercana serd influenciada por la carga aerodindmica y las
caracteristicas del perfil. Siguiendo corriente abajo al flujo descendente (downwash) provocado por el
perfil detras del borde de fuga se observard inicialmente un aumento de esa velocidad seguido por una
rapida disminucion de la misma. La asimetria del flujo de estela es grande en la region de apreciable
downwash disminuyendo y tendiendo a la simetria a medida que disminuye el downwash.
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En un estudio experimental y numérico de la estela cercana de un perfil con sustentacién, Hah and
Lakshminarayana [1] confirmaron este comportamiento encontrando que la estela alcanza la simetria tan
solo a una longitud de cuerda corriente abajo del borde de fuga. Estos autores confirmaron asimismo que
la estructura lejana de la estela de un perfil sustentador es pricticamente simétrica no siendo ya
influenciada ni por las caracteristicas aerodinamicas del perfil ni por la carga aerodindmica. El downwash
principal ocurre precisamente en la region de estela cercana al borde de fuga distanciada alrededor de una
cuerda del mismo. La ingenieria aerondutica posee una la larga experiencia en la concepcion de la teoria
de sustentacion clasica debida al sistema vorticoso ligado a un ala. Sin embargo estos conocimientos no
alcanzan aun para comprender la naturaleza fisica de los procesos aerodindmicos que provocan el
incremento de sustentacién en un perfil alar equipado con un flap de Gurney. Ello se debe a la
complejidad introducida por la naturaleza eminentemente no estacionaria de los vortices contra rotantes
generados en la estela por ese flap. Escenarios de flujo no estacionario asociado a desprendimiento de
estructuras vorticosas conforman un muy complejo cuadro aerodinamico ain no bien entendido. Al
respecto resulta 1itil recordar que para modelos elementales como por ejemplo cilindros circulares hasta la
fecha no se encontraron teorias capaces de predecir el coeficiente de resistencia en funcion del niimero de
Reynolds en condiciones de flujo con desprendimiento de vértices. El flap de Gumney fue estudiado por
numerosos investigadores ([2] a [6] ) confirmando un apreciable incremento de sustentacion, de la relacion
sustentacién-resistencia y una reduccién de la resistencia de forma para condiciones de gran sustentacién
con respecto a los mismos valores obtenidos para las mismas alas sin ese flap. No se entiende bien ain el
proceso fisico mediante el cual las estructuras vorticosas de la estela cercana inmediatamente detras de un
flap de Gurney interactian con el patrén de flujo alrededor de un ala y su conexion con el incremento de
sustentacion provocado por estos miniflaps. La referencia [6] describe resultados experimentales del
comportamiento aerodindmico de estos flaps. Estos autores hipotetizan que los vortices contra rotantes
que de desprenden del borde de fuga inducen lineas de corriente semejantes a las que hubiera provocado
una curvada y suave prolongacion de la cuerda del perfil acrodindmico introduciendo una curvatura virtual
desviando hacia abajo un punto de estagnacion trasero virtual libre (condicién de Kutta).

Una descripcion mas detallada de las estructuras del patron de flujo de estela generado por un flap de
‘Gurney en base a experimentos con anemometria laser Doppler (LDA) fue comunicada en las referencias
[7] y [8]. La influencia del empleo de flaps de Gumey de diferentes longitudes fue tratada en la
referencia [9], en la cual se describen asimismo aspectos de la influencia de la turbulencia del flujo
incidente de la corriente libre. Los modelos fluidodindmicos usuales de perfiles con flap de Gurney
describen un cambio en el patrén de flujo semejante al que produciria un aumento de curvatura y un punto
de estagnacion posterior mas bajo. Pero al mismo tiempo asumen la existencia de una estela (simétrica) de
calle de vértices contra rotatorios de Von Karman sin considerar las mencionadas diferencias de flujo
entre la estela cercana y el resto del flujo de estela. En algunos estudios de eficiencia aerodinimica de
perfiles con flaps de Gurney es frecuente encontrar la hipétesis que presupone que la existencia de la
estela de vortices es siempre perjudicial a una buena relacién sustentacidn-resistencia. A fin de lograr
reducciones de resistencia “estabilizando la estela” algunos autores sugieren el uso de ranuras, agujeros,
flaps aserrados y cuerpos de estela [10] mientras que otros recomiendan la directa eliminacion de la calle
de voértices contra rotatorios detrds del miniflap [11] Por el contrario nosotros hipotetizamos que una
adecuada asimetria entre las capas de corte provenientes de las superficies de succién y presién
generadoras de voértices asimétricos en la estela cercana podria tener efectos favorables en términos de
sustentacién-resistencia. El flujo turbulento de un perfil con borde de fuga romo provisto con un miniflap
de Gumney involucra capas limites turbulentas que se desprenden formando capas de corte que se enrollan
formando una calle de vértices contra rotantes. La vorticidad positiva y negativa de ambas capas limite es
empaquetada dentro de las capas de corte que se enrollan formando vértices que se desarrollan y
desprenden en una cierta secuencia conformando una frecuencia de desprendimiento. Obviamente la
condicién de Kutta no es satisfecha en el borde de fuga romo. En lugar de esto aparece un punto de
estagnacioén libre, mévil, ubicado corriente abajo y algo por debajo del borde de fuga del perfil. De
acuerdo al teorema de Kelvin cada vez que un vértice se genera y es inyectado en la estela se crea la
correspondiente circulacién. El desprendimiento periédico de vértices contra rotatorios estaré conectado
la aparicién de circulaciones de signos opuestos. Este proceso provocara variaciones en el tiempo de la
circulacién general alrededor del perfil alar produciendo variaciones en el éngulo de ataque instantaneo

la velocidad incidente. Concentrémonos un momento en el flujo de estela de cuerpos romos. Por ejemplo
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de un cilindro. Un desprendimiento periddico de vortices contra rotantes de igual intensidad producira
variaciones de circulacion que generaran variaciones periddicas de angulo de ataque, de sustentacion
positiva y negativa y variaciones de resistencia. Un cuerpo que produzca una estela de vortices de Von
Karman experimentara fluctuaciones de este tipo. El promedio de las fuerzas de sustentacidon resultante
sera nulo porque esa estela es simétrica y los vortices iguales y opuestos. La sustentacion producida por un
ala sin miniflap debera estar asociada a una estela asimétrica que provoque las conocidas desviaciones
preferenciales del flujo antes y después del ala (up and downwash). Si solo nos concentramos en la estela
podréa apreciarse que una mayor sustentacion esta asociada a un mayor downwash. Esto requiere una
mayor asimetria del flujo en la estela cercana. Por lo tanto no resulta realista la concepcion de un modelo
fisico habitual del flujo detrds de un perfil con flap de Gumey basado en una estela simétrica de von
Karman la cual por ser simétrica es incapaz de provocar una desviacién permanente del flujo en una
direccion obviamente asociada al incremento permanente de sustentacion medido en estos flaps. En la
estela cercana de un perfil alar equipado con flap de Gumey en condiciones de sustentacion los vortices
iniciales que se desprenden desde el extrados deben ser de intensidad diferente a los que se desprenden del
intradds. Esta asimetria asegurara la desviacion media del flujo asociada al incremento de sustentacion
provocado por estos miniflaps. En lo que sigue exploraremos la region inmediatamente a sotavento del
flap de Gumey en la region cercana de la estela buscando asimetrias capaces de explicar el incremento de
sustentacion provocado por estos pequefios dispositivos.

RESULTADOS EXPERIMENTALES

Los experimentos de Tunel de Viento se llevaron a cabo en el Laboratorio de Capa Limite y
Fluidodindmica Ambiental (LACLYFA) de la Facultad de Ingenieria de la Universidad Nacional de La
Plata, Argentina, operando a numeros de Reynolds menores a 5 x 105. En lo que sigue se considerara al
perfil alar ubicado con su extrados arriba y el intradds debajo, respecto de la direccion de la corriente
incidente. Se midi6 la sustentacion y resistencia de un perfil de bajo Reynolds HQ17 sin y con miniflaps
de Gumey de 4 cuerdas (longitudes) diferentes: de 1%, 1.5%, 2% y 2.5% de la cuerda alar (C). Estos
resultados se aprecian en las Figuras | y 2. Simultidneamente se explord la region de estela cercana
tratando de detectar la ubicacion inicial de la zona en la cual los voértices mencionados se desarrollan
midiendo la intensidad y caracteristicas de los vortices.

Los modelos ensayados consistian en un ala de planta rectangular sin torsion, con una cuerda de 45 cm y
una envergadura de 80 cm, equipados con diferentes miniflaps de Gumey. Cada modelo era ubicado
horizontalmente en la seccidon de ensayo del tanel. Las alas se ensayaron con diferentes angulos de ataque
en un rango de valores de -12 grados a 24 grados. Cabe destacar que perfiles alares equipados con
miniflaps de dimensiones semejantes a las de nuestro ensayo fueron estudiadas a través de simulaciones
numéricas [12], La Figura 3 ilustra el esquema de un ensayo tipico y la ubicacion del sensor
anemomeétrico.

La sustentacion y resistencia fueron medidas con una balanza aerodindmica de dos componentes con
sensores del tipo strain-gage conformando un doble puente de Wheatstone, construida por los autores de
acuerdo a lo ilustrado en [13]. Las cargas horizontales y verticales eran medidas simultdneamente [14].
Las velocidades eran medidas con un sistema anemométrico de hilo caliente de temperatura constante de 6
canales marca Dantec modelo Streamline. Se emplearon puntas de prueba X-wire Dantec S5R5! con una
frecuencia de adquisicion de datos de 2000 Hz por canal.

Figura 1. CurvaCi vs a Figura 2. CurvaCDvs a
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Los datos fueron procesados por acondicionadores de sefiales y amplificadores Vishay serie 2310. En
virtud de la minima 4rea frontal del ala ensayada no se aplicaron correcciones de bloqueo a los resultados.
La temperatura era continuamente medida a fin de ajustar la densidad del aire. Las velocidades turbulentas
fueron medidas corriente arriba y corriente abajo del modelo, en la region de la estela cercana al borde de
fuga romo con flap de Gumney, a lo largo de una grilla con puntos distanciados horizontalmente a
longitudes del 2% y 4% de la cuerda alar y 12 intervalos verticales distanciados 2 mm.

A

Hot wire sensor

Figura 3. Esquema de la disposicién experimental en el tinel de viento

Por analogia con el flujo detras de cuerpos romos, el ancho del borde de fuga romo que es coincidente con
el largo del miniflap H, fue asumido como escala significativa del movimiento en la regién de estela
cercana, El borde de ataque del miniflap apoya sobre el borde de fuga del perfil. En la Figura 4 se aprecia
con mas detalle el esquema de mediciones detras de la estela.

Point 12

Gurney miniflap ?

—>
2H Point 0

Figura 4. Detalle del esquema de mediciones en la estela

A fin de obtener mas informacién acerca de las escalas de las estructuras turbulentas que aparecen en
forma intermitente en el flujo a sotavento del borde de fuga se efectué un analisis de wavelets. Esta
metodologia retiene informaciéon de los dominios temporales y de frecuencia. Permite el analisis por
wavelets de las velocidades y la identificacion de aspectos de las estructuras turbulentas normalmente
involucradas en los procesos de transporte. La transformacion de wavelet continua, utilizada en este
trabajo, es considerada adecuada para el anilisis de datos de flujo turbulento ([15] y [16]).

Nuestro objetivo incluia la comparacién de escalas temporales, intensidad y frecuencias en un mapa
wavelet de las estructuras turbulentas a sotavento del miniflap. Se utilizaron criterios de interpretacion a
partir del diagrama y escalas de wavelets ya utilizados por Mahrt ([17]) para estimar la extension temporal
y la frecuencia asociadas a una estructura turbulenta particular.

Los registros velocidad-tiempo fueron explorados a fin de detectar indicios relacionados con la segunda
derivada de una Gaussiana g2. Asumiendo una hipétesis de flujo congelado es posible deducir la escala
turbulenta espacial para una componente de velocidad instantinea buscando su méximo en el mapa de
wavelets.

DISCUSION Y CONCLUSIONES

Los valores de sustentacién medidos muestran cualitativa consistencia con los obtenidos por otros autores
en simulaciones numéricas y experimentales, si bien las efectuaron a nimeros de Reynolds tres veces
mayores que el empleado en las experiencias de este trabajo ([12]). Resulta interesante destacar que
algunas conclusiones de estos autores refuerzan nuestra percepcion acerca de considerar importante la
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influencia de eventos del flujo de estela sobre la aerodindmica alar al mencionar quecéracteristicas
particulares de la estela demostraron tener una influencia directa en el incremento del coeficiente de
resistencia”. Desde ambos extremos de un flap de Gurney emergen dos capas de corte que se enrollan en
un patrén de vortices alternantes y contra rotantes estableciendo lo que se denomina una inestabilidad
absoluta de estela [18].

Los ensayos mostraron que en las regiones de la estela cercana detras del miniflap en donde comienzan su
desarrollo los voértices, se aprecia un importante pico en el espectro de las velocidades fluctuantes
indicando claramente la inestabilidad absoluta ilustrada en las Figuras 5a y 5b.

En lo que sigue asumimos que los principales picos espectrales ocurren en regiones en donde el
enrollamiento de las capas de corte desemboca en la formacion de vértices que completan su desarrollo en
ese sitio antes de desprenderse y fluir corriente abajo. Durante su formacién estos vértices se desplazan
muy lentamente corriente abajo pero permaneciendo durante algin tiempo mientras se desarrollan en las
cercanias del borde de fuga. Una sonda anemométrica ubicada en estas regiones estara frecuentemente
embestida e inmersa en estos vortices, pudiendo extraer informacion de los mismos. La altura de un pico
espectral medida en un punto fijo reflejara la intensidad del vortice pasante, pero también el periodo en
que las capas de corte, que se van enrollando, permanecen cerca del punto de medicion antes de alejarse
corriente abajo.

Cabe destacar que el objetivo de este trabajo no es localizar la posicién exacta de la regién en que
comienzan a desarrollarse los vortices. Nosotros exploramos el flujo detrds del miniflap en regiones que
exhiben un muy intenso pico espectral tratando de encontrar evidencias de una asimetria permanente en el
tiempo capaz de desviar permanentemente el flujo incrementando el downwash.

Sumergimos las puntas anemométricas en regiones en las cuales se enrollaban las capas de corte
provenientes de las capas limites del extradds e intradés encontrando las siguientes diferencias: para
condiciones de sustentacion, el proceso de enrollado de capas de corte era diferente para el vértice
generado por fluido proveniente del extradds que para el vortice generado por fluido proveniente del
intradés. La capa de corte proveniente del intradés comenzaba su enrollado inmediatamente detras del
miniflap conformando un vértice mas intenso que el vortice generado por fluido proveniente de la zona de
succion que iniciaba su enrollado mds corriente abajo del miniflap generando un vértice mas débil.
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Figura 5a. Distribucion del espectro de densidad de potencia para diferentes flaps Gurney, de escalas relativas a la
cuerda del perfil (c) en el punto 2 de la estela a 2H corriente abajo (componente v).

Figura 5b. Distribuci6n del espectro de densidad de potencia para diferentes escalas de flaps Gurney, basadas en la-
cuerda del perfil (c), en el punto 8 de la estela a 2H corriente abajo (componente v).

Estos resultados estin expuestos en la Tablal. Un examen mas detallado en base a los graficos de
wavelets ilustrados en Figuras 6a y 6b confirma las observaciones anteriores mostrando que el vortice con
fluido de la zona de succién (extradds) es mas débil y mas difuso ocupando una region de la estela mayor
que el vortice mas intenso y concentrado con fluido proveniente de la zona de mayor presion (intrados).
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Tabla 1. Picos del espectro de densidad de potencia correspondientes a flaps Gumey de distintas escalas a

distancias H y 2H en la estela
T% - 1H % - a1
| Punio | Frecusncia fHa] | Sifiv [m T/5] Punto | Frecuencla fHz] | S{fiv fm "/a]
z 251 57 F] 252 7,38
T F] 4,45 T 25 596
1,500 - III-I 7,50, - 2
| Punto | Frecusncis fhz] | S{fv [m ~/s] | | Punto | Frecusncia fHr] |  S(fiv fm Tis]
z FiH] 7,32 2 FET] 135
] =5 8,15 B FFE] 6,39
% - 1H 2% - 2H
Punto | Frecuscls [Hz] | S{fiv[m 4] Punto | Frecusncis (Hx] | Sifiv fm */a]
2 198 28,5 F] 208 534
203 1,34 3 153 8.5
T.5% - 1H 2.5% - 2H
Punto | Frecuencla [Mz] | S(v [m /] Punto | Frecwencia [Hz] | S{v [m /a)
Fl 6T 148 F] 168 T
] 160 45,3 10 186 55,7

La mayor intensidad del vértice con fluido del intradds fue confirmada para todos las medidas de miniflap
ensayadas como lo ilustran los espectros de las Figuras 5a y 5b. Andlogo comportamiento esta reflejado
por el anélisis de wavelets de Figuras 6a y 6b efectuado para H = 1.5% C en los puntos 2 y 8 inmersos
la ruta de los vértices.

De acuerdo al Teorema de Kelvin el desprendimiento de vértices de un perfil sustentador estd conectado a
variaciones en el tiempo de la circulacion alrededor del mismo. Resulta evidente que en un perfil con flap
de Gumey el desprendimiento de vortices detrds del miniflap también estd conectado con variaciones en la
circulacion. El vortice mds intenso alimentado con fluido proveniente del extradds estd asociado a una
mayor circulacién promoviendo una mayor sustentacion que no puede ser compensada por la menor
circulacién contraria inducida por el vortice de sentido contrario mas débil alimentado con fluido
proveniente del intrados del perfil.
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o N § r

l ﬂ'ls Ml I..I].E [ Fr3
Time [x]

(b)

Figura 6a. Mapa de wavelets para el flap Gurney de 1.5% de la cuerda del perfil (C) en el punto 2 de la grilla a una
distancia 2H corriente abajo dentro de la estela (componente v). Se aprecia la escala de las estructuras, de periodo
0.00435 seg

0.032

Figura 6b. Mapa de wavelets para el flap Gumey de 1.5% de la cuerda del perfil (C) en el punto 8 de la grilla a una
distancia 2H cormriente abajo dentro de la estela (componente v). Se aprecia la escala de las estructuras, de periodo
0.00437 seg.

Pareciera razonable inferir que esta diferencia en la intensidad de los vértices iniciales provoca una
asimetria en el flujo de estela cercana constituyéndose en el mecanismo que reubica, mis atrds y mas
abajo, el punto de estagnacion libre posterior y genera el incremento de sustentacion propio de estos
miniflaps. ;Como puede explicarse el comportamiento asimétrico? Recientemente Troolin et al. [19]
realizaron detalladas visualizaciones PIV en el tiempo en un flujo alrededor de un perfil con flap de




Boldes, Delnero, Maraién Di Leo, Colman, Camocardi y Frangois — Influencia en la sustentacién, de los vértices de la
estela de un perfil con miniflap tipo Gurney

Gumney. Estos autores demostraron que en la regién del intradés contigua a la zona de insercion del
miniflap se generan pequeifias estructuras vorticosas “no descritas previamente” que van creciendo hasta
rebalsar la longitud del miniflap perturbando el borde filoso del miniflap a lo largo del cual se genera la
capa de corte que posteriormente se enrollara.

Es sabido que flujos de corte son muy sensitivos a pequeiias perturbaciones aplicadas durante la transicion
[20]. Tales perturbaciones pueden llevar a que la capa de corte genere estructuras vorticosas con
caracteristicas dependientes del tipo de perturbacién [21].

En la investigacion presentada en este trabajo intentamos aportar buenas razones para explorar mejoras en
la eficiencia aerodinamica de perfiles con flap de Gumney controlando, mediante perturbaciones
adecuadas, la generacion de estructuras vorticosas favorables en la estela cercana.
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RESUMEN

Un perfil NACA 4412 ha sido ensayado, en tunel de viento de capa limite, para poder
estudiar el efecto sobre los coeficientes de sustentacion y resistencia cuando se aplica control
de flujo tanto activo como pasivo mediante un flap Gurney cercano al borde de fuga.

Se determinaron las curvas polares caracteristicas (Cl vs. @, Cy4 vs. a, Ef. vs. a) en ambas
condiciones de control a fin de poder detectar modificaciones en el comportamiento del
perfil.

Las dimensiones del modelo ensayado fueron de 80cm de envergadura y 50cm de cuerda (c),
con un perfil NACA 4412 como base sin torsion geométrica. El flap Gurney consiste en una
superficie movil con una altura maxima de 5mm (1%c) correspondiente al mdximo
desplazamiento y un espesor de Imm dispuesto a lo largo de toda la envergadura,
perpendicular a la linea de cuerda y colocado al 8%c desde borde de fuga. El numero de
Reynolds fue de 230.000 basado en la cuerda del ala y la velocidad media del flujo incidente.
El modelo fue colocado entre dos paneles para asegurar la bi-dimensionalidad del flujo y
fijado en ambos extremo del tunel de viento mediante dos balanzas aerodindmicas.

Palabras Clave: Flap Gumey, Control Activo de Flujo, Capa Limite, Perfil Alar.

INTRODUCCION

La carga 1til y el alcance de las aeronaves de transporte subsonicas estin definidas, y a menudo
limitadas, por la performance de sus dispositivos de hipersustentacién. Dichos dispositivos son
bastante complejos, y estan compuestos en general por un slat de borde de ataque y un flap de borde
de fuga. El alto costo de mantenimiento y la penalidad del peso asociadas a estas configuraciones han
proporcionado un impulso en el disefio de sistemas de hipersustentacion mecanicamente simples sin
disminucién de la performance. Sin embargo, para mantener altos coeficientes de sustentacion en el
despegue, aproximacién y aterrizaje, se necesitan nuevos avances para proporcionar incrementos en la
sustentacién y control de separacion de capa limite. Una tecnologia viable es el flap Gurney, que
consiste en una pequefia placa, con una altura del orden de 1-2%c, localizada en el borde de fuga,
perpendicular a la linea de cuerda y en el lado de mayor presion. El flap Gurney tiene un gran campo
de aplicaciones tales como incrementar el méximo coeficiente de sustentacién en perfiles de
generadores eblicos, reducir la resistencia, ruido y control de vibraciones sobre perfiles subsonicos y
transénicos, mejorar la performance aerodindmica de rotores de helicopteros, y gran potencial en el
control de vehiculos no tripulados, entre otros.

A partir de los trabajos realizados por Liebeck [1] en 1978, un numero de investigadores
experimentalistas y computacionales han estado explorando la viabilidad y la eficiencia del flap
Gumey para incrementar el coeficiente de sustentacion de perfiles [2]. En el experimento de Liebeck,
un flap Gurney con una altura de 1.25%c fue instalado en el borde de fuga de un perfil Newman,
perpendicular a la linea de cuerda. A pesar de que el flap Gumey incrementaba el coeficiente de
sustentacion y el coeficiente de sustentacion maximo, el dngulo de ataque de sustentacion nula y la
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resistencia del perfil se redujeron. Neuhart y Pendergraf [2] realizaron un estudio de visualizacién de
flujo en un tinel de agua, donde encontraron que un flap Gumney habia desplazado el punto de
separacion corriente abajo. También se observ6 que la efectividad del retraso de la separacién de flujo
fue mejorada con un incremento en la altura del flap. Storms y Jang {3] investigaron un problema
similar en un tinel de viento a través de medicion de presiones, donde se observo que un flap Gurney
con una altura de 0.5% de cuerda pudo incrementar el coeficiente de sustentacidon de un perfil NACA
0012, incrementando también su resistencia. También obtuvieron una mayor relacion sustentacién-
resistencia utilizando el mismo flap. En los experimentos de Giguére, Dumas y Lemay [4], se observo
que existe una altura optima del flap Gumey para la relacion sustentacidn-resistencia (eficiencia
aerodindmica), la cual se puede alcanzar sin incrementos substanciales de la resistencia siempre y
cuando la altura del flap se mantenga dentro de la capa limite [5].

El control de flujo ha sido objeto de intensivas investigaciones desde la introduccién de la teoria de la
capa limite por Prandtl en 1904. Incentivado por los avances tecnoldgicos recientes en las ireas de
sistemas micro electromecdnica, materiales y control, el concepto de usar control de flujo para
controlar vehiculos aéreos sin el uso de superficies convencionales de control se vuelve mas accesible
[11].

En nuestros ensayos, el flap Gurney fue testeado, en tinel de viento de capa limite, a bajos nimeros de
Reynolds como dispositivo pasivo y activo de control de flujo para poder determinar las curvas
polares caracteristicas (C; vs. &, C; vs. @, E,vs. a) en ambas condiciones y observar modificaciones en
el comportamiento del perfil.

METODOLOGIA

Un perfil NACA 4412 ha sido ensayado para poder estudiar el efecto sobre los coeficientes de
sustentacion y resistencia cuando se aplica control de flujo tanto activo como pasivo mediante un flap
Gumney cercano al borde de fuga.

Para ello, la determinacién de cargas aerodindmicas se realizd mediante un sistema de balanzas de
flexién de dos componentes donde el ala fue montada en condicion empotrado - empotrado para
diferentes 4ngulos de ataque modificados por medio de un sistema mecdnico ad hoc. Dichas celdas se
conectaron a un amplificador donde se acondicionan las sefiales y luego a una computadora donde se
registraron los datos. Para asegurar la bi-dimencionalidad del flujo se colocaron dos paneles, uno a
cada lado del ala. Con los datos adquiridos y luego procesados, se determinaron las curvas de C;y C;
vs. a para las diferentes condiciones. El ensayo se llevd a cabo en el tinel de capa limite de circuito
cerrado del Laboratorio de Capa Limite y Fluidodindmica Ambiental, Departamento de Aerondutica,
Facultad de Ingenieria, UNLP, donde las dimensiones de la seccién de prueba son de 1.4m de ancho
por 1m de alto y cuenta con deflectores de flujo corriente arriba para lograr el perfil de velocidades e
intensidad de turbulencia deseados. La Figura 1 muestra un esquema de la disposicién del modelo en
el tinel de viento.

Figura 1. Esquema de disposicidn de modelo en tinel d= viento.
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Las dimensiones del modelo ensayado son de 50cm de cuerda y 80cm de envergadura con un perfil
NACA 4412 como base sin torsidn geométrica. El flap Gurney consiste en una superficie mévil con
una altura maxima de Smm (1%c) correspondiente al maximo desplazamiento y un espesor de 1mm
dispuesto a lo largo de toda la envergadura, perpendicular a la linea de cuerda y colocado al 8%c
desde el borde de fuga, dada la dificultad de instalarlo directamente sobre el borde de fuga donde su
rendimiento seria superior [10]. El mecanismo mdvil esta constituido por un conjunto de balancines
que logran su desplazamiento por medio de un sistema electro-magnético (bobina-iman permanente)
alimentado con una seiial eléctrica de frecuencia y amplitud variable. De esta forma, la superficie
moévil (flap Gurney) solidaria a los extremos de los balancines se desplazaba en movimiento
oscilatorio desde la superficie del intrad6s (Omm) hasta la maxima altura (Smm). En la Figura 2 se
observa un esquema del modelo ensayado y el interior del mismo donde se aprecia el mecanismo
moévil.

Figura 2. Modelo ensayado y mecanismo de control de flyjo.

Las curvas caracteristicas se obtuvieron para un niimero de Re de 230.000 en base a la cuerda del
modelo del ala y a la velocidad media del flujo incidente y para una intensidad de turbulencia de 1,8%
que corresponde a la condicién de minima intensidad de turbulencia en el timel de viento.

Los ensayos estuvieron divididos en dos etapas: la primera consistié en la determinacion de las curvas
polares del perfil limpio (sin flap) y con el flap Gurney como dispositivo pasivo de control de flujo.

La segunda, también consistié en la determinacién de las curvas polares del perfil pero con el flap
Gumey como dispositivo mévil. En esta etapa se planeé analizar la influencia de la frecuencia de
excitacion del mecanismo sobre dichas curvas, por lo que los ensayos se realizaron a tres frecuencias
predeterminadas de 5, 10 y 15 Hz.

Cabe aclarar, que en los ensayos realizados se encontraron varias dificultades técnicas debidas en gran
medida a que son las primeras experiencias con este tipo de dispositivo y a las dificultades de ubicarlo
dentro del modelo de ala.

RESULTADOS Y DISCUSI ON

De acuerdo a trabajos realizados con anterioridad [8,10], se asume que el flap Gurney modifica la
circulacion alrededor de un perfil y al mismo tiempo su comportamiento. Aqui se estudia dicho
comportamiento sobre un perfil NACA 4412 con y sin flap en todas sus configuraciones.

Primera etapa

Observando la curva del coeficiente de sustentacion (C;) en funcién del 4ngulo de ataque, como se
muestra en la Figura 3, se distingue un incremento aproximado del C; del 6% en todo el rango de
medicién para el caso con flap Gurney (fijo) respecto al del ala sola. Asimismo, el dngulo de mayor
sustentacion se desplaza 2° hacia atras, pasando de 14° a 12°. Como era de esperar por el corrimiento
hacia la izquierda de la curva, el dngulo de sustentacién nula se increment6 de -3,5° a -5°. La eficiencia
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es mayor solo en la zona de dngulos de ataque negativos, alcanzandose mayores eficiencias con el
perfil limpio. Comparando las curvas de C; en funcién del éngulo de ataque, se observa un incremento
del mismo en toda la curva ocasionado por la presencia del flap, acentudndose este efecto en la zona
de grandes angulos de ataque (Figura 4). También se percibe un aumento del C,, del 30% respecto del
perfil sin flap. La eficiencia se muestra mayor en la zona de angulos de ataque negativos en el caso de
perfil con flap Gurney. Por ultimo, la pendiente del perfil no presenta modificaciones importantes
respecto del perfil con flap Gurney. Asi, el efecto del flap concuerda con las investigaciones realizadas
por otros autores en diferentes perfiles.
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Figura 3. Curva de C, vs. dngulo de ataque.
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Figura 4. Curva de C, vs. éngulo de ataque.

Segunda etapa

En primera instancia se midieron las cargas para 2 angulos de ataque (0° y 8°) con el dispositivo mévil
a5, 10 y 15 Hz con el objetivo de obtener resultados preliminares acerca del comportamiento del
dispositivo. La Tabla 1 muestra los coeficientes de sustentacion y resistencia para estos dos angulos

de ataque y diferentes frecuencias de excitacion.
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Tabla 1. Coeficientes aerodinidmicos para 0°y 8°a 5, 10y 15 Hz,

Frecuencia 4 Cl C,;
0° 0,499 0,084
5 Hz g° 1,423 0,173
0° 0,523 0,049
10 Hz 8° 1,435 0,160
15 Ha 0° 0,524 0,033
8° 1,479 0,150

En segunda instancia se determinaron las curvas C; vs. a midiendo cargas para un rango de 4ngulos de
ataque que va desde -6° hasta la entrada en pérdida (17° aproximadamente) para las frecuencias de 5 y
10 Hz, como puede observarse en la Figura 5.

Analizando las curvas de C; vs. a se puede ver un aumento del C; en toda la curva cuando la frecuencia
de excitacion aumenta respecto del perfil limpio, con un comportamiento similar tanto en los valores
de la Tabla 1 como en los de la Figura §

También se puede apreciar que los valores de C; correspondiente al perfil con flap Gurney fijo son
superiores respecto a las otras curvas.
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Figura 5, Curvas de Cl vs. éngulo de ataque a 5 y 10 Hz.

Respecto del coeficiente de resistencia, en la Tabla 1 se observa que a medida que aumenta la
frecuencia dicho coeficiente disminuye, sin alcanzar el valor minimo del perfil solo.

CONCLUSIONES

Un perfil NACA 4412 ha sido estudiado para investigar el efecto del flap Gurney cerca del borde de
fuga cuando una corriente de aire pasa a través del mismo. Si bien el flap estd ubicado al 8%c desde el
borde de fuga, el estudio experimental se ha encontrado razonable de acuerdo a trabajos realizados
sobre otro tipo de perfiles donde el mismo se encuentra ubicado directamente sobre el borde de fuga
[10].
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El uso de un flap Gurney fijo incrementa el coeficiente de sustentacién maximo en relaciéon con el
perfil limpio con la penalidad de un pequeifio incremento del coeficiente de resistencia. Este resultado
concuerda con los trabajos de Liebeck [1], quien concluyé que incrementando la altura del flap
Gurney hasta aproximadamente el 2%c se incrementa la resistencia substancialmente.

Al implementar técnicas de control de flujo sobre el flap Gurney, los trabajos de investigacion apuntan
a encontrar la frecuencia de desprendimiento de las estructuras vorticosas aguas abajo del flap, para
luego reproducir su movimiento a esa frecuencia buscando que esté fuera del ala cuando dichos
desprendimientos contribuyan al incremento de sustentacion y que esté oculto cuando su efecto pueda
ser adverso. Es asi que se intenta cualificar y cuantificar la influencia de dichos desprendimientos en la
circulacién del perfil y en las fuerzas aerodinamicas resultantes.

En base a los datos experimentales con frecuencias de hasta 15 Hz., el coeficiente de sustentacién
aumenta a medida que aumenta la frecuencia, mientras que el coeficiente de resistencia presenta un
comportamiento opuesto. Cabe acotar que estos resultados son preliminares, y se debera corroborar
con posteriores estudios experimentales, trabajando en otros regimenes.

De acuerdo a estudios realizados [1] [2], es sabido que los vortices que se producen en el borde de
fuga, giran tanto en sentido horario como en sentido anti horario y se desprenden uno tras otro. Si el
flap Gumey moévil oscila entrando y saliendo dentro del perfil, la formacion de dichos vortices se ve
alterada modificando la circulacién del perfil y por ende su comportamiento como fue observado en
las curvas de C, y Cy.

El principal inconveniente de llevar a cabo este tipo de experimentos radica en la dificultad de
desarrollar un mecanismo mévil cuyas frecuencias estén en el orden de las de los desprendimientos del
flap fijo junto con la puesta a punto.

Si bien las frecuencias alcanzadas son pequeiias respecto de las deseadas, se plantea a futuro
implementar nuevos mecanismos con ¢l objetivo de aumentar dichas frecuencias, asegurando la
amplitud de desplazamiento del flap y medir los desprendimientos que se producen en la estela para
poder interpretar el fenémeno y la relacién entre la circulacién del perfil y el movimiento del flap.
Finalmente, debemos mencionar que estos son nuestros primeros intentos en el manejo de dicho
mecanismo de movimiento para el flap Gurney, y los resultados expuestos son preliminares. Los
futuros trabajos tenderdn a optimizar y mejorar la puesta a punto de los mecanismos de movimiento
empleados con el fin de establecer con mayor precision los efectos sobre las caracteristicas
acrodindmicas de un perfil.
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RESUMEN

Se presenta una herramienta computacional para realizar simulaciones numéricas del comporia-
miento aerodindmico de vehiculos aéreos no tripulados (UAVs) de alas umidas. La hervamienta
implementa una conocida técnica numérica de la dinamica de fluidos: el método de red de vortices
no-lineal e inestacionario.

En este esfuerzo se describe de manera sucinta el modelo aerodindamico implementado y se
muestran algunos detalles de como se modelan de manera automatizada distintus configuraciones de
UAVs de alas unidas. La simpleza y rapidez en ia generacion de configuraciones se ve potenciada por
la incorporacion de una GUI. Algunas instancias del uso de la GUI son mostradas a modo de
ejemplo. Para demostrar las capacidades de cdlculo de la herramienta, se presentan y explican
distintos resultados obtenidos realizando un postprocesamiento grdfico. Gracias a sus capacidades,
esta herramienta es un buen asistente para llevar a cabo el disefio preliminar de UAVs de alas unidas
ya que se pueden explorar, evaluar y comparar de manera muy simple distintas configuraciones.

Palabras dave: Vehiculos aéreos no tripulados, UAVs, Configuracién de alas unidas, Aerodindmica
inestacionaria y no lineal, Método red de vértices.

INTRODUCCION

Los vehiculos aéreos no tripulados o “Unmanned Aerial Vehicles” (UAVs) son aeronaves robdticas
auténomas o controladas remotamente que se caracterizan por que (7) no transportan a un operador
humano; (#) poseen una planta motriz;, (iii) generan fuerzas aerodinamicas para volar, y (i) tienen
alguna forma de recuperacién al final de su vuelo [1]. Los UAVs tienen aplicaciones en actividades
civiles, cientificas, comerciales, y militares. Algunas de estas actividades deben ser desarrolladas a
grandes altitudes (en la estratosfera), en régimen de vuelo subsémico, por un tiempo prolongado
(superior a las 24 horas), y a bajo: costo. Para estas misiones se requieren vehiculos muy livianos, y
que operen a baja velocidad produciendo muy alta sustentacion y baja resistencia. Estos rasgos particulares
hacen necesario que el vehiculo a utilizar tenga alas de gran envergadura y gran alargamiento.

En las dltimas décadas se desarrollé un disefio conceptual de UAV con una configuracién de alas
unidas (Joined Wing, High-Altitude Long-Endurance Aircraft) que satisface estas necesidades (ver
Figura 1). Esta configuracién alar inusual se caracteriza por tener alas traseras con flecha negativa y
alas delanteras con flecha positiva. Las alas traseras se conectan entre si en el extremo superior del
empenagje vertical, y se empalman con las alas delanteras dando lugar a una planta alar de forma
romboidal. Esta configuracién presenta varias ventajas aerodinamicas y operacionales frente a los
disefios convencionales [2]. Las no linealidades aerodinamicas y estructurales juegan un rol importante
en la respuesta aeroelastica de estos tipos de UAVs [3]. Para conocer el comportamiento aeroeléstico
de estos vehiculos es necesario disponer de herramientas computacionales que permitan predecir la
respuesta del vehiculo para situaciones muy diversas en cuanto al tipo de maniobras y a los estados de
cargas. Una herramienta que permita hacer predicciones confiables debe necesariamente incorporar un
modelo aeroservoelastico.

En un esfiuerzo orentado a desarrollar herramientas computacionales del tipo anteriormente
mencionado se-estan siguiendo los lineamientos del trabajo de Preidikman [4 ]. Como parte del modelo
aeroservoelastico en desarrollo se considera un modelo aerodindmico que implementa el método de
red de vortices no lineal e inestacionario (NUVLM ). Las herramientas computacionales que se utilizan
en el disefio de vehiculos aéreos requieren, ademas, que las geometrias de las configuraciones puedan
ser generadas de una manera répida y simple. El modelo aerodinimico basado en el NUVLM requiere
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que la geometria del vehiculo sea tratada de una manera particular ya que se necesitan varios datos
adicionales respecto de los que podria generar algim mallador estandar utilizado en CFD o en
elementos finitos. Por esta razdn, la herramienta computacional incorpora un preprocesador que
permite realizar una preparacién adecuada de la geometria.

En este trabajo se estudia la aerodindmica de UAVs no convencionales con una configuracién de alas
unidas, y se lleva a cabo un estudio del desempefio aerodinamico del vehiculo en funcién de cambios
en la geometria de la planta alar. Las simnlaciones desarrolladas permiten analizar las interacciones
aerodindmicas entre las estelas vorticosas desprendidas desde cada una de las superficies sustentadoras
del vehiculo; esto es: las alas delanteras y las alas posteriores. Las cargas aerodinamicas son dependientes
no solo de las caracteristicas aerodingmicas de los perfiles seleccionados para las alas (delanteras y
posteriores ) del UAV, sino también, de la geometria de la planta alar del vehiculo no tripulado.

Alas traseras

Ala delantera
externa derecha

Ala delantera
extema izquierda

Alas delanteras intermas

Flgura 1. UAV de alas unidas; denominacién de sus componentes.

MODELQ AERODINAMICO

En este esfuerzo se ha implementado el modelo aerodindmico NUVLM porque permite modelar
correctamente no linealidades aerodinamicas asociadas con grandes angulos de ataque, deformaciones
estaticas, y flujos dominados por vorticidad en los que el fenémeno conocido como “ vortex bursting ”
no ocurre. E1 modelo predice adecuadamente 1a emisién de vorticidad desde el ala hacia el campo del
flujo. Esta vorticidad es transportada por el flujo de aire desde las alas hacia el fluido y forma asi las
estelas. La distribucién de la vorticidad en las estelas y la forma de las mismas son, también, parte de
la solucién del problema. Se escogié el NUVLM porque existen numerosas aplicaciones previas de
dicho método que demuestran que es confiable y un muy buen predictor de cargas aerodinamicas
inestacionarias y no-lineales.

En flujos sobre superficies s6lidas donde el mimero de Reynolds es alto, se genera vorticidad por
efectos viscosos en capas muy delgadas, llamadas capas limites, que est4n pegadas a la superficie de
las mismas. Los efectos viscosos son responsables de la existencia de las capas limites. Parte de esta
vorticidad es emitida desde el borde de fuga y la punta de las alas, es transportada por el fluido, y
forma las estelas. E1 campo de velocidades asociado con toda esta vorticidad interactia con 1a llamada
comiente libre: mientras las condiciones de borde de no-penetracién y no-deslizamiento son satisfechas
sobre las superficies sélidas generadoras de vorticidad, la vorticidad en las estelas se mueve
libremente en el fluido de forma tal que no se produzcan saltos de presion a través de las estelas. El
método de red de vortices inestacionario esta basado en la idea de imitar las capas limites y las estelas
mediante sabanas vorticosas de dos tipos “sabanas adheridas™ y “sabanas libres™.

El flujo asociado con la vorticidad en la estela cercana al ala afecta el flujo alrededor de ésta y por lo
tanto las cargas actuantes sobre ella. Debido a que la vorticidad presente en las estelas en un dado
instante de tiempo fue generada y convectada desde el ala en un tiempo anterior, las cargas
aerodingmicas dependen de la historia del movimiento; las estelas son los historiadores. El campo de
velocidades, asociado con la vorticidad existente en un punto del espacio, decae con la distancia a
dicho punto; en consecuencia, a medida que la vorticidad en la estela va siendo transportada flujo
abajo, su influencia decrece y por lo tanto se dice que “el historiador” va perdiendo memoria.
Aspectos mmportantes de la formulacion matematica, implementacién del modelo empleado en la
herramienta computacional, y més detalles acerca del NUVLM no.son presentados aqui por limitacion
de espacio, pero pueden consultarse los trabajos [4, 5].
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EL PREPROCESADOR DE GEOMETRIAS

La malla que representa la sabana vorticosa adherida al vehiculo es generada a partir de ciertos
parametros geométricos generales (angulos de flechay diedro de las alas, envergaduray dimensiones
del fusel’se y del empenaje vertical), de informacion relativa a los perfiles alares y de parametros
especificos del mallado. La malla correspondiente ala configuracién completase obtiene manipulando
de manera separada las distintas partes que componen el vehiculo; esto es, las alas delanteras internas
y extemas, las alas traseras, el empenaje vertical y el fuselaje (ver Figura 1). La construccion de la
malla se hace con la herramienta computacional desarrollada la cual permite generar configuraciones
de UAYV de alas unidas de manera simple, rapida e intuitiva

Figura 2. Detalles del tratamiento de zonas particulares del mallado.

A modo de ejemplo en la Figura 2 se muestran detalles particulares del mallado de un UAV. Las alas
son modeladas como superficies sin espesor que contienen las lineas medias de cuatro perfiles alares,
que eventualmente pueden ser todos diferentes. Los perfiles que se utilizan para generar la superficie
media de las superficies sustentadoras se posicionan en la raiz del ala delantera, en la raiz del ala
trasera, en la uniéon de alas, y en la puntera En la Figura 2d se presenta un detalle del mallado
alrededor de la union se las alas. Enla Figura 2b se muestra en detalle la union ala delantera-fuselaje.

El fuselaje es idealizado, en su mayor parte, como un tubo abierto con seccién circular de diametro
constante. Para definir la nariz y la parte trasera del fuselaje, se realiza una reduccién gradual del
diametro (ver Figuras 2a y 2c). El fiisel%se se modela como un cuerpo que no estd completamente
cenado para evitar redundancias en el NUVLM [6]. El empenaje vertical se modela como una placa
plana. Su raiz coincide con lazona desde la cual el fuselaje comienza a reducir su diametro en la parte
posterior. El extremo superior del empente vertical coincide con la union de las alas posteriores (ver
Figura 2c).

Hgura 3. Curvas de referencia que delinean la geometria del ala delantera extema.

Para definir las alas, es necesario determinar curvas de referencia procesando los datos correspondientes
al extrados e intradés de cada uno de los perfiles alares utilizados. Para ello se realizan dos operaciones:
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determinacién de la linea media del perfil y distribucion, sobre la linea media, de los nudos que
conformaran la red de vértices. Las curvas definidas con la disposicion de puntos que resultan del
tratamiento de perfiles antes mencionado, se escalan, rotan y/o trasladan para ubicarlas en los lugares
que les corresponden sobre la superficie sustentadora: raices de alas, unioén de alas y punteras de alas.
Estas curvas ya ubicadas donde corresponde, con su posiciony medidas reales constituyen las “curvas
de teferencia’ que son poligonales que serviran para definir la geometria de las alas. A modo de
ejemplo, en la Figura 3 se muestran, sobre la geometria final del UAV, las curvas de referencia que
permiten delinear la geometria del ala delantera externa.

El médulo que preprocesa la geometria, posee una interfez grafica de usuario (GUI) desarrollada en
MATLAB que facilitamucho la generacién de lageometria Enla Figura 4 se muestra un par de instancias
de laGUI donde se configuran parametros de las alas y de lamalla (Figuras 4ay 4b, respectivamente).

Figura 4. LaGUI del médulo preprocesador de geometria.

EnlaFigura 5 se presentan algunos ejemplos de configuraciones obtenidas mediante el uso del prepro-
cesador. En laFigura 5a se muestra la “configuracion base” tomada de la referencia [7]. La Figura 5fc
muestra una configuracion con el ala delantera sin flecha y sin diedro. En la Figura 5c se presenta uni
configuracion con variacion enla cuerda de todas las superficies sustentadoras, y con alabeo geométricc
del ala delantera. Por ultimo, en la Figura 5d se muestra una configuracién en la que el tamaiio del
fuselaje y la forma del empenaje vertical son modificados (respecto de la configuracion base), las alas
delanteras tienen cuerdavariable, las alas delanteras internas tienen flecha neg'siva, y las alas delantera
externas tienen flecha positiva. Estas figuras ilustran sobre la flexibilidad del preprocesador.
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Figura 5. Ejemplos de diferentes geometrias de UAVs generadas por el preprocesador.

RESULTADOS

Caso de geometrias simples

En esta seccidon se presentan resultados, obtenidos con la herramienta desarrollada, para alas con
planta rectangular y con perfil alar simétrico. En la Figura 6 se muestra la evolucién espacial de la
estela vorticosa de un ala rectangular plana con alargamiento 10 y con un angulo de ataque geométrico
de 10 grados en dos instantes de tiempo.

En la Figura 7 pueden verse graficas de la circulaciaft asociada a los segmentos de vorticidad dis-
tribuidos a lo largo de la cuerda. En la grafica que corresponde al paso de tiempo 0, se puede apreciar
la antisimetria de la curva respecto una linea vertical imaginaria situada en la mitad de la cuerda. Enla
evolucion temporal de la circulacion en pasos de tiempo sucesivos se visualiza el “ascenso” de la curva de
circulacion En la curva correspondiente al paso de tiempo 100 se observa que el valor de la circulacion
en el borde de fuga tiende a cero (caracteristica de larespuesta enrégimen).

2.5¢

L - —
Figura 6. Evolucion espacial de la estela para Figura 7. Evolucion temporal de la circulacion a largo
a) 50 y b) 100pasos de tiempo de la cuerdamedia de un ala de gran alargamiento.
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otro resultado ootemcio con un ala rectangular con alargamiento 14, angulo de ataque de 10 grados, y
malla mas densa, se presenta en la Figura 8. Alli puede verse la variacion del coeficiente de presion
(ACp) alo largo de la cuerda. Para validar la herramienta desarrollada se compara la solucion numérica
enlineada puntos con la analitica [8] en lineallena, correspondiente ala ecuacién 14 donde el valor del
ACp se expresa en funcion de la posicion x a lo largo de la cuerda. El valor de ¢ que aparece en la
ecuacioénes lacuerday a es el angulo de ataque.

4
AG

3 AC; alolargo de lacuerda (1=100) 1

pd a=n/18 (lOgrados) L ACQ=4a c;x (14)

1% L

O Teem .'“'

Figura 8. Distribucion del ACp a lo largo de la cuerda en d centro dd ala [ 8].

Caso de una configuracion completa de UAV

En esta seccion se muestran resultados obtenidos aplicando la herramienta desarrollada a la configu-
racion completa del UAV de la referencia [ 7]. Las simulaciones se realizaron utilizando un niimero de
Match igual a 0.6 y un angulo de ataque geométrico de 5 grados. La cantidad de pasos de tiempo
utilizada enla simulacién es igual a 300, esto permite a la estela evolucionar hasta alejarse unas cinco
veces la longitud del cuerpo del fuselaje. La Figura 9a muestra la evolucion espacial de las estelas
desprendidas desde el borde de fuga de las superficies sustentadoras para distintos instantes de tiempo.
Enla Figura 9b se detallan los vértices en las estelas desprendidas desde la zona de la punteray unién
de alas.

Figura 9. Evolucion de estelas para 100 pasos de tiempo, a) UAV completo; b) detalles del vortice arranque, de
puntera de ala, y del vortice que se forma como consecuencia de la union entre el ala delanteray el ala trasera

Figura 10. Detalles del comportamiento de las estelas desprendidas en 300 pasos de tiempo.
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Enla Figuras 10ay 10b se puede observar como inciden el fuselaje y el empenaje vertical sobre las estelas
desprendidas desde el borde de fuga del ala delanterainterna Las estelas que son desprendidas desde el
borde de fuga de las alas delanteras internas y de las alas traseras interacttian entre si. Enla Figura 10a
puede verse también un detalle de la influencia mutua entre esas estelas. Las flechas de color rojo en esta
figura resaltan el producto de las influencias de los vortices que se desprenden desde el ala delantera
intema Estas influencias se producen comente abajo y alejadas del UAV.

En la Figura 11 se muestra la distribucion del coeficiente de presion sobre las superficies sustentadoras.

EnlaFigura lia se puede observar una vista superior de la planta alar y en la Figura 11b un detalle de
lazona de la unién de alas. Estos resultados corresponden a una simulacion de 300 pasos de tiempo.

Figura 11. Distribucion del ACp a) en las alas; b) en un detalle de la union

Figura 12. Coeficiente Ci en funcién del &ngulo de ataque « para tres configuraciones de UAVs.

La herramienta presentada en este trabajo permite trazar curvas del coeficiente de sustentacién (CL)
versus el angulo de ataque (a), un ejemplo de lo que puede obtenerse se muestra en la Figura 12. Para
el calculo de Ci1, la superficie que se toma como referencia es la superficie total de las alas delanteras y
traseras. Se presentan curvas de CL versus el angulo de ataque para tres configuraciones de UAV que
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tienen diferentes formas en su planta alar. En las simulaciones para obtener esas curvas se consideraron
las mismas condiciones del caso presentado en el comienzo de esta seccién. Las diferentes formas de la
planta alar se obtienen a partir de la configuracién denominada 1 la cual es la misma configuracién
presentada en secciones anteriores. El cambio que se realiza sobre la configuracién 1 para obtener las
configuraciones denominadas 2 y 3 consiste en modificar el 4ngulo de flecha del ala delantera interior.
Todas las otras caracteristicas que permiten definir la configuracién del UAV (diedros, envergadura,
perfiles alares, dimensiones del fuselaje, etc.) permanecen inalteradas. Las imdgenes de las tres
configuraciones se muestran en la Figura 12. El angulo de flecha del ala delantera interior de las
configuraciones 1, 2y 3 tiene un valor de 30°, 0°y -10° respectivamente.

CONCLUSIONES

En este esfuerzo se presenté una herramienta computacional (en desarrollo) que permite hacer
simulaciones del comportamiento aerodinidmico de UAVs con una configuracién de alas unidas de
gran alargamiento. El modelo aerodinamico implementado en este esfuerzo ha sido wvalidado
comparandolo con resultados disponibles en la literatura para geometrias simples y con soluciones clésicas
de la teorfa de perfiles delgados.

La herranmenta permite: /) visualizar las influencias del fiselaje y el empenaje vertical sobre las estelas
emitidas por las superficies sustentadoras y la influencia mutua entre las estelas, i) calcular algunos
coeficientes adimensionales, y #7) visualizar la distribucién de coeficientes sobre las superficies
sustentadoras y trazar curvas.

Complementariamente, la herramienta posee un preprocesador para crear de manera simple, répida
intuitiva y libre de errores distintas configuraciones de UAVs, esto permite explorar las influencias
que producen cambios en la geometria de la configuracién sobre el comportamiento aerodinimico del
vehiculo. Este procesador potencia su simplicidad de uso debido a que tiene incorporado una GUL

En este trabajo se estudié como se distribuye el coeficiente de presion sobre las alas delantera y trasera
y se traz6 una curva que muestra el cambio del coeficiente de sustentacion respecto del 4ngulo de
ataque para el caso de una configuracién de UAV en particular.

Comp trabajo futuro est previsto permitir que la herramienta pueda modelar con més libertad la unién
entre el ala delantera y el ala trasers, y ampliar las capacidades para visualizar la evolucién de la
estructura de vértices de la estela y la evolucion del flujo en general mediante graficas del campo de
velocidad en distintas posiciones espaciales. Este trabajo es la parte inicial de un esfuerzo mucho
mayor cuyo objetivo general es lograr un entendimiento cabal del comportamiento aeroelastico no-
lineal y no estacionario de UAVs con configuracion de alas unidas de gran alargamiento y alta
flexibilidad, y que vuelan a gran altura.
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RESUMEN

El objetivo del presente trabajo es estudiar el efecto de generadores de vortices en la sustentacion de
un perfil aerodindmico Eppler 205 sometido a grandes dngulos de ataque al deflectar un plain flap.
Dichos generadores se ubicaron sobre el extrados del perfil en tres posiciones en las proximidades
del flap y tres posiciones a partir del borde de ataque del ala, con 10° y 2(F de incidencia con
respecto a la corriente libre, para cada posicion.

Se observd que para los generadores en las cercanlas del borde de ataque del ala a 14° de dngulo
de ataque el C; aumenta para deflexiones del lap mayores a 25° sin importar la posicidén y la
incidencia de los mismos. Para dngulos de ataque menores no se aprecian grandes diferencias.
Para los generadores dispuestos en las cercanfas del borde de ataque del flap a 14° de dngulo de
ataque el C, aumenta hasta un 10% a partir de deflexion del flap de 25° y para dngulos de
ataque de entre 6° y 10° el C, aumenta con deflexiones de flap de entre 5° y 255 ambos efectos
se observaron para todas las posiciones e incidencigs de {os generadores.

Palabras dave: Generadores de vértices, Control de Flujo, Plain Flap, Bajo Reynolds
INTRODUCCION

Los denominados flaps son dispositivos hipersustentadores que se emplean para reducir 1a velocidad
de pérdida durante 1as maniobras de despegue, aproximacion y aterrizaje.

Dependiendo del tipo de aeronave, €l flap puede ser parcialmente extendido durante la maniobra de
despegue. Cuando los flapsson parcialmente extendidos durante el despegue, 1a velocidad de entrada
en pérdida de la aeronave disminuye pues se incrementa la sustentacién de la misma a costa de un
ligero incremento-en la resistencia.

Durante la maniobra de aterrizaje los flaps son, en general, totalmente extendidos para darle a la
aeronave una ain menor velocidad de pérdida, y de esta manera poder realizar la maniobra de
aproximacién y aterrizaje disminmyendo la longitud de pista necesaria para la misma. El aumento de la
resistencia .debido a la deflexion del flap permite una aproximacién a un éngulo mayor lo que
beneficia dl aterrizaje y frenado de la seronave.

Los dispositivos pueden ser de borde de ataque o de borde de fuga, ambos producen un incremento del
coeficiente de sustentacion (CL) generado por el ala con lo que es posible operar a menores
velocidades como lo demandan las maniobras eantes mencionadas. E1 aumento de sustentacion
generado por estos dispositivos se basa, principalmente, en tres principios: aumento de curvatura,
incremento de superficie y control de 1a capa limite [1].

Cuando los dispositivos se emplean en el borde de fuga los efectos que se producen sobre las
caracteristicas del perfil son un incremento en-el Cy, un corrimiento de la curva Cy, vs & hacia valores
menores del éngulo de ataque, retrasando el comespondiente a la entrada en pérdida del ala, Estos
efectos ge ven incrementados a medida que la deflexion de flap es mayor. Ante esta situacién, la
posibilidad de un cambio del 4ngulo de ataque efectivo sobre el ala producido repentinamente por una
maniobra o una rifaga, puede provocar la entrada en pérdida del ala por 1a deflexi6n del flap.
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La situacién expuesta previamente puede significar un gran riesgo, sobre todo en maniobras de
aproximacién donde las deflexiones de flaps son méximas y una entrada en pérdida a esas alturas
facilmente culmina con el colapso de la aeronave. En cambio, si la maniobra se produce a una altura
importante se puede intentar el control de la aeronave, buscando la disminucién del angulo de ataque,
con un aumento de la velocidad que permita recomponer la situaci6n.

Como se describi¢ anteriormente dependiendo de la maniobra para la cual e esté empleando el
hipersustentador, serd la performance que se le demande al dispositivo. Mientras en el despegue se
desea un alto-Cy, y bajo Cp, lo que implica una alta eficiencia, durante el aterrizaje también se desea un
alto Cy, pero, a diferencia del despegue, un Cp mas alto también, con el objeto de frenar a la aeronave.
Otra consideracion de gran importancia durante el aterrizaje, es el 4ngulo de entrada en pérdida ya que
ge desea que sea 10 mayor posible.

Una forma de lograr optimizar estos parametros para cada configuracién de flap requerida es mediante
la aplicaci6én de algin sistema de control de flujo [2). Un sistema de control de flujo es todo tipo de
mecanismo o proceso @ través del cual el fluyjo en el entomo del cuerpo es llevado a un
comportamiento diferente del que exhibiria i se desarrollara normalmente en la ausencia de dichos
mecanismos y/o procesos. Algunos sistemas de control de flujo como son los generadores de vortices
o turbuladores |3 — 10] los sistemas de soplado y succién de capa limite [11], entre otros, se vienen
utilizando para energizar el flujo y evitar los desprendimientos.

Los generadores de wvortices, particularmente, son perfiles de bajo alargamiento montados
normalmente 2 la superficie cuya capa limite se desea controlar [12], siendo su altura mayor que el
espesor de la misma (4-5 veces el espesor de la capa limite). Estos dispositivos generan pequeilos
vortices que transfieren cantidad de movimiento desde el flujo de la corniente libre, energizando al
flujo corriente abajo del dispositivo, mezclandose y reemplazando el flujo de menor energia de la capa
limite volviéndolo turbulentoy por lo tanto mas resistente a 108 desprendimientos. El efecto producido
por este dispositivo depende fuertemente de su posicién, configuracién geomsétrica y del éngulo de
ataque que presente respecto a la direccién del flujo incidente local.

‘Su performance varia, entre otros factores, por el mimero de Reynolds al cual se lo estd utilizando. Es
comin ver estos dispositivos delante de comandos del aviéon como los alerones 'y los flaps, para
energizar el flujo en distintas maniobras.

Con el propésito de controlar estos pardmetros; en este trabajo se pretende estudiar como varian los
coeficientes de sustentacién y de resistencia a ciertos dngulos. de ataque fijos para diferentes
deflexiones de flap, y las condiciones de entrada en pérdida de un perfil con y sin deflexién de flap.
Ademas se estudiara el efecto de la disposicion de los generadores de vértices como elementos de
control de flujo sobre el extradds (parte superior) del perfil con el objeto de optimizar los pardmetros
ya mencionados.

En particular, el objetivo del presente trabajo es analizar el efecto de los generadores de vértices,
colocados en diferentes posiciones sobre el extradds del perfil, en la sustentacién y la resistencia
generada al deflectar un flap simple (sin ranurado, denominado flap plain) de 25% de cuerda en un
perfil E205 a grandes 4ngulos de ataque.

Para cumplir con este objetivo se estudiard como varia la configuracién fluidodindmica [13, 14]
alredsdor de un perfil E205 con flap simple desplegado con respecto ‘a la misma configuracién pero
con generadores de vortices-con 10 y 20 grados de angulo de incidencia dispuestos en el extradds del
perfil a diferentes posiciones delante del flap y diferentes posiciones en las proximidades.del borde de

atmex
METODOLOGIA EXPERIMENTAL

Para-cumplir ¢on €] objetivo antes planteado se construyé una seccién alar dotada de un flap, el perfil
de 1a misma es un:E205 y-cuenta con una cuerda (c) de 40 cm y una envergadura de 74 cm; el flap es
del tipo plain (simple) y su cuerda es un 25% de la del ala. También fue necesaria la construccidn de
los generadores de vértices, con una relacién de aspecto de 0.25, longitud de 40 mm, altura de 10 mm,
espesor de 0.5 mm y con una separacion entre los mismos de 2 veces la cuerda de los generadores o
sea 8 veces la altura del mismo. El sistema cuenta con servomecanismos para controlar la actitud del
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ala asf como también la deflexién del flap.

El ala fus montada dentro del témel de viento, cuya seccién es de 1.4 m de ancho por 1 m de alto, entre
dos paneles paratelos; .conformados por un perfil alar simétrico, de modo de conseguir una
configuracién bidimensional del flujo-entorno-a la misma [15, 16]. El ala va acoplada mediante dos
‘celdas de cargas a un eje colocado al cuarto decuerda, y estas fijas-al tiinel, |

Los generadores fueron colocados sobre el extrados del perfil en tres posiciones-en las proximidades
del flap (3%, 9% y 12% de la cuerda medida desde el borde de ataque del flap hacia adelante) y en dos
‘posiciones en las proximidades del borde de ataque del ala (10%y 20% de ¢)y con 2 configuraciones,
10° y 20° de incidencia con respecto a la cortiente libre, para cada posicion. _

L os primeros-ensayos consistieron en la visualizacién del flujo entorno al perfil mediante la utilizacién
de catavientos sobre el extradds y el intradds, asf come también sobre la superficie mévil. Con esta
técmica se pretendié determinar los puntos de desprendimiento y entrada en pérdida del perfil. Estos
«datos:son de importancia para determinar en qué posiciém colocar los dispositivos de control.

L os ensayos realizados consistieron en la medicién de cargas con €l objeto de obtener los coeficientes
asrodinamicos y poder determinar las condiciones de pérdida del perfil cuando es bafiado por un flujo
incidente predeterminado. Para estos ensayos se considero-una configuracién del tinel de viento fija,
que corresponde a un nivel de intensidad de la turbulencia de 1,8% [17] y una velocidad de referencia
de 8 m/seg., 8 la cual le corresponde un mimero de Reynolds de 240.000 - Se adquirieron valores de
temperatura, velocidad, sustentacién y resistencia, y los valores de carga fueron corregidos por
temperatura. '

Primeramente l1as mediciones se realizaron con €l flap sin desplegar, Luego, con el perfil fijo a un
dngulo de ataque, variando la deflexién del flap desde 0°.2 40° en intervalos de 5°, Este procedimiento
se 1epitid a 6° 8% 12°y 14° (se considera que para la operacién mencionada estos corresponden a
altos émgulos de ataque pard un ala) para el perfil sin generadores de vértices y con generadores, en las
2-configuraciones'y las 3 posiciones delante del borde de ataque del flap, y a 8% 12°y 14° para el perfil
‘con generadores en las 2 configuraciones y las 2 posiciones proximas al borde de ataque del mismo.

RESULTADOS

De'la Figura 1.en¢el grafico Cy, vs..o ton flap sin deflectar se puede observar que €l éngulo de entrada
en perdida de esta seccién alar es aproximadamente 14°

C vsu

| -s-perfll solo - §=59 - §=100 - §=1 50
-8~ 3=220° -o- 5525° - 3=30° -0~ 3=35°
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A, Andlisis de las curvas Cy, vs. -5 para el perfll con flap desplegado y generadores de vortices
dispuestos en la proximidad del flap.

De las curvas Cp, vs & se puede observar que para éngulos de staque de 6° (Figura 2) y 8° (Figura 3)
con deflexiones de flap entre 5°y 30° el C,, aumenta en el caso de disponer de generadores de vértices
sobre el extrad6s del perfil en las proximidades del flap. El mismo comportamiento se observa para las
3 posiciones y las 2 configuraciones de los generadores de vértices ya mencionadas. Sin embargo,
mientras que para cada dngulo de ataque del perfil con deflexién de flap no se observan variaciones en
el incremento de sustentacion para las 3 posiciones, si se lo nota para las 2 configuraciones del
generador siendo mayor para el caso de los generadores de vortices con 4ngulo de incidencia respecto
de 1a corriente libre de 20°, Solo se muestra, a modo ilustrativo, en las figuras las graficas para el caso
de 20°.

También se observd que a medida que aumenta el éngulo de ataque del perfil y la incidencia del
generador, mayor es el rango de deflexiones de flap para el cual trabaja este dispositivo y mayor es el
incremento de coeficiente sustentacion que este genera. Esto se puede observar en la Tabla 1:

Tabla 1. Variaciones del Cy.y para distintas configuraciones del flap en el borde de fuga.

Configuracién | Rango de deflexion | AC 4, en 9% | S(AC )
a=6 GV 10* r.3s 0%

=6 GV 20° 10 .- 285° §.6% 15°

o =8 GV 1™ £.28 5.804 10°

a =8 GV 20°  3r 7% 15°

Para 12° de 4ngulo de ataque (Figura 4) no se observan cambios en la curva Cy, vs. 5. Para 14° de
angulo de ataque (Figura §) en la curva Cy, v8. & se puede notar que 1a seccién alar empieza a entrar
en perdida para deflexiones altas de flap.

La Tabla 2 mmuestra para que éngulo de deflexion de flap se obtuvo €l Cine para cada posicién y
configuracién del generador de vértice an las cercanias del flap y también para el caso sin dispositivo.

Tabla 2. Valores dsl €| para las configuracionesen fusicién de la defiexion del flap de borde de

. A fuga-
, Conﬂglndén o ’ Deﬂexlén de flap Cm
‘ Sin GV o 28 ‘
‘GV 10 posicién 1 (glop1) 30 :2.137
GV.10° poidcién 2 (g10p2). 28 . 2178
‘GV 10° posdcldin S (g10p3): ' i 1 218
GV-20° posicidit 1 (g20p1): 30 219
GV 20F podcitn 2 (220p2) 30 2.167
GV 20 posiciin 3 (220p3) _ 3 2.157

De la Tabla 2 s& puede deducit que; aunque el Crug dlcanzado rio varia significativamente, la
deflexion del flap para el cual se obtuvo &l Cype ¥ por lo tanto para el cual se inicia la entrada en
‘pérdida, se incrementa entre 5° y 10° para el caso de generadores de vértices con 20° de incidencia y
entre 0°'y 5° para el caso de generadores de vértices-con 10° de incidencia.

En la Figura 51a curva delata un incremento del coeficiente de sustentacién, pero en este caso para las
deflexiones de flap mayores a la de Ci.4. En cierta manera se puede decir que el dispositivo de
control permite una entrada en pérdida més gradual o més lenta en la cual los mayores incrementos de
G, se corresponden-con la mayor deflexion ensayada, 40°, y para generadores con 10° de incidencia se
obtuvo un incremento maximo de 104% y para los de 20° de incidencia, el incremento fue de un
6.2%, ambos.casos se corresponden con generadores localizados en la posicién 2.
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B. Andlisis de Ias curvas Cp, vs. 8 para e perfil con flap desplegadoy generadores de vortices
dispuestos-en la proximidad del flap.

Para éngulos de ataque de 6° (Figura 6) no se observan grandes diferencias en el incremento del Cp
para las diferentes posiciones de los generadores. A medida que la deflexi6n aumenta se produce un
decremento volviéndose negativo (Cp menores) para las mayores deflexiones de flap. Valores de estas
magnitudes se pueden observar.en la Tabla 3.

‘Tabla 3. Varidciones méximas y minimas del Cp para 6 grados de éngulo de ataque
Confignradon | ACpgi;en% | ACpy, en %
@ =6; GV 10° 21 -10
a=6; GV20° 15 -10.38

Para los 4ngulos de -ataque de 8%, 12° y 14° (Figuras 7, 8 y 9) las curvas Cp vs & muestran un
incremento del Cp para las deflexiones de Hlap menores, pero ya no muestran una disminucién de este
pars las deflexiones mayores. Para-todos los casos se ve que el mayor incremento de Cp se obtiene
para deflexiones de flap nules y este va disminuyendo gradualmente hasta que para las méaximas
gdeflexiones los Cp, paralos casos sin generadores y-con generadores, llegan a igualarse.

Las curvas Cp'vB & para o = 14° (Figura 9) muestran un gran incremento del Cp para lag mayores
deflexiones de flap tanto para el caso de perfil con generador como para el caso sin generador con lo
que se pone en evidencia la perdida de la planta alar.

Enla Tabla 4 se observan los porcentajes de ACpme correspondientes a deflexion de flap nula.
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Tabla 4. Variaciones del Cp,e para las distintas configuraciones de los generadores de vértice.
__Configuradén ACpy en
a=8§ GV 10° g 277
a=8 GV 20° '20.7:
a=12; GV 100 402
o= 12; GV 20° 37.6
= 14; GV'10° 2s
a= 14; GV 20° 23

C. Andlisis de las curvas Cy, v8. § para ¢l perfll ¢ofi flap desplegado 'y generadores de vortices
dispuestos en el borde ataque

Para el c¢aso de generadores de vortices dispuestos én el borde de ataque de Id seccién alar, de las
curvas C; vB © se puede deducir que para todos los-casos 1a presencia de los generadores de vortices
produce un incremento .én la sustentacién. Particularmente, para o = 8° y con 20° de émgulo de
incidencia de los generadores de vortices (Figura 10) el incremento de C; empieza-a hacerse notable
presentando un. pequefio incremento del G hasta 25° de deflexiéon del flap, Inego los C, de las
configuraciones con generadores se igualan al del caso sin generadores. Para a = 12° y 20° de
incidencia del generador (Figura 11) el comportamiento de la curva es similar al caso de 8°, es decir,
para bajas deflexiones de flap el Cy, auments tendiendo a igualarse para las mayores deflexiones pero
-en este caso logincrementos son mayores. Para el caso de o= 14° (Figura 12) son validas las mismas
observaciones que para @ = 12° con la tnica diferencia que en este caso el C para el perfil con
generadores es mayor respecto al caso-sin generadores para todas las deflexiones de flap ensayadas.
En estas curvas también ge pueds var 13 entrada en pérdida de] perfil de la misma manera que se hizo
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pard el caso de seccién alar ¢on generadores en las proximidades del flap. Peiv, en este caso no se
visualiza ningim efecto sobre el angulo de entrada en pérdida.
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Al igual que en ¢l caso de los generadores en l1a proximidades del flap, el mismo comportamiento se
observa para las 2 posiciones y las 2 configuraciones de los generadores de vortices. Y, para cada
configuracién de angulo de ataque del perfil-deflexion de flap, no se observan cambios en el
incremento de la sustentacion para las 2 posiciones pero si se 1o nota para las 2 configuraciones del
generador, siendo mayor para el caso de los generadores de vértices con angulo de incidencia respecto
de la corriente de 20°

De las curvas también se observa que @ medida que aumenta el éngulo de ataque del perfil y el 4ngulo
de incidencia de los generadores, mayor es el rango de deflexiones para el cual el Cy del perfil con
generadores- aurnenta respecto al caso sin generadores y; 4 su vez, este incremento é8 mayor. Lo
anteriormente, dicho -puede visualizarse con mas claridad en la Tabla 8 Este mismo efecto se
observaba para el caso de generadores dg vottices dispuestos en las proximidades del flap.

Tabla 8. Variaciones dé! Crus para las configuraciones del flap en el borde de fuga y posicion de los

generadores de vortice.

Conflgurad én Rango de deflexin | AC, ;e % BACLagy) |

a=8 GV 10* - 20° 227 r
a=8 GV20" - 28° 4.06 &
=125 GV 10 0°-30° 631 "
a=12 GV2e g°-35° 8.8 10°
= 14; GV 10° 0. 40° 858 r
=14 GV20° -4 10,5 -

D. Andlisis de las curvas Cy vs; § para ¢ perfil con flap desplegado y generadores de vortices
dispuestos £n ¢l borde atague:

Para @ = 8° (Figura 13) se tiene un-comportamiento similar al del caso con generadores en las
proximidades del flap, es decir, presenta un incremento maximo de Cp para deflexién de fiap nula, y
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‘este incremento va dismiruyendo a medida que aunienta 12 deflexién del flap hasta que el Cp para €l
perfil con generador y sin generador se igualan a altag deflexiones de. flap. E].mismo efecto se repite
para ambas-configuraciones del generador.
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Para a-= 12° (Mgura 14)y a = 14° (Fgura 15), ¢l Cp para el caso con generadores de vortices es
mayor que para el caso sin generadores en todos 1os rangos de la deflexiones de flaps ensayadas.
Nuevamente para el case de o= 14° puede visualizarse el brusco incremento de la resistencia por ld
entrada en. pérdida como en el caso de los generadores en las proximidades del flap. Como
observacién particular se puede ver que la deflexion de flap paralacual empieza la pérdida en vez de
producirse alos 25° de-deflexion de flap se produce alos 20, es decit, se adelanta en 5°

CONCLUSIONES

Dependiendo del dngulo-de deflexién y de la posicién de los generadores-de vortices estos por lo
general aumentan. el coeficiente de sustentacién y el de resistencia. De acuerdo al objetivo que se
desea lograr, o sea, una aproximacion, una entrada en pérdida controlada, una maniobra con rifagas
que cambian ¢l dngulo de ataque de la aeronave, ete. se puede determinar cuél seria la configuracion
mas eficiente de generador de vértices y flaps para lograr dicho objetivo.

El comportamiento del dispositivo es totalmente diferente &i este es colocado én el borde de ataque del
gla o en Jas proximidades del flaps: Las configuraciones fluidodindmicas que generan son totalmente
-diferentes. Esto significa que, de acuerdo al problema que busquemos resolver, se tendrin las
disposiciones optimas de turbuladores y flaps. En otras palabras, no resulta.posible encontrar uns
tnica disposicién de dichos elementos que satisfaga, al unisono, todos 1os requisitos enumerados mas
arriba. La idea final es que se podrian utilizar estos generadores de vértice en forma activa, es decir
con la posibilidad de extenderlos en las condiciones para las cuales resulten ptimos en los resultados,
y retraerlos para aquellos casos en los cuales no resultan eficaces. Cabe acotar que esta dltima
‘aplicacién debe ser comprobada mediante un estudio-experimental dindmico delos mismos [18, 19],
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debido & gque los fenémenos transitorios involucrados pueden contemplar en el resultado
configuraciones fluidodinAmicas diferentes y tal vez no previstas en su utilizacion,
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RESUMEN

El objetivo del presente trabajo es estudiar la influencia de los generadores de vortices, como
dispositivos pasivos de control de fljo, sobre los coeficientes aerodindmicos de un perfil Eppler 387
inmerso en flyjo turbulento, con el proposito de obtener uma mejora en la performance aerodindamica.
Para llevar a cabo este objetivo se construy6é un modelo de ala de 42 cm de cuerda y 80 cm de
envergadura al que: se e implementaron generadores de vortices de diferentes configuraciones, con
una relacion longitud/altura igual a cuatro, colocados en diferentes posiciones medidas desde el
borde de ataque.

El flujo narbulento incidente se caracterizé a través de un anemometro de hilo caliente a temperatura
constante. Para la determinacion de los coeficientes aerodindmicos se midieron valores de carga
mediante una balanza aerodindmica. El modelo va sujeto por medio de dos celdas de carga entre dos
paneles para asegurar la bi-dimensionalidad del flujo incidente. El ensayo consistié en ir variando el
dngulo de aaque del perfil desde valores negativos hasta mds alla de la pérdida en intervalos de 1
grado e Ir adquiriendo valores de temperatura, velocidad, sustemtacion y resistencia. Este
procedimiento se repitié tanic para el perfil solo, como parg el perfil con generadores de vortices en
diferentes configuraciones.

Palabras dave: Generadores de vértices, Control de Flujo, Turbulencia, Perfil alar.
INTRODUCCION

El control del flujo sobre un cuerpo incluye todo tipo de mecanismo o proceso a través del cual el flujo
en el entorno del cuerpo es llevado & un comportamiento diferente del que exhibiria si se desarrollara
normalmente en la ausencia de dichos mecanismos y/o procesos [1].

El control del flyjo involucra dispositivos pasivos y activos que provocan un cambio, en flujos de
pared y/o flujos de corte libres [2], [3]. Los objetivos del control de flujo en general consistiran, de
acuerdo con la conveniencia, en retrasar o adelantar la transicion, suprimir o aumentar la turbulencia,
prevenir o provocar la separacién, con el proposito de reducir 1a resistencia aerodinamica, aumentar la
sustentacion, sumentar lamezcla de flujo, inducir 1a reduccion del rido por métodos fluido-dinamicos
[41.15}.

En el rango de bajos Reynolds, el flujo separado se orienta segiin 1a tangente a la superficie en el punto
de separacién y la transicién a turbulento tiene lugar en la capa de corte libre debido a la creciente
susceptibilidad de ésta a la transicion, La entrada de fluido turbulento de la zona de mayor velocidad
provoca la re-adhesion del flujo externo, constituyendo lo que se denomina, burbuja de separacion
laminar. Aguas abajo del punto de re-adherencia, la recientemente formada capa limite turbulenta tiene
més energia disponible para luchar contra el gradiente adverso de presiones evitando la separacién y la
consecuente entrada en pérdida [6]. La habilidad de la capa limite turbulenta para resistir la separacion
es tanto mejor a medida que crece el mimero de Reynolds 7). Las condiciones para que se forme esta
burbuja laminar son funcién del mimero de Reynolds, la distribucién de presiones, la curvatura y
rugosidad de la superficie, y la turbulencia de la corriente incidente, como asi también de otros
factores del entorno.
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La formacién de la burbuja de separacion estd estrechamente vinculada con un rango del mimero de
Reynolds, y este rango cambia entre los diferentes perfiles y con las condiciones del flujo en el
entorno- de los mismos. En general podremos afimmar que, un perfil con un mimero de Reynolds
basado en la cuerda por debgjo de 50000, exhibird una separacion laminar sin la subsecuente re-
adherencia [9]. Para mimeros de Reynolds algo mayores, resulta esperable la formacién de una
burbuja de recirculacién de gran extension. Las burbujas de menor extension, se forman a Reynolds
mas altos [10]. L a separacion laminar se da entre 50000 y 300000 de mimero de Reynolds.

Los perfiles de bajo Reynolds delgados presentan un pico de presiones muy acusado en el borde de
ataque que hace desprender la capa limite laminar prontamente. La pérdida depende del radio de borde
de ataque, y del espesor relativo t/c (t: espesor, c: cuerda). La entrada en pérdida se produce entonces
con desprendimientos en el borde de fuga que avanzan por el extradds hacia el borde de ataque, a
medida que se incrementa el angulo de ataque, esto en general produce lo que se denomina una
pérdida suave y no una abrupta como es el caso de perfiles delgados a altos Reynolds. Es evidente que
existe alguna relacion entre los desprendimientos o la circulacién del perfil cuando el flujo incidente
es turbulento de diferentes configuraciones [11], [12].

Para tratar de comprender esto, sabemos que cuando un flujo atraviesa un perfil, este genera sobre é1
una capa limite, cuyo espesor es funcién del mimero de Reynolds y la cuerda del mismo. Esta capa
limite de acuerdo a la geometria del perfil y a las caracteristicas del flujo puede ser laminar o
turbulenta. Es sabido que de acuerdo al perfil de velocidades medias de una capa limite laminar y una
turbulenta, el caso laminar al tener menor rozamiento genmera menor resistencia, pero tiene el
inconveniente de no ser resistente a los gradientes adversos de presién como el caso turbulento [13].
En muestro caso tenemos un flujo incidente con una determinada intensidad y escala espacial de
turbulencia bafiando al perfil. Estos vortices incidentes actdan sobre la capa limite de los perfiles,
algunos de dichos vértices, embebidos en el flujo incidente, al chocar con el borde de ataque del perfil
se pueden desarmar, estirar, deformar, mezclar y cambiar su orientacién. Al mismo tiempo esos
vortices actiian sobre la capa limite deformandola e inestabilizéndola pudiendo producir separaciones
locales fluctuantes de la misma, que en esas regiones se transforman en capas de corte que se
desprenden y enrollan produciendo nuevos vértices [14], [15). Toda esta configuracién fluidodinamica
es la que determina la circulacion del perfil y por lo tanto la sustentacion y la resistencia.

La presencia de dispositivos generadores de vortices sobre el extradés de los perfiles, actuando como
elementos pasivos de control de flujo, modifican totalmente el flujo alrededor del mismo, variando la
circulacion y por lo tanto la sustentacion del mismo. Es evidente que con estos dispositivos no existird
separacion laminar, debido a la gran mezcla de flujos que estos producen. Lo importante seria tratar de
comprender en que medida afectan o modifican la configuracién del flujo sobre el perfil cuando son
bariados con flujos turbulentos.

La pregunta que surge sobre estos temas es cémo controlar el flujo alrededor de perfiles de bajos
Reynolds con el propésito de- aumentar su performance. En nuestro caso utilizaremos los generadores
de vortices de diferentes configuraciones y colocados en diferentes posiciones de manera de estudiar el
comportamiento del perfil en flujos turbulentos caracterizados, previamente [16], [17].

METODOLOGIA

Para la realizacién del trabajo antes planteado se construyé una seccién alar con un perfil Eppler 387
modificado que cuenta con una cuerda de 42 cm y una envergadura de 80 cm [18]. Se construyeron
los generadores de vértices de forma triangular, con una relacién de aspecto de 0.25, longitud de 40
mm, altura de 10 mm, espesor de 0,5 mm. La separacion entre los generadores es de 8 veces la altura
del generador. El sistema cuenta con servomecanismos a distancia para controlar la actitud del ala. El
modelo fue montado dentro del tinel de viento, cuya seccion es de 1,4 m de ancho por 1 m de ancho,
entre dos paneles paralelos de modo de conseguir una configuracion bi-dimensional del flujo entorno a
1a misma. El ala va acoplada mediante dos celdas de carga a un eje colocado al cuarto de cuerda, y
estas fijas al tinel. El angulo de ataque se modifica mediante el uso de servomecanismos adosados al
perfil. Los generadores fueron colocados sobre el extradds del perfil en dos posiciones, al 10% y al
20% de cuerda medida desde el borde de ataque. Los generadores tomaban 3 configuraciones con
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respecto ala comente Ubre, a 0°, a 10° y a 20° con respecto al flujo incidente. Los ensayos realizados
consistieron en la medicion de caigas con el objeto de obtener los coeficientes aerodinamicos y poder
determinar las condiciones de pérdida del perfil cuando es bafado por un flujo incidente
predeterminado. Se adquirieron valores de temperatura, velocidad, sustentacién y resistencia, y los
valores de caiga fueron corregidos por temperatura.
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Figura 1. Posicion de los generadores de vortices

En la Figura 1 se muestran como van dispuestos los generadores de vortices sobre el extradés del ala.
En laimagen ampliada se observa que "a" es la distancia desde el borde de ataque hasta el centro de
los generadores de vortices, "b” es la distancia entre los dispositivos y "3" es el angulo de los
dispositivos conrespecto a la comente incidente.

Paramedir las caigas utilizamos una balanza aerodinamica de dos canales a puente completo. Con uno
de los canales medimos la sustentacion y can el otro canal la resistencia que genera el ala. Esta
operacion se realiza por medio de un software que adquiere la sefial de la celda a la salida de los
acondicionadores. Se fija una frecuencia de adquisicion asi como también los filtros de la sefal. En
nuestro caso trabajamos con un filtro pasa bajo de 10 Hz y una frecuencia de 500 Hz por canal. El
tiempo de maestreo es de aproximadamente 16.3 seg. Esta operacion debe realizaise para ambos
canales de adquisicion. El numero de muestras es de 8192 para cada canal.

Figura 2. Equipamiento de medicion de cargas en el tinel de viento

El angulo de ataque se va variando desde loe -10° KSta después de la pérdida del perfil, con intervalos
que puedenir de 0.5° hasta 20, dependiendo del comportamiento del perfil [19].

Para la caracterizacion de la turbulencia se utilizé! un anemémetro de hilo caliente de seis canales
marca Dantec Streamline. Los ensayos se realizaron atina velocidad de 8 m/seg, lo que corresponde a
un numero de Reynolds de 225000.

Se caracterizaron dos flujos turbulentos para el ensayo. La turbulencia 1 se realizé a 8 m/seg con una
intensidad de turbulencia de 2%. Para la turbulencia 2, la velocidad fue de 8 m/seg, con unaintensidad
de turbulencia de 3,7% [19]. Enla Figura 2 se muestra el equipamiento de ensayo.
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RESULTADOS Y DISCUSION

Generadores de vortices al 10% y 20% desde & borde de ataque (turbulenda 2 — turb2).

Para los generadores de vortices colocados al 10% de la cuerda desde el borde de ataque se observa
que practicamente no hay variacion en la pendiente del perfil, para los casos con los generadores de
vértices y el ala limpia (Figura 3). Tampoco se ve una variacion en el éngulo de sustentacién nula. Si
puede observarse un cambio en el coeficiente de sustentacién maximo (Cpne). A medida gue aumenta
el angulo del generador de vortices con respecto al flujo incidente el Cp 4 va aumentando llegando a
su valor méximo comespondiente al generador de vortices a 20° con respecto al flujo incidente sobre el
extradds del perfil.

En general observando las graficas se ve que el perfil solo, genera menos resistencia que cualquiera de
las alas con los dispositivos generadores de vortices, como era de esperarse. Se puede observar que
cuando los generadores de vortices estan a J° con respecto ala coriente libre generan pricticamente la
misma resistencia (Figura 5). '

En la grafica Cp vs. o, se ve como las curvas se apartan a medida que el émgulo de ataque se
incrementa. Como era de esperarse a grandes éngulos de ataque el coeficiente de resistencia aumenta
para los generadores de vortices con mayor angulo de desviacion respecto del flujo incidente.

Para la posicién de los generadores de vortices al 20% de la cuerda, no se observan cambios en la
pendiente de las curvas, pero si en el dngulo de sustentacion mila y en 108 Cjpy,. Practicamente se
repite la tendencia que se daba para los generadores de vortices al 10%, o sea a medida que se
incrementa el dngulo del generador, el Cini se incrementa (Figura 4).

En la grifica Cp vs. a, para la posicion de los generadores de vértices colocados al 20% de la cuerda,
se ve que se repite la tendencia exhibida por los generadores colocados al 10% de cuerda, o sea a8
medida que el éngulo de ataque aumenta la resistencia es mayor en los dispositivos con mayor angulo
de desviacién respecto a la corriente incidente (Figura 6).

Comparando los generadores de vortices ubicados en la posicién del 10% de la cuerda, se puede
observar que con el incremento de  se produce un aumento del C;, comparado con el perfil sin los
dispositivos.

Para el caso de los dispositivos ubicados al 20%, se puede ver que el comportamiento es similar.
Observando las polares, estas son muy similares, y se aprecia nuevamenie que cuanto mayor es el
émgulo de los generadores de vortices, mayor es la resistencia.

Tabla 1. Valores caracteristicos para los ensayos de los perfiles con generadores de vértice en turb 2

Dispositive | Tub | AaCl=0] Claifa=0 ] Cimaz | Afamax | Cdo | Emax | aifa (E mex)
SN GV turb 2 2 0.163 126 | 1773 | 00475 | 1024 ™
GV e-10% | whb2 | 35 023 1.3 18.75° | 00485 | 1008 10
GYIP-90% | wb2 | 326 | 023 1.34 17 |oo0581 | 978 *
GVar-10% | wb2 35 | 0261 145 i7° 00501 | 923 6
GV 0 -20% | tub2 3.25 0221 137 19° | 00481 | 1068 8°
GVI0r-20% | tub2 a5 0z 1.51 1775 | ons18| g9es &
GV20r-20% | turb2 325 0269 148 i | 00531 | 985 r

La Tabla 1 muestra los valores caracteristicos para el perfil solo y el perfil con los generadores de
vértices. Se muestra el valor del éngulo de sustentacion nula, el C, para dngulo de ataque nulo, el Cy,
miximo que alcanza el perfil con su comespondiente &ngulo méximo, el valor del coeficiente de
resistencia para coeficiente de sustentacién mulo, el valor de la eficiencia maximsa y el dngulo para el
cual se da dicha eficiencia.

En las Figuras 3, 4, S y 6 se muestran solo las curvas de los coeficientes de sustentacién y resistencia
para dos posiciones de los generadores de vértices en la turbulencia 2,
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Generadores devértices al 10% y 20% desde el borde de ataque (turbulenda 1 — turbl)

Para los generadores colocados al 10% de la cuerda, no hay variacién en las pendientes ni &ngulos de
sustentacién nula de los perfiles, las grificas estén pricticamente superpuestas. Los cambios se
producen en la zona de los méximos C, y la pérdida.

Se aprecia que al aumentar el 4ngulo de los generadores de vértices, el C;, miximo anmenta, pero en
general el angulo de ataque para el C; méximo se mantiene constante.

El comportamiento al 20% es similar al de 10%, o sea tienen la misma pendiente y éngulo de
sustentacion nula y los cambios solo se ven en la zona de la péndida. El C, méximo se produce
practicamente al mismo éngulo (pérdida). La pérdida es en general suave y similar para todos los
casos.

Con respecto a la resistencia, no se notan cambios significativos en las gréficas, para las 2 posiciones
de los generadores de vortices sobre el extradds del perfil. Se notan pequefias diferencias en el Cp,,
igualmente para ambos casos el perfil solo es el que genera menor resistencia. La tendencia que se
observa es que a medida que aumenta el dngulo del generador de vértices con respecto a la corriente
libre aumenta la resistencia, gin importar la posicién de los generadores de vértices sobre el extrados.
Comparando los C, para los diferentes dngulos & se ve que el perfil solo (ala limpia), entra en pérdida

primero giempre,
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Tabla 2. Valores caracteristicos para los ensayos de los perfiles con generadores de vértices en turb 1

Dispositive Tab | AlaCl=0 | Clalfa=0® | Clmaz | Aflamax | Cdo | Emax | alfa (E max)

Sin GV turb 1 3.7 0.333 1.488 16° 0.0486 | 10.81 ¥
GV Or-10% | fub1 425 0.358 1409 16° 0058 | 10.02 4
GV10°-10% | tud1 A4.25 0.364 1.532 16° 0056 | 978 L
GV 207 -10% turb 1 -4.25 035 1.59¢ 16° a.a58 928 &
GV Or-20% | tumi 3.7 0.332 1431 ir 00523 [ 9.3¢1 6°
GV10°P-20% | turdi 4.5 0.341 1.534 1 00531 | 908 6°
GV20P-20% | furb1 | 4.25 0.342 1.562 16 0.06 9.2 g°

€Comparadén entre las configuradiones turbulentas (turb1 y turb 2)

Para los generadores de vortices a8 & = 0°, los que estan inmersos en la turb 1 generan més Cy que los
inmersos en la turb 2 para cualquier angulo de ataque.

El menor C,, se obtiene con la turb 2 con los generadores de vértices a 8 = 0° y ubicados al 10% de I3
cuerda para cualquier éngulo de ataque. Mientras que el mayor Cy, se obtiene con la turb 1 con el
mismo dispositivo (generador de vértices a 0° y 10%.), también para cualquier dngulo de ataque.

Se ve claramente que en estos dispositivos para el caso en el que se llega a un C, maAximo mayor en
general entra en pérdida aun angulo menor, o sea que se adelanta la pérdida.

Para los generadores de vértices a 8 = 10° y 20° se ve idéntico comportamiento. Con respecto a la
resistencia se puede observar que para la turb 2 siempre es menor, sin importar el éngulo 8, ni la
posicién sobre el extradés. Recordemos que turb 1 tiene menor intensidad de turbulencia que la turb 2.

Efectos de los generadores de vortice sobre los perfiles de bajos mimeros de Reynolds.

Como fue observado en los resultados obtenidos de las experiencias realizadas, estos dispositivos
generadores de vortices colocados sobre perfiles consiguen incrementos en el valor del Ci e, respecto
al caso del perfil solo. Ademas, se observa una diferencia en el caso de aumentar el angulo § de
desviacién respecto a la comiente libre.

Los resultados indican que los generadores de vértices producen un flujo alrededor y aguas abajo de
ellos; de la misma forma que el que se genera en un ala delta [20], [21], provocando un desorden en el
flujo interior y exterior a la capa limite, posicién en la cual se supone a la misma totalmente
turbulenta, de forma tal que el Crus aumenta pero el dngulo de pérdida disminuye muy poco o se
mantiene constante. Se observa también que en todos los casos la pérdida es suave. La curva aumenta
un poco la pendiente de 1a zona cuasi lineal.
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Figura 7. Perfil con generadores de vértices

Es posible que el incremento que se produce en la sustentacién sea por un aumento en la circulaciéon
alrededor del perfil, generado por un gradiente favorable de presiones que estabiliza la capa limite
sobre el extrad6s. Cada generador de vortices produce un vértice tipo helicoidal que interactia con la
capa limite y modiﬁca la configuracién del flujo detrés de los dispositivos [22]). Esto produce que el
flujo incidente “vea”’ un perfil de mayor espesor, lo que explicaria el aumento de la sustentacién.

El coeficiente de resistencia se mantiene casi constante para bajos dngulos de ataque, con un valor
inferior para el caso sin el dispositivo. A medida que se incrementa el angulo de ataque el Cp aumenta,
siendo mis importante estd variacion para la zona de pérdida del perfil. Este incremento resulta de 1a
interaccién entre los vértices generados y el espesor de la capa limite.

Un vértice helicoidal determinado con alas deltas similares a los generadores utilizados, tiene una
estabilidad determinada, en general, por el numero de Reynolds y por la intensidad de la turbulencia
[23]. Cuanto més intenso es el flujo, mas répido estalla el vortice. Esto trae aparejado que sobre el
perfil, cuanto més dure el vértice, mas flujo mezcla con la capa limite y por lo tanto el flujo exterior
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verd un perfil con mayor espesor, por cansigniente con mayor circulacién (nuevamente se tiene un
incremento de curvatura del perfil que ve el flujo, dado que los dispositivos se encuentran en el
extrados) y obteniendo Cy, mayares. Si en cambio el vértice estalla, genera un flujo con menor energia,
el cual produce menos mezcla, el flujo externo verd un perfil més delgado, por lo tanto habrd menor
circulacién y menor Cy,

CONCLUSIONES

En las visualizaciones realizadas no se advierte una formacién o una separacién laminar, o sea no se
producen separaciones locales laminares con re-adherencia como se reporto en este tipo de perfiles en
flujo laminar. S{ se observé la entrada en pérdida que se produce con desprendimientos desde el borde
de fugn hacia el borde de ataque sobre el extradds. Esto causé que las entradas en pérdidas sear suaves
y no abruptas como sucede en el flujo laminar y a mimeros de Reynolds un poco mas bajos (1 x 10°)
con este tipo de perfiles:

Otra prueba de que no se aprecia separacién laminar la dan las curvas de coeficiente de resistencia vs.
éngulo de ataque. Si hubiese separacion laminar con la subsiguiente separacién en flujo turbulento a
medida que se incrementa el angulo de ataque, se observaria un incremento importante en la
resistencia [24]. Dicho comportamiento no se observa en ninguno de los experimentos. Al contrario, la
resistencia se incrementa paulatinamente aiin cuando se produce la pérdida del perfil y hasta llegarala
doble pérdida, luego crece mucho més rapido. Esto nos indicaria que el perfil en estas condiciones esta
compuesto por una capa limite turbulenta que se genera en el borde de ataque y que es resistente a los
gradientes adversos de presiones [25].

Con respecto al fendmeno de histéresis que reportan a bajos mimeros de Reynolds, se verifica que con
flujos turbulentos este efecto desaparece por completo, no se observd histéresis en ningin caso.
Recordemos que se habian reportado casos de histéresis en bajos Reynolds (100000) con una
intensidad de turbulencia de 0,5 a 1%. Esto es debido en gran medida a que este fenomeno estaba
determinado en general por la burbuja de borde de ataque. En el tipo de perfiles utilizados y con el
flyjo incidente, se produce una distribucién de presiones sobre el extradds, que genera una entrada en
pérdida suave, por lo tanto no se forma la burbuja de borde de ataque. Esto claramente nos indica que
tampoco hay separacién laminar, cuestion que estd fluido-dindmicamente vinculada con las burbujas
de borde de ataque.

En resumen, la presencia de los generadores de vértices sobre el extradds del perfil, por lo expuesto
anteriormente, nos permite afirmar que:

Dichos dispositivos siempre aumentan el Cy,

Se generan mayores Cy, cuando la turbulencia incidente es de menor intensidad.

Con menor intensidad de turbulencia incidente; la pérdida es suave pero para un éngulo
Menor.

Para intensidades de turbulencia mayores 1a resistencia siempre es menor.

El perfil solo (ala limpia) siempre tiene menor resistencia que con cualquier generador de
vortices.

A R
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RESUMEN

En este trabajo se presenta una herramienta computicional para simular numéricamente el compor-
tamiento aerodindmico de rotores de generadores eé licos de eje horizontal y gran potencia (mayor a
1 MW ) cuando varian algunos de los pardametros que definen la geometria de los mismos o la direccion
del viento incidente. Como ejemplo de aplicacion, se estudia como varia la potencia producida en
funcion de la direccion relativa del viento respecto al eje del rotor o de la conicidad de las palas. El
rango de velocidades de operacion del rotor (subsénico bajo) se conjuga con las grandes dimensiones
de su geometria dando lugar a flujos incompresibles con elevados numeros de Reynolds. Este hecho
avala la hipotesis de que los efectos viscosos son confinados unicamente, a las capas limite y las estelas
vorticosas, y permite estimar las cargas aerodind micas implementando el método de red de vortices
no-lineal e inestacionario. Los datos necesarios para llevar a cabo estas simulaciones numéricas son:
i) la geometria del rotor; ii) la cinematica del rotor (modelado como una coleccion de cuerpos
rigidos ), y iii) la corriente de aire que puede variar en el tiempo, tanto en magnitud como en direccion.

Palabras claves: Generadores etlicos de eje horizontal, Aerodinidmica inestacionaria, Método de red
de vortices no-lineal y no-estacionario.

INTRODUCCION

En el presente trabajo se simula numéricamente el comportamiento aerodindmico del rotor de un
generador edlico de eje horizontal de gran potencia. La aerodindmica asociada a este sistema de
generacién de energia es inherentemente no-lineal e inestacionaria debido a la presencia de condiciones
ambientales complejas, vientos de amplitud y direccién cambiante, existencia de la capa limite
terrestre, deformaciones estéticas, y flujos dominados por vorticidad.

El rango de velocidades de operacién (subsénico bajo) se conjuga con las grandes dimensiones del
equipo dando lugar a flujos incompresibles cuyos niimeros de Reynolds son altos. Este hecho avala la
hipétesis de que los efectos viscosos estdn confinados tinicamente, a las capas limite y a las estelas
vorticosas, y permite estimar las cargas aerodinamicas mediante una conocida técnica de la dindmica
de fluidos: el método de red de vortices no-lineal e inestacionario (NLUVLM).

En este esfuerzo, mediante el uso del NLUVLM se estiman, en el dominio del tiempo, las cargas
aerodindmicas actuantes sobre cada pala, la distribucién de vorticidad en las sdbanas vorticosas
adheridas, la distribucion e intensidad de la vorticidad y forma de las estelas emitidas desde el borde
de fuga y desde la puntera de cada una de las palas que forman el rotor. La historia del movimiento se
almacena en las estelas, lo que permite contemplar los efectos aerodindmicos de tipo histerético.
Ademas se pueden tener en cuenta todas las posibles interferencias e interacciones aerodinimicas
entre palas-palas, palas-estelas, palas-cubo, cubo-estelas, y estelas-estelas.
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Los datos necesarios para realizar las simulaciones numéricas son: (i) la cinematica del aerogenerador
(modelado como una coleccion de cuerpos rigidos cuyo movimiento es conocido); y (ii) la corriente de
aire que puede variar en el tiempo, tanto en magnitud como en direccién. Los datos que caracterizan el
flujo incidente pueden ser de origen sintético, o bien, pueden ser obtenidos experimentalmente a partir
de mediciones de campo.

MODELO MATEMATICO

En el modelo estudiado se considera el flujo de un fluido incompresible caracterizado por un niimero
de Reynolds muy elevado. La ecuacién gobernante es la ecuacién de continuidad para flujos incom-
presibles e irrotacionales conocida como ecuacion de Laplace:

Vip(R,t)=0 W

donde ¢(i,t) es la funcién potencial de velocidad védlida en todo el dominio donde el fluido es
irrotacional (fuera de las estelas y las capas limites). La dependencia explicita del tiempo en la
ecuacion de Laplace se introduce a través de las condiciones de contorno, [2, 3].

Cuando existe velocidad relativa entre el rotor y el fluido, se genera vorticidad en el seno de las capas
limites. Los efectos viscosos dan origen a las capas limites. Parte de esta vorticidad es emitida desde el
borde de fuga y la puntera de las palas, es transportada por el fluido, y forma las estelas. El campo de
velocidades asociado con toda esta vorticidad interactua con la llamada corriente libre: mientras las
condiciones de borde de no-penetracion y no-deslizamiento son satisfechas sobre las superficies sélidas
generadoras de vorticidad. La vorticidad en las estelas se mueve libremente en el fluido de forma tal
que no se produzcan saltos de presion a través de las estelas.

Para atacar el problema se modelan las superficies sustntadoras (palas del rotor) y las estelas como sidbanas
vorticosas adheridas y desprendidas, respectivamente. A través de las palas existe una discontinuidad en la
componente tangencial de la velocidad relativa aire-pala, dando origen a las cargas aerodinamicas.

La ecuacién que gobierna el problema es complementada con las siguientes condiciones de contorno:

i) condicién en el infinito: las perturbaciones producidas por la presencia de las superficies
solidas decaen en el infinito;

ii) condicion de no penetracién: la trayectoria de las particulas de fluido es tangente a las superficies solidas;

iii) condicién de estela libre de fuerzas: la variaciénde presion es continua a través de la estela;

iv) condicién de conservacién de circulacion: el campo de vorticidad es solenoidal [4], esto se
satisface de manera automatica debido a que las superficies solidas y las estelas son modeladas
como colecciones de anillos vorticosos cerrados; y

v) condicién de Kutta no-estacionaria: las estelas son emitidas de manera suave desde los bordes
filosos de las palas.

En el seno del fluido el campo de vorticidad O coexiste con el campo de velocidad V, y ambos
campos estén relacionados cinematicamente por la siguiente expresion:

Q=v,xV donde : V =(———J
¥))]

En el caso de un segmento vorticoso de longitud finita y circulacién I'(7), la ley de Biqt-Sava:t toma la forma:
V- _FLQL_L[L(:L__L]]

n Jixif | Rl IR 3)

dondeT, YT, son los vectores posicién del punto donde se calcula la velocidad relativos a los
extremos del segmento vorticoso de longitud finita, y L =1, =1,
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Método de Red de Vértices Inestacionario

En el método de red de vértices inestacionario las sibanas vorticosas son reemplazadas por una red de
segmentos vorticosos de circulacién I'(#). Para conservar la circulacién se utilizan anillos vorticosos
cerrados de circulacién G(¢), donde I'(¢) es obtenida como suma vectorial de las circulaciones de los
anillos adyacentes. Para obtener los valores de G(¢) se utilizan las condiciones de no-penetraci6n:

(Vo t Viwssa + Vs = Vo) - = 0 (4)

cuerpo

donde V agherids,V eneia ¥ Voo son las velocidades asociadas a las sdbanas vorticosas adheridas (capas
limites), las sdbanas vorticosas libres (estelas), y la corriente libre, respectivamente, v cuerpo €8 la velocidad
de la superficie del sélido, y @i es un vector normal a dicha superficie. Idealmente, es preferible
satisfacer la ecuacién (4) en todos los puntos de la superficie s6lida. Pero debido a que se ha
discretizado la superficie en un numero NP de elementos, solo es posible imponer la condicion de no-
penetracion en un nimero finito de puntos, llamados puntos de control. Hay un punto de control en el
centroide de los nodos de cada elemento. Para aproximar ii, en cada elemento se utiliza el producto
vectorial de sus dos vectores diagonales. Cuando se resuelve la ecuacion (4), la estela, la corriente
libre, y el movimiento de la superficie sustentadora son conocidos; se resuelve esta ecuacidn para
encontrar V i que viene expresada en términos de las incognitas Gi(f) y de los coeficientes de
influencia aerodindmicos Ay [2, 3, 5, 6]:

N
EA,, )=Vt Vo =V} B, =L 2.AP )

Una vez calculadas las circulaciones G;(f) se “convectan” las estelas. Los nodos que definen los
extremos de cada segmento vorticoso de las estelas son convectados con la velocidad local del fluido,
y su nueva posicién, R o (f+4t), se determina de la siguiente manera [3, 5):

Ryowo (£ + A1) = Ry (£) + j Voo (1)AT % Rypo (2) + Vo (1) A ©)
donde R x40 () es 1a posicién del nodo en el tiempo ¢ y 4t es el incremento de tiempo.

Cdlculo de las cargas sobre cada elemento

A continuacién se considera el cdlculo de las cargas aerodindmicas sobre las superficies sustentadoras.
Para cada elemento, primero se debe hallar la presion en el punto de control y luego multiplicarla por
el 4rea del elemento y por el vector unitario normal. Finalmente, se suman vectorialmente las fuerzas y
los momentos de dichas fuerzas sobre todos los elementos. La presion en el punto de control de cada
elemento se calcula mediante la ecuacion de Bernoulli para flujos inestacionarios:

—_—t—t=— = —=_—_=,4 2 = ynaconstante ™

Los detalles sobre el tratamiento de I términos de 1a ecuacion (7) puedenconsultarse en las Referencias 3 y 5.

DESCRIPCION CINEMATICA DEL ROTOR

Para determinar las cargas actuantes sobre el rotor en cada condiciéon de operacion es necesario
conocer la cinematica del mismo, ya que las fuerzas aerodinimicas dependen de la posicion, la
velocidad y la aceleracién de cada componente del equipo.

Sistemas de coordenadas

En este trabajo el rotor es modelado como una coleccién de cuerpos rigidos. Para facilitar la descripcion
cinémaética se introduce un conjunto de sistemas de referencia asociados a cada uno de los cuerpos que
conforman el rotor. En la Figura 1 se muestran los sistemas de referencia utilizados: N, A, C, Dy E.
El sistema de referencia N=(1i,, ,,1i, ) es un sistema fijo a tierra o0 Newtoniano. Sobre el cubo se
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encuentra un sistema de referencia rotante A=( %, a2, ¥8), cuyo origen coincide con el origen de N. El
cubo rota, relativo al sistema N, con una velocidad angular A&N = ¢4 (z)fil.

Figura 1. Sistemas de coordenadas del cubo y de las palas.

Los sistemas C, D, y E estan fijos a cada pala. En la Figura 2 se muestra la pala | y el sistema C-
(cl,c2,¢c3) ubicado en el origen de la misma. La pala | puede cambiar su dngulo de actitud en funcién
del tiempo. La actitud (dngulo de “pitch’’) de la pala | consiste en una rotacién de la pala alrededor
del eje c3. La coordenada generalizada que describe esta rotacion es g/(z).

La pala | posee, ademas, una ley de distribucidon de alabeo geométrico representada por el angulo y
Este angulo se mide respecto del plano de rotacion. En la puntera de la pala el valor de y es nulo,
definiendo de esta manera una referencia para el angulo de actitud gi(?). Las actitudes y alabeos de
las palas 2 y 3 se describen de manera analoga a la utilizada para la pala 1.

Figura 2. Sistemas de coordenadas asociados a la Pala 1.

Vectores posicion y velocidad

A continuacion se presentan los vectores posicion y velocidad de cada componente del rotor.

Cubo: Los vectores posicion y velocidad de los puntos del cubo se obtienen como sigue:
NdR
¥gp = Az Ny = Cubo Nod, Az
Rose = [Tm] T eoubo awo = T T [Tm] { @ X l‘m} 6))

donde jvR cubo es el vector posicion respecto del sistema N de un punto arbitrario del cubo, at cubo es
el vector posicion del mismo punto del cubo respecto del sistema A, [['in] es la matriz de rotacién que
define la orientacion del sistema A respecto del sistema N, Nv Cubo es la velocidad del punto del cubo
respecto del sistema N, y Nw4 es la velocidad angular del sistema A respecto del sistema N.
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Pala I: Los vectores posicién y velocidad de puntos sobre la pala 1 se obtienen de la siguiente manera:
N
- - - ” d - - - _
"Roas =[ Tl “Roe HToe] T "v,“=?n, bV =[] {8 xR+ T (Y0 X T} (9)

donde "E puy,; es la posicién de un punto arbitrario perteneciente a la pala 1, ¥, es la posicion del
mismo punto respecto del sistema C, [Tyc] es la matriz de rotacién que define la orientacién del
sistema C respecto del sistema N, Y@° es la velocidad angular del sistema C respecto del sistema N, y
MV paia1 €5 la velocidad del punto en la pala | respecto al sistema N.

Palas 2y 3: Los vectores posicidn y velocidad de puntos sobre las palas 2 y 3 se obtienen de manera
analoga a los de la pala 1.

DIRECCION DEL VIENTO: INCIDENCIA SOBRE LA POTENCIA

Las condiciones ambientales en las que opera un generador edlico son complejas. La presencia de vientos
de amplitud y direccion cambiante, efectos de twbulencia y de capa limite terrestre, hacen que la
aerodindmica asociada a estos sistemas de generacién de energia sea inherentemente no-lineal y no-
estacionaria. En una primera aproximacion, se adopta un perfil de viento uniforme y se desprecian los
efectos de turbulencia y capa limite terrestre.

La potencia que puede generar un rotor, depende de la direccién del viento incidente. La velocidad
efectiva, Vg, que percibe el rotor para la produccién de potencia en el eje es la proyeccion de la
velocidad de la corriente libre respecto al eje de rotacion 8, , y esta dada por:

Vg =V.cos(a) (10)

donde & es el 4dngulo que forma la direccion del viento con el eje de rotacién, &<, .
La potencia producida por el rotor es igual al producto del momento aerodindmico M por la velocidad

angular del rotor " @* = Yo', por lo tanto:
P=M"&" = g; (L)' C, "o (1)

donde g, es la presion dindmica efectiva, L, es una longitud de referencia y C,, es el coeficiente de
momento aerodindmico.
Reemplazando el valor de ¥ dado en (10), en la expresién de la presidén dindmica efectiva se tiene

9 =%ﬂ(i’.}’ =%p(f’.)iml{ﬂ] (12)

donde se observa que la presion dindmicaefectiva varia con el coseno cuadrado de @

Reemplazando en (11) el valor de g, dado en (12), se obtiene la ecuacién (13) para el computo de la
potencia producida. Si ademds se divide por el valor de la potencia cuando « es igual a cero (F;), se
obtiene una version adimensionalizada de la potencia obtenida:

P_GC (a
B Cy(0)
donde el cociente C,(a)/C,,(0) es una funcién no lineal del dngulo o que toma un valor proximo a la

unidad. Por lo tanto, en una primera aproximacion, se puede estimar que la variacién P/P, en funcion
de ar es igual a cos? ().

P = Lo() (1) "ot Cyeor(@) cor' () a3

INCIDENCIA DE LA CONICIDAD DE LAS PALAS

La geometria del rotor de un generador edlico se define por medio de varios pardmetros. Los pardmetros
geométricos mas importantes son: la distribucién de perfiles aerodindmicos, de ahusamiento y de
alabeo a lo largo de la pala, y la conicidad del rotor respecto al plano perpendicular al eje de rotacién.
La conicidad de un rotor queda definida por medio del dngulo £ que indica el dngulo existente
entre ¢l plano perpendicular al eje de rotacion y el eje longitudinal de la pala &, ver Figura 3.
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Figura 3 Angulo de conicidad £de las palas un rotor.

El angulo de conicidad permite montar el rotor mas cerca de la torre, ya que aleja la zona de puntera
colisiones que se podrian producir cuando las palas se flexionan por
accion de las cargas aerodinamicas y pasan cerca de la torre.
Debido a que el Qujo asociado a un generador eodlico es altamente complejo, es importante determinar
de manera cualitativa y cuantitativa como influye sobre el comportamiento acrodinamico la variacién
de conicidad del rotor para diferentes condiciones de viento. En el presente trabajo se estudia como
incide la conicidad de las palas del rotor, pero se ignora la deformaciéon de las palas y la interaccion
aerodinamica entre el rotor y la torre.

RESULTADOS

Se presentan resultados obtenidos con la herramienta computacional desarrollada. Se han considerado
cuatro casos donde se ha variado la direccién del viento respecto al eje del rotor y la conicidad de las
palas del rotor. En los dos primeros casos el viento tiene un perfil uniforme y urna velocidad de 72 Km
por hora (Foj= 20 m/s) y se aplica mediante una funcion escalén en #=0. Se consider6 un rotor de tres
palas de 70 m de diametro rotando a 12 rpm. En los tres primeros casos la conicidad del rotor es de
&= 7° y en el cuarto se estudié la influencia de la conicidad en el intervalo [-15° <+150].

Caso 1 — Viento de frente (paralelo al eje del rotor)

Este caso corresponde a la condicion de generador con viento de frente. En la Figura 4a se presenta
una vista del rotor y la evolucion de sus estelas. Es posible apreciar el enrollamiento del vortice de
puntera de cada pala; hecho que indica la existencia de fuerzas sustentadoras.

En la Figura 5 se muestran las fuerzas (Figuras 5a, Sb y 5¢) y los momentos aerodinamicos (Figuras
5d, Se y Sf) actuantes sobre el rotor en funcion del dngulo de rotacion. Cada columna corresponde a
una direccién en el sistema N. En los graficos correspondientes a la direcciéon hl se observa que las
fuerzas y momentos actuantes sobre el rotor son practicamente constantes, excepto durante un corto
transitorio. La fuerza sobre el rotor en la direccién nl tiene el mismo sentido que la corriente de
viento y representa el empuje actuante sobre el disco. El momento en esta direccion tiene el mismo
sentido que la rotacion del rotor; este hecho indica que el generador esta tomando energia del viento.
Se observa que las componentes en las direcciones $2 y 0} de las fuerza y los momentos aerodi-
namico actuante sobre el rotor son nulas.

Figura 4 Rotor y estela — a) Caso 1: viento de frente, b) Caso 2: viento inclinado a 30°.
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Figura § Fuerzas y momentos actuantes sobre el rotor. Caso 1: viento de frente.

Caso 2 - Viento a 30° respecto al eje del rotor

En este caso actia un viento horizontal pero inclinado 30° respecto del eje del rotor. En la Figura 4b
se presenta una vista del rotor y sus estelas donde se observa claramente como las estelas tienden a
alinearse con la direccién de la corriente libre y no con la direccién del eje del rotor,

En la Figura 6 se muestran las fuerzas (Figuras 6a, 6b y 6¢c) y los momentos aerodindmicos actuantes
sobre el rotor (Figuras 6d, 6e y 6f) en funcién del 4ngulo de rotacién. En los gréficos, correspondientes
a la direccién i, , se observa que la evolucion temporal de la fuerza y el momento actuantes sobre ¢l
rotor alcanzan répidamente el estado de régimen (el signo es consistente con la direccién del viento
incidente y el sentido de giro del rotor).

Es importante advertir que el generadot, en condicion de viento inclinado, produce en el eje un par
menor que el producido con un viento de frente de gual magnitud. En concordancia con la ecuacion (13),
en la Figura 6 se observa una reduccion de potencia del orden del 27 % cuando el viento actia con
una inclinaci6én del 30° respecto al eje de rotacion del rotor.

En las Figuras 6b, 6¢c, 6e y 6f se observa que las cargas actuantes sobre el rotor en la direccién h, y
i, no son nulas, quedando evidenciada, cualitativamente, la influencia de la distribucién de alabeo a
lo largo de las palas y del 4ngulo de conicidad del rotor sobre su comportamiento aerodinamico. Los
estudios hasta ahora realizados no son suficientes para inferir cuantitativamente la influencia de tales
parametros geométricos sobre la aerodinamica de un rotor como el aqui estudiado.
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Figura 6 Fuerzas y momentos actuantes sobre el rotor. Caso 2: Viento a 30° respecto al eje del rotor.
Caso 3 - Influencia dela direccién del viento

En este caso se realizaron simulaciones variando la direccion del viento incidente respecto al eje del
rotor, para una misma velocidad del viento, pero variando los valores del dngulo de incidencia o desde
0° hasta 45°, con incrementos de 5°. La potencia producida por el rotor funcién de a fue normalizada
respecto de la potencia correspondiente a @ = 0°,

Los resultado se muestran en la Figura 7, donde ademds fue graficada la funcién cos®(a) con la
finalidad de mostrar la incidencia del factor Cy(a&)/C,(0) en la potencia adimensionalizada. Se
advierte que para valores de @ menores a 15° la potencia adimensionalizada varia como cos® (2); esto
significa que los efectos de las nolinealidades sobre Cy (@) son pequefios. En cambio, para valores de a
mayores a 15° los efectos nolineales comienzan a ser importantes; notar que los valores predichos por
las simulaciones se separan considerablemente de la curva correspondiente a la funcién cos? (a).

Caso 4 — Influencia de la conicidad de las palas

En este caso se realizaron una serie de simulaciones, variando la conicidad de las palas del rotor, para
una condicién de viento incidente de direccién y magnitud fija, ¥ .20 m/sy & = 0°. Las simulaciones

fueron realizadas para valores del 4ngulo £ que van desde = 15° hasta +15° con incrementos de 5°.

En la Figura 8 se muestra la variacion de la potencia producida en funcion del dngulo de conicidad del

rotor. Se observa una curva sesgada hacia la izquierda que alcanza su miximo cuando £ =-3,5° Este

valor carece de importancia prictica por lo comentado en la Seccién 5. Cuando la conicidad es de 7°, la
potencia es un 4 % menor que la correspondiente a £=0.

La aerodindmica asociada a rotores es fuertemente dependiente de la geometria, y los resultados

obtenidos en el presente caso, son solo vilidos para el rotor aqui considerado, ya que no se dispone
ain, de suficiente informacién como para emitir conclusiones de un cardcter mas general.
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Figura 7 Influencia de la direccidn del viento. Figura 8 Potencia obtenida vs. conicidad de las palas.
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CONCLUSIONES

En este trabajo se presentaron y analizaron los resultados obtenidos con una herramienta computacional
que esta siendo actualmente desarrollada, y que tiene como objetivo estimar cuantitativamente la evolucion
temporal de las cargas aerodinimicas que actuan sobre rotores de generadores eélicos de eje

horizontal y de gran potencia. La herramienta estabasada en una conocida técnica numérica de la dindmica
de fluidos: el método de red de vortices no-lineal e inestacionario.

De los resultados obtenidos de las simulaciones numéricas se pueden extraer algunas conclusiones

que permiten comprender el complejo comportamiento de la acrodinamica de estos rotores. Es posible
afirmar que las cargas aerodinamicas son fuertemente dependentes de la direccion de la corriente de viento, y
la potencia producida se reduce cuando aumenta el dngulo de incidencia del viento.

En esta instancia ha sido posible explicar de forma cualitativa como influye la conicidad del rotor en la potencia
producida, pero ain no ha sido posible explicar como lacombinacion de otras caracteristicas geométricas del
rotor (por ejemplo: las distribuciones de perfiles, y laley de ahusamiento y de alabeo a lo largo de la pala)
afectan el comportamiento aerodindmico del mismo. Tal estudio sera objeto de trabajos futuros.

Si bien la herramienta aqui presentada representa un buen punto de partida para lograr la comprensién
cabal del comportamiento acrodinAmico de generadores edlicos de gran potencia, en el futuro serd
necesario llevar a cabo simulaciones que incluyan el modelo completo del aerogenerador y que,
ademas, tengan en cuenta la dindmica estructural, lcs sistemas de control y las condiciones ambientales
altamente complejas que tienen lugar en las zonas donde normalmente se emplazan estos equipos.
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RESUMEN

El estudio y la mejora continua del rendimiento de un auto de carrera llevan a la utilizacion
de distintas herramientas que permiten determinar las causas de ciertos comportamientos. En este
campo dentro de los mas utilizados se encuentran ensayos en pista sobre el auto real, modelos para
tunel de viento y modelos computacionales.

El propésito del presente trabajo es comparar los resultados obtenidos de ensayos realizados en el
tunel de viento con un modelo escala 1:5 del auto Toyota Corolla de TC2000 junto con el mod elo en
CFD del mismo auto. Esto permite obtener valores de fuerzas sobre el modelo y visualizaciones
cualitativas del flujo de aire sobre el mismo.

Dicho modelo en CFD ha sido utilizado y ajustado de acuerdo a ensayos obtenidos en pista con
sistemas de adquisicion de datos y sobre el mismo se pueden plantear condiciones similares a las que
se presentan en el tunel de viento.

Se realizo un ensayo en tunel de viento y una simulacion del mismo ensayo con CFD logrando
resultados satisfactorios que permiten llegar a ciertas conclusiones y continuar con el desarrollo de
ambas herramientas.

Palabras clave: aecrodinidmica, autos de competicion, balanza, CFD, tinel de viento.
INTRODUCCION

En este informe se presenta el trabajo realizado para la comparacién del ensayo en tunel de viento de
un modelo a escala 1:5 del Toyota Corolla de TC2000 con un modelo en CFD (computational fluid
dynamics) del mismo auto utilizando un programa que resuelve las ecuaciones de Navier Stokes
mediante el método de elementos finitos (MEF).

DESARROLLO

A continuacién se describe la realizacion del ensayo en tinel de viento y de la simulacién con CFD.
Dentro de este 1iltimo se d4 una breve explicacion del programa de célculo utilizado y del pre y post
proceso. Para comparar los resultados obtenidos en ambos se realizan dos modelos de CFD uno
simulando el modelo con la cAmara de ensayo del tinel y otro con un entorno lo suficientemente
grande que permita comparar con los valores corregidos en el tinel.

Simulacién con CFD

Los pasos necesarios a seguir para una simulacién de este tipo son, en términos generales; crear el
modelo tridimensional, realizar el mallado y asignacién de condiciones de contorno, ejecutar el
programa de célculo y por tltimo procesar los resultados. A continuacion se describe, en este caso,
cOmo estos pasos se llevan a cabo y las herramientas utilizadas.
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Obtenciéon del modelo

El modelo se cred utilizando una técnica conocida como Fotogrametria. Esta técnica se basa en
colocar una serie de puntos distribuidos sobre la superficie del auto de manera adecuada como se
observa en la Figura 1.

Figura 1: Distribucion de puntos sobre la superficie del auto.

Luego de esto se toman fotos digitales del auto desde ciertos puntos de referencia ubicados fuera del
auto en distintos angulos. Luego se realiza un post procesado de las imagenes marcando la
coincidencia de los puntos en las distintas fotos y generando las conectividades entre puntos cercanos
que definen las lineas principales del auto. Una vez generadas las lineas principales en un programa de
disenio (CAD) se generan las superficies que forman el modelo tridimensional del auto. Este proceso
se muestra en el siguiente esquema (Figura 2):
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Programa de Calculo

Se utiliza el programa NS3DG [1] que soluciona las ecuaciones de Navier-Stokes incompresibles
mediante el método de elementos finitos con un esquema de pasos fraccionados.
Este programa resuelve:

Ecuacién de continuidad V- u=0 enQ X (,0, )
y Ju !
Ecuacion de momento -+u-Vu-V-Tt+-Vp=1f enQ X (to, tf)

a lo que se le agrega las condiciones de contomo:
u =i en Iu

on=ienloc

donde la primera impone la velocidad en parte del contomo y la segunda impone un valor de traccion
(presion impuesta) sobre una de las caras del contomo.

El programa utiliza el modelo de turbulencia de Smagorinsky, ley de pared y la estabilizacion de los
términos convectivos e incompresibilidad se realiza mediante una OSS (Ortogonal Subscale
Stabilization).

Como se realizan dos modelos distintos, uno incluyendo la camara del tunel de viento y el otro no, se
imponen en cada caso las condiciones de contomo correspondientes que se observan en la siguiente

figura:
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Pre y Post Proceso

Tanto el pre como el post proceso se utiliza el programa GID 9.0. Una vez obtenido el modelo CAD
del auto se procede a llevarlo este programa donde se le crea una geometria alrededor del mismo que
representa el entorno que lo circunda (condicién con o sin camara del tunel). Luego se asignan las
condiciones de contorno y se procede al mallado de la geometria. En este caso se utilizan tetraedros
lineales con lo que se logra una malla no estructurada de 2.280.000 elementos y 570.000 nodos.
Luego que se obtiene el mallado final se escribe el archivo de datos necesarios para que el programa
de calculo realice las corridas necesarias. Una vez que ha corrido se crean los archivos leidos por el
programa de post proceso (GID) que carga la informacion y presenta visualizaciones de contornos de
velocidad y presidn, lineas de corriente, vectores velocidad, etc.

Figura 4: mallado sobre la geometria del auto.

Ensayo en Tunel de Viento

Descripcion del tinel

El ensayo se realizdé en el Tunel de Viento Piloto del Centro de Investigaciones Aplicadas
(perteneciente al Instituto Universitario Aeronautico). Este es un tanel del tipo NPL (circuito abierto,
camara cerrada), tiene una camara de ensayos circular de 1,5[m] de didmetro y 3 [m] de largo. Su

velocidad maxima de corriente libre es de 50 [m/s], la potencia de la soplante es de 150 [HP] y la
velocidad de rotacion de 630 [rpm]. En la figura 5 se observa la instalacion del tinel de viento.
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Descripcion del ensayo

El ensayo se realiza colocando una placa que simula el piso por debajo del auto. Esta placa esta fija 'y
tiene un borde de ataque eliptico de manera tal de controlar el crecimiento de la capa limite en el borde
de ataque de la misma. Esta placa esta contenida por una estructura de aluminio la cual aloja también
la balanza electronica que esta en contacto con las ruedas del modelo.

Figura 5: Tunel de Viento Piloto. Instituto Universitario Aeronautico.

Balanza

Como se menciono la balanza esta incorporada a la estructura del piso, de manera tal de poder ensayar
distintos modelos de auto sin tener que desmontar la misma. Es una estructura metalica a la que estan
unidas una celda de carga de traccidn-compresion para medir resistencia y dos celdas de carga de
flexion para medir sustentacion-downforce. Los ejes delantero y trasero del modelo coinciden con el
eje donde apoyan la estructura de la balanza a las celdas de carga de flexién con lo que se mide
directamente la carga en los ejes. La resistencia se mide mediante el contacto de un carro que soporta
al modelo y que tiene el grado de libertad coincidente con el eje longitudinal del tunel.

Figura 6: Esquema de montaje de la balanza electronica.
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Figura 7: Fotos de la balanza instalada con estructura y piso en la camara del tinel.

Modelo

El modelo esta fabricado a 1/5 de escala y posee una alta similitud geométrica con el auto de carrera
incluyendo detalles minimos del mismo. Para la fabricacion de éste se partidé de la geometria en CAD
que se utiliza para la simulacion en CFD y se llevo a una maquina de control numérico computarizado
que posee la tecnologia CAD/CAM. Con esto se mecanizdé un modelo patrén en madera (se observa en
color rojo en la Figura 8) y luego a partir de éste se cred una matriz en fibra de vidrio y resina epoxi
(pieza hembra). Laminando sobre ésta matriz se obtiene el modelo de la carroceria utilizado luego para
el tinel. A este se le agrega las ruedas fundidas en aluminio que tienen la geometria original de las que
utiliza habitualmente el auto.

Figura 8: Fabricacion del modelo de tinel de viento.

Correccion de las mediciones

Como todo ensayo en tinel de viento lleva asociado correcciones que son propias de la instalacion y
algunas que corresponden al mismo ensayo que se estd realizando. En este caso se aplican



correcciones por gradiente de presion, por bloqueo de sélidos, bloqueo de estela y correccién por
gradiente de estela con el método de Mercker correspondiente a la SAE [3] y [4].
Los coeficientes aerodindmicos corregidos quedan:

C,=¢c,L
donde: %

Cy' coeficiente de sustentacién medido con la balanza.

9. fwl,Cp,S,K). Aplicacién del método de Mercker para la correccidn de la presién

dindmica como funcion de pardmetros geométricos del modelo, de la cimara de ensayos y de
constantes caracteristicas del método.

El coeficiente de resistencia es:

- 9
donde: c
Cns' coef de resistencia medido con la balanza.
dc, \v. . . . .
ACps = —d?’ —= - correccion por flotamiento (gradiente de presion en el eje de 1a cimara)
n

1 S . .
ACD" = Zwa (—C-) : correccién por gradiente de estela.

El desarrollo completo de estas correcciones donde se expone todo el método seguido se encuentra en
el report SAE SP-1176 [4] y en el informe [3].

RESULTADOS Y DISCUSI ON

Para comparar los ensayos con la simulacion se establecieron las condiciones para ambos casos
fijando la velocidad, la altura del auto y variando el angulo del aleron. Con esto se obtuvo una curva
de CL y CD vs. velocidad para ambos casos que se compara a continuacion:
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Figura 9: CL vs. dngulo de alerén.
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Figura 10: CD vs. dngulo de alerén.

se observa que las curvas tienen el mismo comportamiento en ambos casos y que a medida que
disminuye el dngulo tienden a juntarse.

Los aspectos a considerar y que se plantean como causas de estas diferencias en cuanto a la
separacion entre estas curvas son los siguientes:

e Para el caso de la simulacién la velocidad de corriente libre se mantiene invariante mientras
que para el caso del ensayo en tinel existen fluctuaciones dificiles de controlar.

e Cuando se aplica la correccién por gradiente de estela con el método de Mercker se hace para
auto convencional, en este caso en particular se tiene el aleron en la zona trasera que deflecta y
modifica severamente la estela por detris de éste y dichas cormrecciones no preveen la
utilizacion de elementos de ese tipo.

e  Teniendo en.cuenta lo expresado en el punto anterior se realizd un ensayo y una simulacién
con el auto sin aleron y se obtuvieron valores de CD practicamente idénticos lo que confirma
lo planteado en cuanto a las correcciones.

e  Pam esto mediante la simulaci6n se establecié un método con el cual se le agregaun  AC, por

deflexion de estela de acuerdo al 4ngulo de alerdn que tiene el modelo en el momento que se
realiza algin ensayo.

De la comparacién cuantitativa de las diferencias en cuanto a las correcciones y a la simulacién se
desprende la siguiente tabla con los resultados correspondientes:

¢/camara CFD | s/corregir tanel

[CL 0.33 — 023
CD 0.49 0.55

[ s/cémara CFD | corregido tanel |
CL 0.26 0.2
CD 0.41 0.42
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para este ensayo se utilizé un modelo cuya incidencia de alerdn es baja lo que permite comparar
en base a que son menores las diferencias en los coeficientes por deflexidén de estela y asi permite
evaluar las demas correciones.

Las visualizaciones de los contornos de velocidad de la simulacion se observan en las siguientes

figuras:

Figura 11: Contorno de velocidad. Modelo con camara.

Figura 12: Contorno de velocidad. Modelo sin camara.

CONCLUSIONES

Se logré implementar un ensayo en tinel de viento sobre un vehiculo y la correspondiente medicion
mediante una balanza electronica de tres grados de libertad. Se parti6é practicamente desde cero ya que
se tenian pocos antecedentes documentados sobre mediciones de este tipo en este tunel.

Esta medicion constituye el primer paso para el ciclo que se cierra una vez que la herramienta de
medicion provee resultados comprobables. Utilizando el CFD como herramienta soporte se pueden
llegar a ciertas conclusiones y tomar determinados caminos en el desarrollo de las herramientas de
medicion.

En este caso se utiliza el calculo mediante CFD para el desarrollo de una correccion semi-empirica no
establecida para autos con alerdn por la deflexion que produce en la propia estelay el correspondiente
cambio en la medicion.

Dado que se observan diferencias en cuanto a la medicion de CL para alturas cercanas a 20-25 mm,
este proyecto se contintia con la implementacion de un sistema de aspirado de capa limite en la zona
por delante de la nariz del auto. Para esto se esta desarrollando una sonda de medicién de manera tal
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de poder medir los espesores de capa limite en toda la madera que simula el piso para poder
determinar las caracteristicas y el disefio del sistema de succién a implementar.
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RESUMEN

En este trabajo se presentan las simulaciones numéricas y los ensayos experimentales realizados
sobre una pala de un generador edlico en condicion de operacion Rotor Estdtico. En ambos casos, se
obtuvieron las cargas, fuerzas y momentos a las cuales se encuentra solicitada la toma de la pala. Las
simulaciones numéricas se realizaron utilizando CFD. En la comparacion de los resultados el cédigo
reproduce aceptablemente las mediciones experimentales. Se muestran visualizaciones de flujo con
oleos durante los ensayos en tunel de viento.

Palabras clave: Pala Generador Eélico, Rotor Estatico, Ensayos Tunel de Viento, CFD

INTRODUCCION

Al momento de disefiar un aerogenerador, uno de los mas importantes casos de carga a tener en
cuenta, es el caso de Rotor Estético (stand still o parked condition) en condiciones de alta velocidad de
viento. A pesar de ello, no se ha trabajado demasiado en investigar la distribucién real de la carga para
este caso y existen pocas mediciones detalladas.

La norma internacional IEC [7] define, en su item Casos de Carga, cuales son las situaciones de disefio
a tener en cuenta para el calculo de cargas actuantes usadas para determinar la integridad estructural de
la turbina. Estos casos de carga se determinan por la combinacion de situaciones de disefio especificas
y condiciones externas que tengan una razonable probabilidad de ocurrencia. La condicién de Rotor
Estatico es una condicion a analizar.

La investigacion del estado de carga durante condiciones estiticas ha sido llevada a cabo por otros
autores. Dahlberg et al. [4] estudiaron las cargas estdticas de una pala de aerogenerador de 2.4 m en el
tinel de viento, y el experimento a gran escala de la NREL también incluye este caso, ver [3)].

Paulsen [5] realiz6 la comparacion entre resultados de tinel de viento y distintas aproximaciones
tedricas obteniendo significativas desviaciones en los valores de resistencia y sustentacioén. Se ensayé
y modeliz6 una pala de 6.4 m de envergadura con perfiles Naca 44XX en su secciones. El autor utilizd
para los modelos teéricos caracteristicas aerodindmicas 2D de los perfiles. Ademds, se midieron
momentos flectores en dos direcciones en cada una de las mediciones.

Adicionalmente, c6digos de Navier-Stokes se han aplicados con éxito por Serensen [1,2].
Normalmente, cuando se trabaja con c6digos tipicos de disefio aeroeldstico, los célculos son realizados
en base a la Teoria de Elemento de Pala o Métodos de Linea Sustentadora. Ambos métodos utilizan las
caracteristicas aerodinamicas de perfiles extraidas de tablas y, al no tener estas tablas datos a grandes
angulos de ataque pueden perderse de vista efectos 3D, siendo los resultados obtenidos no del todo
ciertos, [1].
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El presente trabajo apunta a mejorar el conocimient de la condicién Rotor Estitico, analizando el
problema con el método de elementos finitos y realizando ensayos experimentales sobre una pala.

Los ensayos de tinel tienen como objetivo determinar caracteristicas aerodindmicas y estructurales
que ayudarin en el disefio de futuras palas para generadores edlicos pequefios y medianos. La
simulacion de estos ensayos mediante técnicas de CFD permite estimar las cargas aerodindmicas
resultantes actuantes sobre la pala,

SIMULACIONES NUMERICAS: MODELO MATEMATICO

La modelizaciéon del medio continuo que se desea analizar se realiza mediante la utilizacién de las
ecuaciones de Navier-Stokes [8], aplicadas para repesentar el movimiento de un fluido incompresible
y viscoso (densidad constante) en un dominio de anélisis cerrado (), con contornos I formado por

I, o I,, y en el intervalo de tiempo [tu,t 1} Las ecuaciones de Navier-Stokes se componen de las
ecuaciones de continuidad y de momento,

V-u=0 en ﬂx{l,,lr] ()
%+u~?ﬂ—?+r+%?pnf en ﬂx[.rn,.!'f] (2)

donde u = (u,. U, #,) es el vector velocidad, p es la presion, 7 es el tensor de tensiones viscosas, o
es la densidad del fluido y f representa las fuerzas volumétricas actuantes sobre el fluido.
Ademés, se deben definir las condiciones de contorno,

=y en I,
()

on=t enT,

donde & es el tensor de tensiones y # el vector normal al contorno, las variables con barra significan
ue estan especificadas. Las condiciones de contorno se deben satisfacer para todo fque pertenece a
?:,,,rf). Pueden ser de tres tipos diferentes: Deslizamiento libre y simetria (u, =0 y 7=0),

velocidad impuesta (v = u ) y ley de pared (u, =0y r=1,).
Las ecuaciones resultantes se completan con las correspondientes condiciones iniciales sobre la
velocidad y la presion,

W=u, en t, paratodo {2

p=p, en t, paratodo £} )

Para realizar las simulaciones numéricas se han utilizado el cédigo de CFD NS3DG [8]. El mismo estd
basado en el algoritmo de pasos fraccionados [11, 14,15], algoritmo que se aplica para subsanar la
restriccién que impone la ecuacién de incompresibilidd y que no permite resolver las ecuaciones de
forma estindar. Este método permite obtener en esquema semi-implicito para la resolucion de las
ecuaciones de Navier-Stokes en flujo incompresible.

Los términos de transporte convectivo son estabilizados utilizando el Métode Ortogonal Subscale
Stabilization (0SS), bisicamente la metodologia afiade difusién numérica al flujo [10, 11].

En los casos que se analizan se utiliz6 el Modelo de Turbulencia Algebraico de Smagorinsky, [16, 18].

SIMULACIONES NUMERICAS REALIZADAS

En el desarrollo del trabajo se analizaron dos casos, la pala en flujo libre (Simulacion [} y la pala
dentro del ninel (Simulaciones II y III).

Como interfase del codigo de célculo para realizar el pre y pos procesamiento de los datos se utilizo el
programa GID 8.0.2® del CIMNE (Centro Internacional de Métodos Numéricos en Ingenieria).
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En todos los casos, la superficie de la pala fue mallada con elementos triangulares realizando una
mayor densificacion de la superficie en el borde de fuga, borde de ataque, la puntera y en la zona de
transicion a la toma. El mismo tipo de elementos se utilizaron en las superficies que constituyen las
paredes del tunel de viento. La geometria se discretizd utilizando elementos tetraedros de 4 nodos en
el volumen. No se realiz6 una malla especial para capturar la capa limite.

Se modeliz6 la geometria para dngulos de pitch comprendidos entre 0 y 90° para la Simulacién II y
entre -5 y 90° para la Simulacién IIL

Se realizaron las corridas considerando como condiciones de contorno en la entrada del dominio
Velocidad de Entrada impuesta de 10, 20 y 30 m/s (velocidad igual a la velocidad de corriente libre)
para la Simulacién 1I y de 10, 20, 25, 27, 30 y 32 m/s para la Simulacién III, y en la salida se fijé la
traccion, Traccion de Salida nula, que se tom6 como presion de referencia. Sobre el cuerpo de la pala
y en las paredes se impuso ley de pared (velocidad normal nula).

Simulacién I: Pala en Flujo Libre

En esta simulacion se consider6 como volumen de control un paralepipedo de 2 x 3 x 3 m. El volumen
generado tiene 170.000 elementos y 37.000 nodos promedio para todas las mallas.

Los resultados de esta simulacién fueron utilizados como estimacion de las cargas que se produciran
en la pala durante los ensayos en tinel de viento y sirven para delimitar las presiones dindmicas de
ensayo, a fin de no exceder las cargas maximas admisibles de la balanza.

Simulacién II: Pala en Tiunel — Discretizaciéon Gruesa

En esta simulacién se consider6 como volumen de control el volumen limitado por las paredes del
tinel. El volumen comprendido entre la pala y las paredes del tinel tienen 750.000 elementos y
154.000 nodos promedio para todas las mallas.

Los resultados de estas simulaciones fueron utilizados para realizar la comparacién con los resultados
obtenidos de los ensayos de tinel. Esto nos dard la confirmaciéon de que el método numérico
seleccionado es aplicable para el caso.

Simulacién III: Pala en Tiinel — Discretizacién Fina

En esta simulacién se utiliz6 la misma geometria que en la Simulacién II pero refinando la malla. El
volumen comprendido entre la pala y las paredes del tinel tienen 1.700.000 elementos y 315.000
nodos promedio para toda las mallas.

El objetivo de esta simulacion es tratar de capturar detalles encontrados en los resultados de los
ensayos experimentales. Por lo cual se consideraran las velocidades del viento incidente presentadas
en los ensayos de tinel y se aumentaran la cantidad de 4ngulos de pitch a analizar.

ENSAYOS AERODINAMICOS EN TUNEL DE VIENTO DE BAJA VELOCIDAD

El objetivo principal de los ensayos es obtener los esfuerzos a los que se encuentra solicitada una pala
en la condicion Rotor Estitico, para grandes velocidades de viento.

Los ensayos fueron realizados en el Tunel de Viento Mayor del Centro de Investigaciones Aplicadas
(CIA) perteneciente al Instituto Universitario Aeronautico (IUA), Fuerza Aérea Argentina. Los
Ensayos fueron llevados a cabo por personal de Lockheed Martin Aircraft Argentina S.A. [6] y del
Departamento Aerodindmica Experimental y Aplicada del CIA.

Caracteristicas del Modelo Pala
La pala fue disefiada con un solo perfil acrodindmico hasta la zona de transicién. El perfil utilizado es

el convencional Clark Y.
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Figura 1. Vista en Planta de la Pala (Dimensiones en mm)

La cuerda no se mantiene constante a lo largo de la pala y esta alabeada, el eje de alabeo se encuentra
al 25% de la cuerda, ver Figura 1. El modelo fue construido de material compuesto, fibra de vidrio y
resina poliéster, con un alma de madera.

Descripcion del Montaje

La pala fue montada verticalmente sobre la balanza aerodinamica. La balanza fue instalada por arriba
del piso del tinel sobre un soporte vertical fijo a la plataforma horizontal del Soporte de Modelos. Se
adiciono una placa metalica entre el alma de madera de la pala y el soporte vertical para asegurar una
fijacion suficientemente rigida. Esta solucion para el montaje permite realizar rotaciones del conjunto
balanza-modelo alrededor de un eje vertical que se traduce en barridos con angulos de incidencia
(Modo Beta — Deslizamiento).

La balanza se monto girada 90° en sentido horario tomando como referencia a la posicion en que se
encuentra en los ensayos aeronauticos convencionales.

Figura 2. Montaje de Balanza Aerodinamica y Modelo. Montaje Completo.

Para realizar mediciones de las fuerzas netas actuantes no se debe exponer a la corriente de viento la
parte del montaje correspondiente a la fijacion del modelo-balanza. Para ello se colocd un carenado
fijo al piso del tinel y una placa circular a la altura del inicio de la toma de la pala (seccion de
referencia) para que actuara como separadora de capa limite, y asi lograr un flujo incidente uniforme
en la parte préxima a la raiz de la pala, como se muestra en la Figura 2.

La posicidén cero para el angulo de incidencia se consideré cuando el plano del alma de la pala
coincide con el plano vertical de simetria de la camara de ensayos. Los dngulos de incidencia positivos
corresponden a una direccion del viento incidente desde la izquierda respecto del alma de la pala
respectivamente y rotacion en sentido horario del Soporte del Modelo, ver Figura 3.

Correcciones Aerodinamicas
No se aplicaron correcciones acrodinamicas por interferencia de las paredes del tinel, debido a las
pequefias dimensiones del modelo en relacién a la seccion transversal de la camara de ensayo

(Sm/SJO.05).
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RESULTADOS

Los datos se presentan en el sistema de referencia fijo al tinel con origen en la toma de la pala (en un
generador eblico es el sistema de referencia asociado al rodamiento de la raiz de la pala sobre el cubo

o0 unién toma-plato para paso fijo), como se muestra en la Figura 3. Las componentes que se analizan

son:
En direccion del viento incidente.

Fuerza Fx Coincidente con X1
En direccion perpendicular al viento incidente.
Fuerza Fy Coincidente con Yt

Momento Flap-wise M Rotacion alrededor de Xr, movimiento en plano yz.
ome P PP Se corresponde con el Mxy de las simulaciones

M o Ed ise M Rotacién alrededor de Y, movimiento en plano xz.
omento LAge-WISE Wiedge  ge corresponde con el Mys de las simulaciones

. \ Rotacién alrededor de Zy, movimiento en plano xy.
Momento Pitch-wise Mpua g, corresponde con el Mzy de las simulaciones

La componente de fuerza Fz no se tuvo en cuenta en el andlisis ni se presentan resultados debido a que
la misma no es de origen aerodindmico.

Ib

Mz, Z,
i
LRP
Soporte— <3 My,
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Balanza
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Figura 3. Sistema de Referencia Balanza, Sistema Referencia Pala y Sistema de Referencia Fijo al Tanel.
Convenciones de Signos utilizados.
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Resultados Obtenidos de Simulacién Numérica (Simulacién IIT)

Al realizarse el andlisis de los resultados, puede

maximos de fuerza en direccion x se dan para 75° y en direccion y para 15°, Figuras 4y $
Los valores miximos de momentos se dan para 15° en x

(Momento Edge-wise) y para 90° en z (Momento Pitch-wise), Figuras 5,6 y 7.

Resultados Obtenidos de Ensayos Experimentales

Se realizaron 5 corridas durante la campaiia de ensayos barriendo los 4ngulos de -5 a 75°
incremento de 0.33° aproximadamente, efectudndose las mediciones en corridas ¢

velocidades de 20.83, 24.84, 27.17, 32.61 y 32.45 m/s.

realiz con el fin de observar la

mas invariante posible.

En los resultados de las mediciones se observa que aproximadamente para 18° de dngulo de incidencia
la pala sufre cambios en las 2 componentes de fuerzas y en las 3 de momentos, comportamiento
asociado a la pérdida de sustentacion.

Comparacion de Resultados Ensayos — Simulaciones (Simulacién IIT)

Para la fuerza Fy, fuerza equivalente a la resistencia y Fy, fuerza equivalente a la sustentacién, puede
observarse que las simulaciones numéricas se corresponden aceptablemente con los resultados
experimentales expuestos. En velocidades de viento mas bajas el método numeérico subestima los
resultados experimentales pero a medida que la velocidad aumenta esto se revierte equiparandose.

Euerza Fx (Resistoncia)

s & 8 8¢ ¢ &

—

o

Mo b 3 % %% %MW W
s
Figura 4. Comparacién de componente de fuerza Fy de Ensayos y Simulaciones Numéricas.
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Figura 5. Comparacién de componente de fuerza Fy de Ensayos y Simulaciones Numéricas.
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Figura 6. Comparacién de componente de Momento Mx Ensayos y Simulaciones Numéricas.
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Figura 7. Comparacién de componente de Momento My Ensayos y Simulaciones Numéricas.
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Figura 8. Comparacién de componente de Momento Mz Ensayos y Simulaciones Numéricas.
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Igualmente no puede concluirse que los valores de Fx para 4ngulos mayores a 75° no tienen ninguna
correlacion ya que no se cuenta con los datos de los ensayos. Se observa cierta tendencia a caer pero
no puede asegurarse nada al respecto.

Para los momentos Mxp,.p Y Mygqge puede observarse que las simulaciones numéricas reproducen la
tendencia. Y ademds, para todas las velocidades de viento las simulaciones sobrestiman las cargas
experimentales. Ver Figuras 6y 7.

Se estima que la diferencia numérica mayor dada para el caso de los momentos podria deberse a las
vibraciones del modelo producto de su flexibilidad.

Para el momento Mzpys, puede observarse también que las simulaciones numéricas reproducen la
tendencia pero existe poca correlacion de los valores obtenidos de las simulaciones y los resultados de
los ensayos experimentales. No se encuentra ninguna explicacién a esta diferencia. Se evalua la
posibilidad de problemas en la balanza de medicién o en el vector de tensiones de alimentacion
utilizado para el rango de esta carga. Ver Figura 8.

Visualizaciones de Flujo en Ensayos Aerodindmicos en Tinel de Viento

A fin de interpretar las mediciones realizadas experimentalmente en el tinel de viento se realizaron
visualizaciones con pelicula de aceite (6leos) y lanas adheridas (tufts attached) para diferentes dngulos
de incidencia a 30 m/s promedio de velocidad de viento.

Puede observarse en las visualizaciones, Figura 9, que a 0° el flujo en ¢l extremo exterior se encuentra
adherido hasta el 60% de la cuerda aproximadamente, con una separacion laminar que llega hasta el
borde de fuga. Este comportamiento se repite en la zona central pero la separacion es del tipo burbuja
larga, presentando una posterior readherencia y una nueva separacién con burbuja corta sobre el borde
de fuga. El flujo en la zona préxima al empotramiento presenta separacién de flujo iniciada en el borde
de ataque extendida en toda la longitud de la cuerda.

Para 8° la zona exterior de la pala tiene una burbuja se separacién larga del orden de un 30% de la
cuerda ubicada en el centro de la misma, y una burbuja corta préxima al borde de fuga con
readherencia antes del mismo. En la parte inferior préxima al empotramiento el flujo se encuentra
separado completamente a partir del borde de ataque.

Para 18° la parte exterior de la pala muestra separacién laminar con burbuja corta inmediatamente
después del borde de ataque, la burbuja larga persiste con incremento en su extension y la separacion
en el borde de ataque avanza progresivamente hacia la puntera de la pala.

Para 22° el flujo en el extradds se encuentra totalmente separado desde el borde de ataque en toda la
extensién de la pala, y este patrén de flujo se repite hasta los 75°, para todos los 4ngulos de incidencia
analizados.

Este tipo de flujos caracterizado por separaciones locales y posteriores readherencias es tipico de
flujos a bajos niimeros de Reynolds, y se ve agravado, en este caso, por la presencia de oscilaciones
elasticas de la pala [19, 20].

CONCLUSIONES Y TRABAJOS FUTUROS

Los resultados presentados en este trabajo muestran que existe una aceptable concordancia entre los
valores obtenidos de las mediciones experimentales y las simulaciones numéricas.

Los resultados conseguidos de los ensayos pueden ser utilizados para verificar nuevamente el codigo
de CFD. Con anterioridad el coédigo se ha validado con ensayos experimentales de modelos mas
simples como el Cuerpo de Ahmed. Debido a la forma geométrica complicada del modelo la
comparacion realizada en el presente trabajo confirma la efectividad del programa computacional.

Se estima que las vibraciones del modelo utilizado en el tinel, producto de su flexibilidad (debida a su
esbeltez y a los materiales utilizados en su construccion), se ven reflejadas a través de las diferencias
observadas entre las cargas aerodindmicas medidas y aquellas predichas por ¢l modelo numérico de la
pala estructuralmente rigida.

Se prevé repetir la campaiia de ensayos para investigar en profundidad la diferencia encontrada para la
componente de momento de pitch, ya que se piensa en la posibilidad de problemas en la balanza de
medicion o en el vector de tensiones de alimentacion utilizado para el rango de esta carga.
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FUERZAS
FX (Resistencia) - FY (Sustentacion)

Figura 9. Fuerzas Fx (Resistencia) - Fy (Sustentacion) y visualizacion con 6leos (Simulacion II).

Por otro lado, completadas la Simulacion 11 y III se realiz6 un andlisis de la sensibilidad del tamafio de
la malla en los resultados no encontrandose diferencias sustanciales. La discrepancia mas grande se
observo para la componente x de fuerza, resistencia, para angulos de incidencia mayores a 60°. A
medida que aumenta la velocidad del viento se amplifica este fendmeno, llegando a una diferencia del
11% para 30 m/s.

Las simulaciones numéricas son capaces de captar ciertos fendmenos observados, como el visto para
angulos de incidencia del viento de aproximadamente 18°.

Por tener la pala una ley de alabeo complicada se puede considerar al modelo como un modelo
complejo, es optimista del punto de vista del método numérico por los resultados mostrados. Pero hace
que no puedan explicarse en profundidad las separaciones de flujo vistas, algunas separaciones locales
pueden deberse a la construccion y otras ser inherentes al flujo mismo. Por lo cual se ve la necesidad
de realizar en un futuro, estudios detallados para comprender mejor este fendémeno.
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RESUMEN

Se presenta un codigo computacional para estudiar la cinemdtica de micro-vehiculos aéreos de
alas batientes (MAVs). El cédigo desarrollado integra datos de la biologia experimental con métodos
de prediccion utilizados en ingenieria. Debido a que los MAVs deben tener capacidades de maniobra
similares a la de los de pdjaros e insectos, se utiliza la herramienta numérica para simular el
complejo movimiento que experimentan las alas de estas criaturas en diferentes condiciones de vuelo,
como por- ejemplo el “hover”. Ya que una descripcion cuantitativa y precisa de la cinemadtica es
crucial para un correcto andlisis dindmico, aerodindmico y aeroeldstico del vuelo “natural”, se
estudian, ademds, las variables caracteristicas que intervienen a lo largo de un ciclo de batimiento.
Un estudio de este tipo provee informacion sobre el movimiento 3-D de las alas respecto del cuerpo, y
del movimiento de la criatura respecto del medio que lo rodea, y es de vital importancia para abordar
en un futuro el andlisis aerodindmico, aeroelastico y aeroservoeldstico de MAVs.

El sofiware elaborado cuenta con una interfaz grdfica que permite preprocesar y visualizar en
Jorma interactiva los resultados provenientes de las simulaciones numéricas, tales como trayectorias
3-D, velocidades y aceleraciones de puntos materiales pertenecientes al ala.

Palabras clave: Alas batientes, Cinemética, Micro-vehiculos aéreos, Biomimética.

INTRODUCCION

En la naturaleza, los insectos y los péjaros constituyen dos caminos diferentes de la evolucién del
vuelo animal. A pesar de que ambos tipos de vuelo se basan en alas batientes, existen diferencias
sustanciales entre ellos, por ejemplo, la mayoria de las aves a excepcién del colibri necesitan moverse
bacia delante a una determinada velocidad para generar sustentacion, esta restriccién impide que los
péjaros ejecuten ciertos tipos de vuelos, como por ejemplo el “hover”. Sin embargo, en el mundo de
los insectos el “hover” es una técnica de vuelo corriente.

Una de las claves para lograr agilidad en el vuelo con alas batientes reside en la habilidad para variar
la cinemética de cada aleteo. Resulta crucial poder realiar andlisis detallados de la cinemitica para entender
integralmente el vuelo animal, para llevar a cabo elmodelado aerodindmico, y para captar los mecanismos
aerodiniamicos que se estAn empleando. Un estudio de este tipo provee informacién sobre el movimiento 3-D
de las alas respecto del cuerpo, y del movimiento de la criatura respecto del medio que lo rodea. El
movimiento que experimentan las alas a lo largo de un ciclo de batimiento es muy complejo e
involucra simultineamente rotaciones, oscilaciones, y cambios significativos del dngulo de ataque.

Las alas realizan trayectorias extremadamente complicadas influenciando directamente la capacidad de
maniobra del insecto y produciendo diferentes mecanismos aerodindmicos no-estacionarios y altamente
no-lineales que son eficaces cuando los nimeros de Reynolds son bajos. Algunos de estos
mecanismos, como por ejemplo el retraso de la pérdida dindmica, la circulacién adicional generada
por la rotacion del ala y la captura de la estela, entre otros, ofrecen ventajas Gnicas respecto de los bien
conocidos vehiculos aéreos de alas fijas, tales como mejor sustentacién y capacidad de generacién de
empuje sin la necesidad de incrementar el peso.
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DESCRIPCION DEL MODELO

El ciclo de batimiento puede ser dividido en cuatro fases [1,2]: #) una primera etapa de traslacion
donde el ala realiza un movimiento descendente desde la parte dorsal hacia el vientre del insecto,
llamada “downstroke”, ii) hacia el final del “downstroke” el ala gira rapidamente e invierte su
direccion de movimiento “supination”, 7i7) una segunda etapa de traslacién donde el ala se mueve en
una direccidén opuesta, desde el vientre hacia la parte dorsal del insecto, llamada “upstroke™, y iv)
hacia el final del “upstroke” el ala vuelve a girar e invierte nuevamente la direccion de su movimiento
“pronation” Las fases ii) y iv) pueden ser clasificadas como la porcion rotacional del ciclo de batimiento.
Cada medio ciclo de aleteo, ya sea downstroke o upstroke, se denomina “half-stroke”. En laFigura 1 se
presenta un esquema con las diferentes fases explicadas anteriormente.

Para estudiar la cinematica de alas batientes, en este trabajo, se adopta la geometria de una mosca
doméstica (drosophila melanogaster). El modelo utilizado se elabor6 mediante el software de disefio
SolidWorks y se muestra en la Figura 2.

El solido mostrado en la Figura 2b se exportdé a formato DXF mediante una técnica de triangulado
propia de SolidWorks® (3DFACE). El codigo computacional desarrollado en este esfuerzo cuenta con

una rutina de preprocesamiento que extrae de los archivos DXF las coordenadas de los nodos y genera
las conectividades de los elementos. La malla que se utilizé para discretizar el insecto tiene 1902
nodos y 3796 elementos triangulares de tres nodos.

Figura 1. Esquema con las fases Figura 2. Geometria espacial del modelo adoptado:
de un ciclo de batimiento [3]. (a) Fotografia de una mosca doméstica real;
(b) Modelo construido en SolidWorks®.

Planos de proyeccion

Debido a las complicaciones existentes para realizar mediciones precisas del movimiento espacial del
ala durante un ciclo de batimiento, los bidlogos describen dicho movimiento proyectando la trayectoria
de puntos materiales pertenecientes al ala sobre tres planos mutuamente perpendiculares [4], i) el plano
transversal, 7i) el plano sagital, y iii) el plano frontal (ver Figura 3). El plano sagital divide el insecto
en una mitad derecha y una mitad izquierda, el plano transversal divide el mismo en una porcién
anterior y otra porcion posterior, y el plano frontal divide la criatura en una parte dorsal y otra parte
ventral respectivamente.

Figura 3. Planos utilizados para estudiar la morfologia del insecto.
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Sistemas de referencia y patrones cinematicos

Los sistemas de referencia comunmente utilizados para estudiar el movimiento del ala de algunos
insectos voladores son tres: 7) un sistema de referencia fijo al cuerpo; i7) un sistema de referencia fijo al
plano de aleteo (stroke plafie); y ii7) un sistema de referencia fijo o inercial [5,6,7]. El sistema fijo al plano
de aleteo fue utilizado por varios investigadores para facilitar la descripcion de la cinematica del ala.
En este trabajo se emplean cuatro sistemas de referencias, i) un sistema de referencia inercial o
Newtoniano N=(] v, n2, n3), /i) un sistema fijo al cuerpo del insecto, ubicado en el centro de masa del
torax T=(ty, t2, t3) iii) un sistema fijo al plano de aleteo Z=(z1, z2, z3), y iv) un sistema fijo al ala del
insecto para facilitar la discretizacidén espacial de la misma, sobre el ala izquierda B=(bt, b2, bs) y
sobre el ala derecha A=(aj, a2, a3), (ver Figura 4).

Figura 4. Definicion de los sistemas de referencia y parametros cinematicas.

El angulo que determina la orientacion del cuerpo dd insecto respecto del marco de referencia inercial, N,
se denomina ““body angle”, %, y se lo define como el angulo formado por el eje longitudinal del cuerpo
del insecto BB' y el plano horizontal (ver Figura 4a). El angulo del plano de aleteo “‘stroke plafie
angle”, B, tiene mucha influencia sobre insectos cuya frecuencia de batimiento es alta, el codigo
computacional desarrollado en este esfuerzo mide este angulo respecto al eje DD' perpendicular al eje
longitudinal del insecto (ver Figura 4a). Este tipo de definicion facilita la implementacion de angulos
de Euler para obtener la orientacidn instantanea del ala durante un ciclo de batimiento.

En ausencia de deformaciones, la cinematica del ala se puede describir especificando la evolucion
temporal de tres angulos: i) el angulo que orienta el ala respecto del plano de batimiento, “‘stroke position”,
@(t) (ver Figura 47>); ii) el angulo de desviacion respecto del plano de batimiento, ““stroke deviatiori,,0(Z)
(ver Figura 4c); y iii) el angulo de rotacion respecto del eje longitudinal del ala, y(?), (ver Figura 4d).
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CNEMATICA
Transformacion de coordenadas

Para describir la trayectoria de un punto arbitrario contenido en el ala del insecto, el codigo desarrollado
sigue la siguiente secuencia:

* Orienta el insecto en el espacio mediante el “body angle” .

e Orienta el plano de aleteo respecto de un eje perpendicular al eje longitudinal del insecto
utilizando el angulo f.

e Orienta el ala respecto del marco de referencia Z, fijo al plano de aleteo, utilizando una
secuencia de angulos de Euler (1-3-2) mediante los angulos @ (2)i (1), vy w ().

Velocidades y aceleraciones

En este esfuerzo, las expresiones de las velocidades y aceleraciones de puntos materiales contenidos
en el ala se formulan en términos del sistema B fijo al ala como se muestra en las ecuaciones (2) y (3).
Por razones de espacio se omite la deduccion de las mismas, el lector puede derivar dichas formulas
siguiendo el procedimiento descripto en [8].

Figura 5. Vector posicion de un punto genérico P sobre el ala.

El vector posicion de un punto material contenido en el ala (ver Figura 5) esta dado por,

roi={r S+ J+{r B (1)

donde los vectores {Rfl} {R%} y {Rc} no cambian con el tiempo, y {r} es el vector posicién de una
particula material del ala medido respecto del sistema de referencia B-

La velocidad respecto del marco N de un punto genérico P sobre el ala resuelta en términos del marco
de referencia B es,

(v}, = “2(R,} = "%}, 501, @

y la aceleracion respecto del marco N de un punto genérico P sobre el ala resuelta en términos del
marco de referencia B es,

(A, =2 )= ("), )+ {0 {0t} e (1), o
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donde {nes |y {NaB son la velocidad angular y la aceleraciéon angular del marco de referencia
fijo al ala B respecto del marco de referencia inercial N resueltos en términos del marco B [9,10],

INTERFAZ GRAFICA DE LA HERRAMIENTA NUMERICA

La interfaz grafica fue desarrollada integramente en MATLAB mediante el uso del moédulo GUIs
(Graphical User Interfaces) [11]. En la Figura 6 se presenta la pantalla interfaz grafica principal del
programa desarrollado, a la derecha del insecto se puede observar un menu interactivo que permite
visualizar los planos definidos anteriormente y los marcos de referencia adoptados para estudiar en
forma completa la cinematica de las alas de un insecto. Finalmente existe un tercer ment que permite
analizar todas las variables caracteristicas que intervienen a lo largo de un ciclo de batimiento y
también simular la cinematica de diferentes puntos contenidos en el ala.

Figura 6. Pantalla principal de la interfaz GUI desarrollada.

El caracter interactivo de las pantallas mostradas en las Figuras 7a y 7b facilitan enormemente el
preprocesamiento de los datos discretos provenientes de mediciones experimentales realizadas sobre la
cinematica de las alas de insectos, y seleccionar puntos arbitrarios sobre la superficie del ala del
insecto para determinar sus trayectorias 3-D, velocidades y aceleraciones.
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Figura 7. Algunas pantallas de la herramienta numérica desarrollada.

SIMULACIONES NUMERICAS

Seiiales de entrada

En la literatura se encuentran diferentes modelos cinematicos para investigar las caracteristicas aerodinamicas
del vuelo de insectos. En este trabajo se utiliza una representacion real de la cinematica de una mosca
doméstica, la cual ha sido medida y procesada por Lentink y publicada por Bos [12] (ver Figura 8).
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Figura 8. Senales de entrada: (a) Representacion real de la cinematica de una mosca;
(b) Representacion real simplificada de la cinematica de una mosca.

Trayectorias 3D y proyecciones 2D de la punta del ala

En este trabajo el valor utilizado para el “body angle” es X= 75°, y para el ““stroke plafie angle” es
L= 15°. Estos valores producen un plano de aleteo perfectamente horizontal el cual es caracteristico de
un tipo especial de vuelo conocido como “hover”. La envergadura del ala tiene un valor R =2,47 mm y
la frecuencia de batimiento del ala, n/=200 Hz [13, 14]. En la Figura 9 se presenta el ala discretizada
mediante elementos triangulares simples de tres nodos adimensionalizada respecto de la envergadura R.
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En la Figura 10 se utilizan puntos en color azul para describir la trayectoria de la punta del ala corres-
pondiente a la fase descendente del ala durante el ciclo de batimiento (downstroke). Los puntos en color
rojo corresponden a la fase ascendente del ala durante el ciclo de batimiento (upstroke). El patron en

forma de ocho observado en la proyeccion 2D sobre el plano sagital (Figura 105) ha sido

confirmado por varios investigadores a lo largo de décadas de trabajo. El movimiento complejo del
ala durante un ciclo de batimiento ocasiona que diferentes puntos materiales contenidos en el ala sigan
trayectorias radicalmente distintas, por lo tanto un analisis integral de la cinematica del ala es
fundamental para intentar un correcto analisis aerodinamico del vuelo de insectos. Por razones de
espacio no se presentan las trayectorias de otros puntos distribuidos sobre el ala. La protuberancia extra
en el angulo de rotacién (ver Figura 8), tanto en el comienzo del downstroke como en el del upstroke,
origina una disminucion en la amplitud del dngulo de ataque efectivo del ala, lo cual implica que la
orientacion del ala es casi horizontal. Esto se traduce en un marcado decremento de las fuerzas de
arrastre sobre el ala que mejora la performance aerodinamica del insecto.

Figura 10. Trayectoria de la punta del ala en un ciclo de batimiento; a) Trayectoria 3D de la punta del ala;
b) Proyeccion 2D sobre el plano sagital; ¢) Proy. 2D sobre el plano frontal; d) Proy. 2D sobre el plano transversal.
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CONCLUSIONES

En este esfuerzo se desarroll6 una herramienta computacional interactiva para estudiar la compleja
cinemitica asociada a las alas de micro-vehiculos aéreos no-tripulados siper-maniobrables de alas
batientes. El cédigo desarrollado sirve como nexo entre el lenguaje descriptivo utilizado por los
bidlogos y el lenguaje predictivo usados por los ingenieros. Esto permite estudiar, analizar y visualizar
los principales patrones cinematicos que interactian entre si en cada ciclo de batimiento para producir

los complejos movimientos a los cuales estin sometidas las alas de los insectos. Por otro lado, el

programa incorpora un modulo de interpolacion que preprocesa los datos discretos provenientes de

mediciones experimentales realizadas sobre la cinemadtica de las alas.

La interfaz grafica implementada en este software facilita en gran medida el post-procesamiento de los

resultados provenientes de las simulaciones numéricas y cuenta con un modulo que permite exportar

datos tales como posiciones, velocidades y aceleraciones de puntos materiales pertenecientes al ala

con el fin de poder llevar a cabo el andlisis aerodindmico de un ciclo de batimiento caracteristico. En

un futuro estd previsto incorporar al programa un moédulo que permita determinar la distribucién de

esfuerzo cortante y momento flector en el ala, y dotar a las alas de caracteristicas elasticas para estudiar
cédmo la deformacidn del perfil del ala, la torsion, la flexion transversal, y la expansion y contraccion

de la superficie alar, influyen sobre la produccién de fuerzas aerodinamicas.
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RESUMEN

En el siguiente trabajo se presentan los ensayos de calibracién de anemémetros de copas realizados
en el Tunel de Viento Mayor del Centro de Investigaciones Aplicadas del Institdo Universitario
Aerondutico. El objetive principal de estos ensayos es determinar los pardmetros de calibracién de
anemémetros no calibrados utilizando como patrém un anemémetro certificado del mismo tipo.
Ademds, se usaran estos resultados para evaluar las caracteristicas del tunel y en que medida las
mismas son suficientes para la calibracion de acuerdo a esténdares internacionales, siguiendo el
procedimiento de la Red MEASNET. Para Hevar a cabo los ensayos se desarrolla un circuito de
adquisicién de datos y un software de visualizacién y almacenamiento. Se realiza un andlisis de los
valores de los errores obtenidos al contrastar los anemémetros calibrados y no calibrados.

Palabras clave: anemémetro, calibracién, tinel de viento, certificacion de anemémetros.
INTRODUCCION

En el marco del proyecto “Factibilidad Técnica, Econémica y Ambiental de la Produccién de
Hidrégeno en la Provincia de Cérdoba en Base a Recursos Edlicos Evaluada a Partir de Mediciones de
Campo”, seleccionado en 1a convocatoria 2004 PICTOR 1I realizada por la ex Agencia Cérdoba
Ciencia y actualmente en ¢jecucién en el Instituto Universitario Aeroniutico se desarrolla un
adquisidor ¥ un sistema de trasmisién, almacenamiento y visualizacién via web de datos
meteorolégicos para evaluacién del recurso eélico.

Dicha convocatoria fue abierta para abordar temas-problema definidos en ¢l &mbito de la Provincia de
Cérdoba y el proyecto sc presentd en la seccidn “Crisis del Sector Energético Nacional y sus Politicas
a Largo Plazo: Sistemas Alternativos de Generacion Energética para la Provincia de Cérdoba™,

El equipo de trabajo csté constituido por una red interdisciplinaria de investigadores pertenecientes a
1a Facultad de Ciencias Quimicas de la Universidad Nacional de Cérdoba, la Universidad Empresarial
Siglo 21 y la Facultad de Ingenicria del Instituto Universitario Acroniutico (IUA).

En el contexto del objetivo especifico del JTUA de evaluar el recurso eélico, surge la necesidad de
realizar la verificacién de anemémetros no calibrados en un Tinel de Viento. Estos ensayos se
llevaron a cabo en el Tunel de Viento Mayor perteneciente al Departamento Aerodinimica
Experimental del Centro de Investigaciones Aplicadas (CIA) del Instituto Universitario Aeronautico
de la Fuerza Aérea Argentina.

El objetivo principal de los ensayos es contrastar los anemémetros calibrados y no calibrados del
mismo tipo y marca con el fin de obtener los pardmetros de calibracion. Para ello es necesario
desarrollar un circuito de adquisicion de datos. Estos resultados servirin ademis para evaluar las
caracteristicas del tinel y en que medida las mismas son suficientes para la calibracion de acuerdo a
estAndares intemnacionales, siguiendo el procedimiento de la Red MEASNET [1).
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METODOLOGIA

La calibracién se llevé a cabo mediante la instalacién de dos anemémetros en la cimara de ensayo,
uno con certificado de calibracién y el otro no. calibrado, Este montaje pudo realizarse de esta manera
debido a las dimensiones de 1a cimara.

Los valores de velocidad del viento de referencia se obtuvieron a partir de 1a sefial entregada por el
anemémetro calibrado. »

Para conseguir los pardmetros de velocidad de los anemémetros se desarrolla un sistema electrénico
de adquisicién de datos y un software de procesamiento. La sefial de los anemémetros es adquirida,
adaptada para su medicién y posteriormente procesada con el software implementado. El proceso de
medicion consiste en digitalizar las sefiales otorgadas simultineaments por los anemémetros, y luego
determinar su frecuencia. Tomando como patrén 1a velocidad calculada por el anemémetro certificado
se realiza una regresion lineal con los valores obtenidos por ¢l segundo anemémetro. De esta manera,
se consigue la funcién a ls que responde la sefial entregada por el anemémetro no calibrado,
logrindose asi el objetivo de 1a calibracién.

ETAPAS EN LA IMPLEMENTACION Y EL DESARROLLO DEL ENSAYO

Fase de Preparacion del Ensayo y Montaje en Tanel

La fase de preparacién del ensayo consta del montaje de los anemémetros: uno calibrado/certificado,
¢l cual es utilizado como contraste para los anemémetros a verificar, y el otro sin certificar.

Los anemémetros a utilizar en los ensayos son del tipo de copas, marca NRG Systems y modelo NRG
#40 (www.nrgsystems.com).

El montaje consta en instalar un soporte en la chkmara de ensayo con capacidad para dos anemémetros
en ¢l cual se ubican los sensores. Para verificar la perpendicularidad de los mismos respecto del flujo
incidente, s utiliza un inclinémetro digital.

Fase de Disefio y Desarrollo del Circuito Electronico

Para conseguir los parametros de velocidad de los anemémetros se desarrolla un sistema electrénico
de adquisicion de datos y un software de procesamiento.

El sistema consta de un circuito cuyos componentes principales son dos microcontroladores de la
marca Microchip modelo 16F877A. Cada anemémetro se conccta a un conversor A/D de un
microcontrolador, los cuales tienen una resolucién de 10 bits.

Para obtener la frecuencia, se mide el tiempo entre flancos de subida de la sefial. Este valor es
almacenado en memoria hasta ser reemplazada por una nueva medicion.

Para obtener dos mediciones simultineas de los dos anemémetros, se designa un PIC como “master”y
otro como “slave™ El primero estard encargado de coordinar el envio de los datos. a través de una
interfaz RS232 para ser procesados en un computador con el software desarrollado.

Fase de Implementacion y Medicion

Cada anemémetro e8 conectado a un microcontrolador PIC, cuyo algoritmo de adquisicién es
implementado a través del lenguaje C con el compilador IDE CCS [2].

Los microcontroladores toman una medicién por periodo y la almacenan ¢n memoria. Cada 1,5
segundos estos transmiten, de manera coordinada, ¢l Gltimo valor almacenado. De esta manera, se
independiza la cantidad de mediciones por segundo de la frecuencia que sc esté midiendo. La
transferencia se realiza a través de una interfaz RS232 hacia el computador donde se gjecuta el
software de visualizacién y almacenamiento de los datos.

El programa procesa los datos provenientes de los microcontroladores, convirtiendo estas mediciones
de periodo en frecuencia. Lucgo, sc genera un registro con 4 variables:

« Ntmero de Medicion.

« Frecuencia Anemémetro Calibrado.

& Frecuencia Anemémetro no Calibrado.

s Velocidad de viento.
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El valor de velocidad de viento se obtiene utilizando la frecuencia del anemoémetro calibrado y las
constantes de calibracion del mismo, las cuales se ingresan en el programa de procesamiento antes de
comenzar el ensayo.

En la Figura 1 se puede observar la secuencia de las distintas fases del sistema.

Figura L Diagrama de fases de Calibracion de Anemémetros.

Fase de Procesamiento de Datos y Obtencion de Parametros de Calibracion

El calculo de los valores de ““offset" (ordenada al origen) y “scale factof, (pendiente) de la regresion
lineal se efectuautilizando el software Ongin-Pro [3],

Como primer paso se filtran los datos obtenidos. Se eliminan todos los valores menores a 5 m/s, dado
el inestable comportamiento del tinel a velocidades menores a esta Ademas se decide acotar la
velocidad maxima en 25 m/s, considerando esta velocidad como suficiente para caracterizar el
comportamiento del mismo. También se eliminan valoree que presenten un cambio muy elevado
respecto del punto anterior, siendo estos generados por ruido en la sefial adquirida

Finalmente, se realiza una regresion lineal entre el viento medido por el anemoémetro calibrado, que se
toma como patron, y la respuesta del anemoémetro no calibrado. De esta manera se obtiene una funcion
de respuesta lineal con los parametros necesarios para su implementacién en campo.

ENSAYOS

Se realizaron 6 ensayos independientes. Se registraron las mediciones de los anemometros A, B, Cy
D, y se repiti6 la del anemometro B, bajo las mismas condiciones, para asegurar la repetitividad en los
ensayos. Como ultimo ensayo, se colocaron dos anemdémetros calibrados para sacar conclusiones con
respecto ala calidad dé la calibracion.

En cadauno de los ensayos, antes de empezar con la adquisicidon de los datos, se mantiene la comente
de aire auna velocidad de 10 m/s por 10 minutos parareducir los efectos de cambio de temperatura en
el mecanismo del anemometro.
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Una vez iniciada la medicidn, se intenta mantener la velocidad por periodos regulares de
aproximadamente 3 minutos en 5, 10, 15, 20 y 25 m/s. Luego, se procede a bajar la velocidad hasta
volver a 5 m/s, de la misma manera.

Sc toman valores cada 1,5 segundos en ambos sensores, con un total de 1000 mediciones en paralelo,
dando una duracién de 25 minutos aproximados por cada ensayo.

PROCEDIMIENTO EN TUNEL DE VIENTO CIA VS. PROCEDIMIENTO MEASNET

La intencién del procedimiento MEASNET [1] es dar un marco adecuade para Ia calibracién de
anemémetros de copa en tinel de viento. Presenta requerimientos en distintos aspectos del ensayo que
se deben cumplir, come requerimientos generales relacionados a la trazabilidad, en las caracteristicas
del tinel de viento, en ¢l montaje, en el sistema de adquisicién, entre otros.

En la siguicntc tabla se presentan, en forma de resumen, las diferencias entre el procedimiento
sugerido por MEASNET y el aplicado en los ensayos de tinel presentados en este trabajo:

Tabla 2. Tabla de principales diferencias entre procedimiento MEASNET y ensayo.

Procedimiento MEASNET Tinel Mayor CIA
Relacién de Bloqueo <005 , 0.02
Uniformidad del flujo 0.2% <03%
Intensidad de turbulencia <2% 1.19 %
Distorsiones de flujo — Montaje Montado en ¢l mismo tuboen | @ Tubo < 70 boom

_ el que se pondra en servicio
Perpendicularidad del tubo Pitot I° No aplicable
respecto al flujo |
Mixima disminucién permitida
Perpendicularidad del anemémetro 1° <1°
respecto al flujo
Mixima desviacién permitida
Frecuencia de muestreo Minimo de 1 Hz 0.66 Hz (1,5 seg)
Intervalo de muestreo 30s 1500 s
Estabilidad en la medicién. Dos Aproximadamente Aproximadamente
medidas sucesivas de 30s de en 0,05 m/s. en 0,75 mv/s.
medicion dificren en:
RESULTADOS

Luego de realizar las mediciones correspondientes en 4 anemémetros no calibrados, contrastindolos
con uno certificado, se obtuvo la informacién necesaria para calibrar cada uno de cllos.

Cada anemometro entrega una sefial senoidal lincalmente relacionada a la velocidad existente en el
tanel de viento, de la siguiente forma:

Velocidad (m/s) = scale_factor (m/s/Hz) x (Respuesta)(Hz) + Offset (m/s)

El sensor calibrado posee un certificado con estas dos constantes, obtenidas en laboratorio bajo
cstindares internacionales, para los no calibrados el fabricante especifica valores estindar.

En cada medicién, de aproximadamente 25 minutos cada una, se obtuvieron las frecuencias generadas
por ambos anemémetros. Tomando la velocidad del anemémetro calibrado como viento real de
referencia a través del timel, se realiza una regresién lineal con la frecuencia medida por el no
calibrado.

De esta manera se obtienen los coeficientes necesarios para considerar como calibrado un sensor de
este tipo. Teniendo en cuenta que cada medicion esta compuesta por 1000 valores tomados en paralelo
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en ambos sensores, se puede considerar este método como estadisticamente robusto y de fiabilidad
equivalente al procedimienta MEASNET.
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Figura 2. Curvas de regresién lineal para las muestras
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ERRORES DE CALIBRACION

Comparando la medicién de dos anemdmetros del fabricante NRG calibrados por la empresa OTECH
Engineering, podemos apreciar que para |a misma velocidad de viento se obtienen errores de hasta +/-
3%. Sin embargo, la empresa certifica que su calibracién puede tener un error de +/-1%. Esto se
cumple para el promedio de los errores (ver Figura 3).

En nuestras calibraciones se obtuvieron valores de similar magnitud, aunque ligeramente superiores.
En la siguiente tabla se muestran los errores (diferencias absolutas) entre los valores de velocidad
medidos con el anemémetro calibrado y la medida con los valores del ajuste lineal, usando la
frecuencia del anemémetro sin calibrar,

Tabla 2. Media del Error y Errores promedios méximos para cada anemémetro.

Anembémetro Media Error % Error % Miximo
A 1,51 5,56
B 1,32 4,76
B’ 0,99 3,80
C 0,95 4,36
D 0,93 3,94

Una posible mejora de estos errores puede lograrse utilizando como medidor de velocidad de viento
patrén, un sensor con precision un orden de magnitud menor que la deseada y no simplemente un
anemémetro calibrado, el cual estd en el mismo orden de precision.

Ademds, es posible mejorar la dispersidn en la curva de calibracién permitiendo variar la velocidad del
tiinel en forma constante y no tratando de mantener estable la velocidad entorno de los valores 5,10,
15 y 20 m/s empleados seglin el protocolo de MEASNET.

g
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Figura 3. Diferencia porcentual entre anemdmetro calibrados (2150-2156)

El error en la magnitud de la velocidad, viene dado por la propagacién seguin:
Error fv] (m/s) = Error [b] (m/s/Hz) x f (Hz) + Error [a] (m/s)

El error en la medicién de la frecuencia puede considerarse despreciable dado que el error relativo de
b es menor a 1E-3, mientras que el error relativo en la determinacion de la frecuencia es en el peor
caso posible (1Hz) igual a 1/Frecuencia de muestreo. Siendo 8MHz la frecuencia de clock del
microcontrolador, el error en la determinacién de frecuencia es menor a 1E-7.

De esta forma el Error |v] (absoluto) estd en el intervalo (0,011 ; 0,042)m/s para el rango de
frecuencias de interés (1, 32)Hz donde 32Hz es la frecuencia maxima a velocidad méxima del ensayo,
es decir, 25m/s. En la Figura 4 podemos observar el comportamiento del error relativo en las
mediciones, dividiendo el error absoluto por el valor de velocidad medido, utilizando los errores de b
y a obtenidos en las calibraciones.
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Figura 4. Error relstivo en mediciones de velocidad.

CONCLUSIONES

Se logré con éxito desarrollar un sistema electrénico de adquisicién de datos capaz de digitalizar la
gefial de dos anemémetros simultineamente, ordenarlos y guardarios en memoria para su posterior
anilisis.

Este sistema permitié contrastar 4 anemdmetros no calibrados con uno calibrado del mismo tipo y
marca, logrindose el objetivo de construir 1a curva de calibracién por regresién lineal, de cada uno de
ellos.

Los valores de los errores obtenidos en las respuestas durante las calibraciones de cada anemémetro
fueron ligeramente superiores al error propio del anemémetro calibrado utilizado como patrén. Por lo
que, si se quiere obtener errores dentro del +1% como el que posee el anemémetro patrén, se deberd
utilizar otro tipo de dispositivo que sense la velocidad del viento como un tubo Pitot, de al menos 1
orden de magnitud menor de error.

Se puede concluir también, que para lograr una medicién con mayor coeficiente de correlacion, se
debera tomar 1a mayar cantidad de puntos posibles, subiendo la velocidad durante el ensayo en forma
lenta y constante hasta 25 m/s y luego bajindola de la misma manera hasta 5 m/s.

Al observar los valores obtenidos de “offset” (ordenada al origen) y “scale factor” (pendiente) de
todos los anemémetros puede decime que utilizar los valores por defecto presentados por el fabricante,
V [m/s] = 0.765 £ [Hz] + 0.35, es suficiente para obtener errores aceptables para ciertas aplicaciones,
donde la exactitud no es fundamental.

En cuanto a las caracteristicas necesarias del tinel para cumplir con los estindares internacionales de
calibracién, se lega a la conclusién que el Tanel Mayor cumple con todos los requerimientos
necesarios menos con la estabilidad de flujo, haciendo que se deba modificar el control de velocidad
de la soplante para poder realizar ests tipo de ensayos.
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RESUMEN

En cste trubaju s¢ presende el desurvollo de un-eodigo computacional pure la resolucivn de las
ccuaciones de Novier Stokes sncampreyible. Bl oidigo -catd lasude ¢n un slgoritino de pasos frac-
cionados (de tres pasos) o que da como regultado un caquema seri<implicito, La discretizacidn se
realiza medisnte clernentoy tetraedros lincales de custro nodos, micntruy que lu cotabilizacion de
dvs términiog cunvectivos'y de lo incornpresibilidad se utélize una téenics de Orthogonial Subscale
‘Stabilization. Lo discerctizacion en ¢l ticinpu se puede realizar medianide un csquema de Runge
Kutta de cuarto orden o un esquema de Euler hacia atrds. El codigo resultante estd parulclizado
utilizando OPENMP. El progrenu permasic simular Hujo: turbulento, fendmenos de conveecion
netural, transferencia de calor, transporte de contaminanies, midltiples mareos rotativos. Final-
sente se presentancune yerie de aplicacioncy y comparaciones pera verificar ¢l funcionamiento
del mismo.,

Palabras claves: CFD, elementos finitos, Navier Stokes
INTRODUCCION-

Si bien la mecanies tomputacional Bo es una discipling nueva, gracias = las grandes mejoras
experimentadas en €l desarrollo de las computadoras, han hecho de la simulacién munérica una
herramients de suma utilidad en ks ingenierfs. Uno de los campos donde la mecénics computa-
cional hy revolacionade por-completo la forms de trabajar es en la mecanica de fluidos.

Si nos remontanios a mediados de i década del 90.lavinicy formi. de realizar simulaciones, con
resultados confinbles, era mediante el uso de 1as Hamadas super compusadoras;, que estaban al al-
cance de muy poca gente. Las mevas tecnolegfas y la continus mejora de los algoritmos de cdleulo
ban hecho posible que estos mismos programas de simulacién puedan correr em Computadoras
Personales: de bajo costa..

En la actnalidad existeun gran nitmero de programas para realizar simulacivnes de problemas de
mecénics de fluidos; entre ellos podemos nombrar 4 FLUENT; STAR-CD, CFX, OpenFOAM,

FEATFLOW, -entre otros. i bien la mayorfa de estos codigos dan resultados aceptables para
Is muchas aplicaciones, exisven ums gran cantidad de problemas que requieren de formmlaciones
especificas para lo ¢nal debe modificarse el Software, lo ¢ual no es posible con los programas de
tipo-comercial.

Por otro lado el heche de desnrrollar software espectfico para problemas determinados permite
una mejor optimizacitn de los recursos disponibles,

En el presente trabajo se presenta un c6digo en el enal se resuelven las ecuaciones de Navier Stokes
incompresibles utilizando elementos finitos para ln discretizacion en ¢l espacio y Runge Kutta
en el tiempo. Ademds de resolver lus acuaciones de la dindmici de fluidos también puede tratar
problemas de transporme de contaminantes, problemas de conveccién natyral, marcosde referencia
rotanves, tratumiento de la turbulencia, superficie libre, transferencia de calor con radiacion



y problamas con mallas méviles mediante mna formulacién tipo ALE (Arbitrury Lagrangion-
Eulerian).

METODOLOGIA

In este apartado se hard una descripcion del tratamiento de las ecnaciones de la mecdnica de
los fluidos ¥ de su forma discreta, obrenidas mediante la aplicacitn del método de los Elementos.
Finitos.

Ecuaciones de Navier Stokes

La modeligacién del medio continno se realiza mediante la utilizacién de las ecusciones de Navier
Stokes para flujo incompresible. Asumiendo que la densided es constante, la ecuacion de la energia
queda desacoplada y no se tiene en cuenta para el planteo del problema. Por lo tanto, dado un
dominio £ cuyo contorno es I las ecusciones se expresan de la signiente forma;

Ecuacién de continuidad:

V-u=0 enfix (0,4 (1)
Ecuacion de momento:
%+u-'?u—v?2u+§vp=f en 2 % (0,1) (2)

En lss ecuaciones anteriores u es ¢l vector velocidad, p es la presién, p &8 la densidad, v s
viscocidad cinemética y f es el vector de fuerzas volumétricas.
Para resolver estas ecuaciones s¢ imponen las siguientes condiciones de contorno,

u = U enlpx(0,T)
omn = TenTyx(0,2) (3)
wn=0 g-on =4
g2'o'mn = i3 enluyx(0,8)

donde ' ex el contornio eon condiciones de Dirichlet, [y contorne con condiciones de Newmann
¥ I'ps e 8l contorno con condiciones mixtas. En las condiciones se cumple qua ' =P Uy Ul
y se aplican & todo el intervalo del tiempo (0, t).

En las condiciones de contorno U es 1a velocidad prescrita,  es lu traccién prescrita, nes el vector
normal a la superficie; gy ¥ g son los vectores tangentes al-contorno; §; =45 g ¥y & = t; - &
donde t; es el vector de traccitn y o es ¢l tensor de tensiones, cuya expresién es:

Ou | 0\
d=—pl+ﬂ(&m1 +az¢)

Finalmente se de deben definir Ias condiciones iniciales del problema que en este caso sers:
u = ug en g V02 (4)
p=pent V2

Algoritmo de Pasos Fraccionados

Pura la resolucién de Jas ecnsciones propuestas se han desarrolledo numerosos métodos. Entre
ellos encontramos los métodos de pasos fraccionados que fuerin propuestos inicialmente en los
trabajos de Chorin [6] y Temam [8]. Estos métodos se caracterizan por la descomposicion de los
diferentes operadores (ctmveccién, difusién e incompresibilidad) en ¢ada paso de tiempo. Este
tipe de esquema permite satisfacer lu condicién inf-sup o de Ludyzenskaya - Babushka - Brezzi
(LBB) utilizando la misma interpolacién para la presién y la velocidad.




En este trabajo se presenta un esquema de pasos fraccionsdos de tres etapas.
La scuacion de momento se divide de la siguiente forma.

gt =g 45t [ Pt gurtd 4 V%vp"‘~ V3" 4 f’“"’] (5)
T N T \
wt = g > (V RAvs? ) (6)

donds la derivada respecto del tiempo dependede @ (# = 1 Euler hacis adelants, § = 0 Euler
hacia atrds y @ = 1/2 Cranck Nicholson); el pardmetro 7 puede valer 1 v 0 dependiendo i se
quiere dejar la presion sn la ecuacion (5). Bl témnine U™ que apurscs-en las acuaciones (6) y
(6) se ln denomina momento fracrionario.y representa una aproximacién a la velocidad que no
satisface Ja condi¢ién de incompresibilidad.

Tomando la divergencis en ln ecuacién (6) tendremos:

V3 (p™ ) = £y gttt L ¢yttt .
Vi (oot~ gt} = £ (V- 4 V) (M
y camo por continuidad V 6 = 0. V¢ € (0,T) = V- u™t=0, por Ip tanto la ecuacién anterior
queda,
Vz( WL ot ) -—V antt (8)

Discretizacién de las ecuaciones

[ mévodo que s utiliza para discretizar la exciiaciones presentadas es ol Método de los Elementos
Finitos. El esquema resultante s de primer orden (y= 0} y la discretizacion temporal se realiza
con un Buler hucia atras (8 =0). Fl algoritma e se obtiene és de tres pasos y es semi-implicito;
¢l primer paso y el tercern son explicitos, mientras que el caloule de la presion se lo hace en forma
Tomando como funciones test (va,m) € Vi x Qp 1a forms débil de las ecnaciones propuestas
quedan de la siguiense formal:

Momento fraccionario

&( i .w;) =-;— (uR, va)— (U Vul,vg)— v (Vag, Vvy) — (£, vi) (9)
Csleulo de la presion
(vs2,va) = & (a2t - uh, Van) ~ (V- v an)] (10)

A la ecuacién (8) se le sum6 y rest6 el término V- ul y lusgo se integré por partes con lo cual
la condici6n de contorno natural es,

/ g Vph !l ndl = il [— / gt nd + / | Qhuii.ndf‘] (11)
JTn P Ty ‘T

Un inconveniente que se observa en esta forma de imponer s condicién ds coiitorno en ln presién
es gue se hace de forma débil, esto bace que en algunos casos aparezca una pequefin capa lmite
numeérica ver [2].

Caorreccion de la velocidad

La velocidad intermedia se corrige con la presion 6”btmﬂda. 40 la séuacion (10) mediante,

(u}iﬂ) Vh) (ul, vp) — .; (V nﬂ:%) (12)

Condiciones de contorno.
Las condiciones de contorno de la valocidad se aplican a las velocidades corregidas uﬁ“ , mientras
que las condiciones de contorno que invelucran:a In prasion p""’1 #e¢ imponen en la ecuacion (10).

'tin las ecuaciones anteriores s¢ utilizé lu noracién fa, 8) = j;.a.-.bdn



Términos de estabilizacién

Términos convectivos

La forma discreta de los términos convectivos producen una inestabilidad numérica al trabajar
con mimeros de Reynolds (R.) altos, por lo tanto, se debe utilizar un método de estabilizacion
apropiade para evitar estas dificultades.

En este trabajo se utiliza el método denominado Orthogonal Sub-scale Stabilization (0SS), ver
[1, 3]. La expresion resultante para el término de estabilizacién, que se afade a la ecuacion (9)
se escribe de la siguiente forma:

STB, = — (1 (uf- Vup —7p) ,uf Vvp) (13)

donde 7} es la proyeccion de los términos convectivos en el subespacio de las funciones de test
(Vr) € V, y se obtienen mediante:

("h,Vh) = (uf Vup,¥s) (14)

[l parametro 71 es un tiempo intrinsico que depente del problema ver [3]. La ecuacion (14) se
calcula en forma explicita condensando la matriz de masa.

Términos de incompresibilidad

Para lograr un correcto comportamiento del algoritmo se debe afladir un términoe de estabilizacion
en la ecuacion de incompresibilidad. En este trabajo se utiliza, al ignal que para los términos
convectivos, la estabilizacion OSS para la presion [3]. El término resultante se debe afiadir a la
ecuaciéon (10), y su forma es:

STB, = — (72 (Vrg™ - &), Van) (15)

donde €] es la proyeccion del gradiente de la presion en el subespacio de las funciones de test
(V1) € V con lo cnal se obtiene

(% V&) = (VDR, ¥r) (16)

resultando en un nuevo sistema de ecuaciones para €5, El pardmetro 73 depende del problema y
su calenlo se puede encontrar en [3].

Esquema estabilizado

Una vez afiadido los términos de estabilizacion correspondientes a las ecuaciones de momento v
de incompresibilidad el esquema resultante se puede escribir de la siguiente forma:
Paso 1

1 /_ 1
(08" va) = = (uf,v) — (uR: Vub,vi) — ¥ (Vul, Pva) — (€7, va) -
— (7 (uf - Vup —m3) ,up - Vvy) (17)
Paso 2
(VPR V) = g [(8R* - uR Van) - (V- ufa)] +
72 n v
+ &t + 7 (V‘fh! VQh) (18)
Paso 3 5t
(u;:-H.’ Vh) = (ug; Vh) - '; (VPZ+1: Qh) (19)
Paso 4

(k> ¥n) = (uf - Vg, ¥3) (20)




Paso b
(¢8> ¥n) = (VR ¥a) (21)

En ¢ esquema resultante los sistemus de ecuaciones (17), (19), (20) ¥ (21) se resuelven en
forma explicita condensando las matrices de masas. El sistema de ecuaciones de (18) se resuelve
mediante Gradientes Conjugados con precondicionador disgonal.

Ecuacion de energia

Si bien en el caso incompresible la ecnacitn de energla estd desacoplada de las ecnaciones de
Navier Stokes. esto deja de ser vilido si se tiene en cuenta el fentmeno de conveccién natural.
Para simular este efecto se utiliza la aproximacion de DBoussinesg extendida, em lo cual las
propiedades del fluido son funcién del estado termodindmico del mismo, y la densidad p varfa
con la temperatura. Ista variacion es s6lo tenida en cuenta en las fuerzas mésicas con lo cual se
afade un término al vector de fuerzas en la ecuacién de momento,

i =B (I —To) (22)

donde g es la fuerza de gravedad, § es el coeficiente de dilatacién térmica del fluido, T es la
temperatura ¥ T es la temperatura inicial,
La ecuacion de energia escrita en forma débil tiene la siguiente expresidn:

pc:,(%ﬂ-w)—v kVT)-Q—B=0 (23)

En esta scuacién Cy es el calor espectfico a volumenm constante, Q es cantidad de calor por unidad
de volumen, P es la disipacitn viscosa y k es la eondnetividad del fluido.
Las condiciones de contorno que cierran esta ecuaci6én son:

T=T enlpx(0,¢)

—~(kVD)n=g¢g enlyx(0,t) (24)

donde T es la temperatutra prescrita, n es el vector normal a la superficie, k es la conductividad
térmica y g es el flujo de calor, que se puede dividir en flujo convectivo (g:) ¥ finjo por radiacion
(gr) ¥ 5us expresiones son:

ge=h (T -T) (25)

o = oo (194 T2) (19 - 1) 26)

donde h, es el coeficdente de conveccién, e es la emisividad ¥ ¢ e la constante de Stefun-
Doltzmann.
Para el cdlenlo de la radiaciin en dominios cerrados se usa la teorla de wall-to-weall radiction

theory que consiste en caleular los flujos a partir de:

2. (%‘ —Fifl—;i) ¢ =3 6y — Fy)oT} (27)

=1 F=1

donde Fy; son los factores de vista (dependen de la geometris), ¢ y T son «l finjo por radiacion
y la temperatura de de la superficie j. Ll sistema de ecnaciones resultante se resuelve mediante
Gauss Seidel.

Modelos de turbulencia

En &l programa se encnentran implemenzados tres modelos de turbulencia; dos algebraicos
Smagorinsky y Baldwin Lomax, ambos métodos se pueden encontrar en (9], ¥ mn modelo de



una ecuacion denominado Spalart Allmaras ver [7]. Con los tres modelos se calcula la viscosidad
turbulenta- u? que se agrega a la viscosidad v molecular en los términos viscosos en la ecuacion
(17); quedando de la siguiente forma:

v+ () (Vug, Vvi) (28)

Dentro dé las condiciones de contorno se encuentra implementado un modelo de ley de pared
acorde al modelo de turbulencia [9,7]-

RESULTADOS Y DISCUSION

En este apartado se presentan algunos resultados obtenidos.

Aerodinamica externa

Se han realizado una gran cantidad de simulaciones de aerodinamica externa, aplicada a vehiculos
terrestres. En la figura 1 se muestran dos casos; el primero corresponde a un Toyota Corolla de
TC20U0 y el segundo es un Chevrolet de TC

Figura 1: Aerodinamica externa de autos de competicion.

La simulaciéon de la aerodinamica externa de autos de competiciéon presenta una dificultad adi-
cional, que consiste en la variacion de la altura con la carga aerodinamica. Debido a la importancia
que tiene el efecto suelo en estos vehiculos este cambio de altura se debe tener en cuenta para
lograr buenos resultados .

Por este motivo el programa tiene la opcién de modificar la posicidén del vehiculo hasta alcanzar
el equilibrio, para lo cual se debe conocer el comportamiento de las suspenciones del mismo.

El movimiento de la malla se realiza mediante la resolucion de un problema de Laplace y para
asegurar «na buena entidad de la malla deformada se realiza un suavisado mediante un problema
de optimizacion de la métrica de los elementos [6].

Las mallas utilizadas en amboscasos tienen aproximadamente 2 millones de elementos tetraedros,
y en el caso del Toyota se hicieron pruebas con las ruedas girando. Para la simulacion se realizaron
50.000 pasos de tiempo, lo que equivale a 0.8 segundos.

En la figura 2 se muestran dos trabajos realizados, el primero es un UAV y el segundo corresponde
a im planeador acrobatico.

En ambos casos se utilizo el programa para el calculo de las derivativas, para lo cual se debieron
realizar corridas a diferentes angulos de ataque, gifiada y rolido. Para simplificar esta tarea se
utilizé la posibilidad de mover la malla, para lo cual se fija una ley de variacion de la misma
para barrer los angulos requeridos, con lo cual todos los resultados seobtienen mediante una sola
corrida. En el caso del UAYV se utilizé una grilla de 1.7 millones de elementos mientras que en el
planeador se utilizaron 1.1 millones de elementos.

Flujo Interno
La implementacion de diversos modelos de turbulencia ha permitido realizar una correcta simu-
lacion de flujos internos turbulentos. Este tipo de simulacion resulta de vital importancia para



Figura 2: aerodinamica externa.

el calculo de las pérdidas de carga en elementos complejos. En la figura (3) se observa parte del
circuito de alimentacién de combustible del cohete Tronador .

Figura 3: Calculo de pérdidas en tuberias.

Problema térmico acoplado

El programa cuanta con un médulo de calculo térmico que esta acoplado con el solver de Navier
Stokes. En la figura 4 se muestra un ejemplo de un cilindro caliente sometido a una corriente de

Figura 4: cilindro caliente sometido a una eximente de fluido.

fluido, en la misma se puede observar la temperatura para un instante determinado.

Marcos de referencia rotante

Para la simulacion de problemas con rotacién el programa cuenta <x>n la opcién de utilizar mareos
de referencia rotantes. En la figura (5) se muestra un ejemplo que pudo ser contrastado con un
experimento obteniéndose una muy buena conwrdancia <xm los resultados experimentales.
Problema de Transporte

Los problemas de transporte no siempre estan ligados a fendmenos térmicos. En el programa
se ha implementado un modelo de transporte mediante la teoria de Boussinesq, que permite



Figura 5: rotor de cola de helicéptero.

simular la evolucién de la cxincentraciéon de una sustancia (ej: humo, productos quimicos, etc) en
el tiempo, sometido a una determinada condicién de flujo.

Figura 6: Transporte de contaminantes.

En la figura (6) se muestra un ejemplo que ha sido ensayado experimentalmente, el mismo
consiste en un cubo de dimensiones conocidas sometido a un viento de frente con perfil parabdélico.
En la parte superior del mismo se ubica una fuente de humo con un determinado caudal. Las
comparaciones de los perfiles de concentracion mostraron una muy buena concordancia entre los
resultados del ensayo y los numéricos.

CONCLUSIONES

Se ha presentado un programa de elementé que permite resolver las ecuaciones de Navier Stokes
incompresibles mediante elementos finitos. La formulacidon utilizada ha demostrado ser robusta
y fiable gracias a la estabilizacion basada en OSS tanto para la conveccion como para la incom-
presibilidad. El programa ha sido utilizado para simular una gran cantidad de fenémenos y se
encuentra en continuo desarrollo para aumentar su capacidad. La integracion del programa de
calculo con un programa de Pre y Post proceso comercial denominado GID, permite un facil uso
del mismo, tanto en lo que respecta a la generacion de grillas como a la aplicacién de condiciones
de contorno.
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RESUMEN

La obtencién de las propiedades de la mezcla de gases existente alrededor de cuerpos romos
que ingresan a la atmosfera a velocidades hipersonicas, plantea un interesante reto de ingenieria. Las
altas temperaturas y las cargas actuantes sobre los mis mos deben ser determinadas con precision con
el propdsito de optimizar el vehiculo y su trayectoria.

En este trabajo se presenta una herramienta de cdlculo que, en forma de subrutina, determina
la composicion quimica y las propiedades de mezclas de gases en equilibrio quimico y
termodindmico. Dicha rutina, combinada con programas de CFD, permite resolver el problema de
Sflujo hipersonico planteado.

Palabras clave: Equilibrio quimico, Propiedades termodinimicas, Aerodinimica hipersénica
INTRODUCCION

En 1951, H. Julian Allen, introduce el concepto del “Blunt-Body” para los vehiculos en reingreso.
Este concepto se basa en el siguiente razonamiento. Al inicio del reingreso, en la frontera de la
atmosfera, los vehiculos tienen una gran energia cinética, por su gran velocidad, y una gran energia
potencial, debido a su altura. Sin embargo, al llegar a la superficie de la Tierra, su velocidad debe ser
pequefia y su altura cero, siendo en ese momento la suma de energia practicamente nula. ;En qué se
gasta esa gran cantidad de energia inicial? La respuesta es a) en calentar el vehiculo y b) en calentar el
aire circundante al vehiculo. Allen, razon6é que si la mayoria de la energia pudiese ser usada para
calentar el aire circundante, menor seria el calor transferido al cuerpo. Para lograr este propdsito
propone crear delante de los cuerpos una onda de choque lo mais fuerte posible, diandoles a los
vehiculos que reingresan una forma roma o “Blunt-Body”.

Esta solucion de disefio, sin embargo, plantea un formidable problema a los encargados de calcular las
condiciones del flujo detrids de esta onda de choque. El principal problema al resolver un “Blunt-
Body” radica en el hecho de que detras de la onda de choque desprendida que se forma delante del
cuerpo, conviven zonas de flujo subsénico y supersonico. Esto hace dificil su solucion dado que las
ecuaciones estacionarias de Euler que gobicrnan el flujo subsénico son matematicamente elipticas y
las que gobiernan el flujo supersénico son matematicamente hiperbélicas.

Por otro lado, la disipacion adiabatica de la energia cinética del flujo hipersonico puede crear un gran
aumento de temperatura, lo bastante alta como para excitar la energia vibracional interna de las
moléculas, causar disociacién y quizds ionizacién del gas. Suponer y = 1.4 para estimar la temperatura
da por resultado temperaturas muy altas lo cual no es realista, Ref. [1].

La carencia de una herramienta que permita determinar la composicion y las propiedades de mezclas
de gases en equilibrio quimico y termodindmico, ha limitado significativamente los estudios y
desarrollos realizados en el pais en temas relacionados con la aerodindmica externa de vehiculos en
vuelo hipersonico, como es el caso de los vehiculos en reingreso, y en general con cualquier sistema
que involucre a flujos de alta entalpia.

El propdsito del presente trabajo ha sido la generacidn de tal herramienta, la cual concebida como una
subrutina, provee a codigos computacionales preexistentes que analizan flujos de gases, la capacidad
para determinar su composicién quimica y propiedades. Dicha subrutina fue realizada modificando el
cédigo CEA2 (escrito en lenguaje FORTRAN), de Ref. [2], para transformarlo en la subrutina SET
(Subrutina de Equilibrio Termoquimico) y como tal, pueda ser incorporada a otros programas de
computos ya existentes conservando éstos sus caracteristicas originales.
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La subrutina SET permite obtener el equilibrio quimico sobre la base de minimizar la energia libre de
Gibbs o de Helmholtz. Si se fija la presion y temperatura, la energia libre de Gibbs es minimizada mas
facilmente, ya que éstas son sus variables naturales. Por otro lado, si el estado termodindmico esta
caracterizado por la temperatura y volumen (o densidad), resulta mas conveniente minimizar la
energia libre de Helmholtz.

A continuacién se harda una breve descripcién del procedimiento usado en el codigo SET para
encontrar el equilibrio termoquimico y luego se presenta un ejemplo de utilizacién resolviendo varios
problemas de flujo hipersénico sobre cuerpos romos.

METODOLOGI{A
Obtencién del equilibrio termoquimico

Si se sustituye la expresion de la segunda ley de la termodinamica

Oq
ds>—=
5T )

en la ecuacion correspondiente a la primera ley
dg=du+Pdv )

resulta la siguiente ecuacion, valida para cualquier estado de equilibrio termodinamico:

[02du+ PV -Tds| 3)

donde u es la energia interna, P la presion, V el volumen, T la temperatura y s la entropia.

Por otro lado, definida la energia libre de Gibbs como:

g=u+PV-Ts 4

diferenciando la misma
dg=du+PdV+VdP-Tds—sdTl

(5)
y considerando un proceso a presion y temperatura constante, dP=d7 =0 , se tiene
dg=du+PdV-Tds (6)
o en términos de entalpia:
dg=dh-Tds )

Si se compara la ec. (3) con la ec. (6) resulta:
®

Para una reaccién quimica espontdnea a temperatura y presion constante, el cambio en la energia de
Gibbs debe ser negativo, un cambio positivo viola la segunda ley. Esto significa que la reaccion
continuard hasta que la energia libre de Gibbs alcance un minimo. En este punto, la reaccion se
extinguira, alcanzandose el equilibrio termoquimico.

Si se define la energia libre de Helmholtz por:

fsu-Ts )
y como antes se calcula el diferencial, se consigue:
df =du-Tds—sdT (10)

Si se compara esta ecuacion con la ec. (3) y se considera un proceso a temperatura y volumen (6
densidad) contante, J7=d¥ =0 , se obtiene:

02df (11)

lo que significa que en una reacciéon quimica espontinea a temperatura y volumen (6 densidad)
constante, el equilibrio es logrado cuando la energia libre de Helmholtz alcanza su valor minimo.




Gustavo H. Scarpin — Flujo Hipersonico con Mezcla de Gases en Equilibrio sobre Cuerpos Romos

Minimizacién de las energias libres de Gibbs y Helmholtz

Todas las propiedades termodinimicas de una mezcla producto en equilibrio quimico, pueden ser
determinadas si se fijan dos de dichas propiedades y se conoce su composicion quimica. Esta puede
ser obtenida a partir de la composicion de las especies reactivas y minimizando las energias libres de
Gibbs o Helmholtz.

Escribiendo la energia libre de Gibbs de la especie j en términos de energia molar:

dg
H; ( 6nj ) (12)
TPy,
se observa que se logra la condicién de equilibrio cuando:
NS
dg=0=3 u,dn, (13)

J=1
Si se asume vilida la ecuacion de estado PP =nRT el potencial quimico puede expresarse como:

M,=4;+RTln n, ~RThn n +RT1n(-§-J (14)

0
Siendo ;l; el potencial quimico de la especie j en el estado estandar y Py la presion de referencia. Si se

»
conocenT y P, se puede obtener £, de las tablas termodindmicas, por lo tanto, las Unicas incognitas

son los mimeros de moles de la especie j y el mimero total de moles en el sistema. Sustituyendo esto
en la ec. (13) se obtiene la ecuacidn usada para la minimizacién de la energia libre de Gibbs:

NS NS
dg:O:ijdnj=Z[p;+RTln n, —RTIn n +RT1n(§):ldnj (15)

= Il [

De igual forma, escribiendo la energia libre de Helmholtz de la especie j en términos de energia molar:

= i (16)
& [anil'ru_

se observa que en un proceso a temperatura y volumen (o densidad, ¥ =1/p ) constante, la condicién

de equilibrio se logra cuando: xS

d.f=0=zl/‘ljdnj amn
J-

Expresando f en términos de energia molar y teniendo en cuenta la correccion por presién para gases

ideales, ahora el potencial quimico puede ser escrito como:

. In n,RT
Hy =+ R T —— (18)

0

Sustituyendo (18) en la ec. (17) se obtiene la ecuacion usada para la minimizacion de energia libre de
Helmboltz:

o =0=3 udn =S| g +R Tia| 20| |4
=0U= .an. = . e —— n.

< Hyan < H VP j (19)
Solucién mediante los multiplicadores de Lagrange el

Seguidamente y a modo de ejemplo se presenta el método de solucion para el caso de la energia libre
de Gibbs. Si se observa la ec. (15), se puede ver que los n; no son variables independientes. Ellos estin
relacionados de manera tal que el nimero de moles de cada elemento en el sistema debe permanecer
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constante, por ejemplo si los reactivos tienen 4 moles de oxigeno, en los productos deberi haber 4
moles de oxigeno.

Una solucién posible a los problemas de optimizacién, en la cual se deben cumplir varias
restricciones, es el método de los multiplicadores de Lagrange.

En este caso, la restriccion a cumplir es la del balance de masa:

NS
Za,.’j nj—b,.°=0 i=1... 12 (20)
Jj=1

donde a;; es el nimero de 4tomos del elemento i por molécula de la especie j (por ej. hay 2 dtomos O
en una molécula de CO,, por lo tanto a;; = 2), 5’ es el nimero de kilogramo-mol asignado del

elemento i por kilogramo del total de reactivos , NS es el nimero de especies y £ es el nimero de
elementos quimicos presentes. Si se consideran los iones, £ es el niimero de elementos quimicos mas

uno.
Por conveniencia la ec.(20) puede ser expresada de la siguiente forma:

b-b=0  i=1..,¢ Q1)
donde
NS
b=)a,n, i=1..,¢ (22)
J=1

es el mimero de kilogramo-mol del elemento i por kilogramo de mezcla.
Volviendo al problema de encontrar el equilibrio, se define la funcién G como:

3
G=g+) 4 b-8 23)
=1
donde los A, son los multiplicadores Lagrangianos. La condicién de equilibrio resulta entonces:

NS £ 4
5G=Z(/Jj+2/liau)5nj+z b-b 64,=0 24)

J=1 i=1 i=

Tratando como independientes las variaciones Jn, y 84, se obtiene:

!
+) ha,;=0  j=1,..,NS 25)
i=1
A la ec. (25) se agregan la ecuacidn de balance de masa (21)
b—-b=0 i=l,...¢ 1)
y la condicién de que el nimero total de moles en el sistema debe ser igual a la suma de los niimero de
moles individuales:
NS
2.m—n=0 (26)
J=1

Con las ecuaciones (21), (25) y (26) se forma un sistema no lineal de NS+ £+1 ecuaciones con igual
nimero de incognitas. Para resolverlo se propone el método de Newton-Raphson. El procedimiento
iterativo consiste en ir corrigiendo los valores iniciales propuestos para todas las incégnitas hasta que
la diferencia entre los valores de dos pasos sucesivos alcanza un valor menor a una magnitud
preestablecida. Dicho procedimiento se encuentra descripto en detalle en Ref. [3]

Como se observa, a diferencia del método de las constantes de equilibrio, no se ha supuesto ninguna
reaccion; solamente es necesario especificar las especies que se espera aparezcan en el producto para
encontrar las condiciones de equilibrio.

Conocida la composiciéon quimica de la mezcla en equilibrio y su correspondiente fraccién molar,
ademas de dos funciones de estado (por ¢j. presion y temperatura), es posible calcular la densidad,
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entalpia, entropia, energia interna, energia libre de Gibbs, calor especifico, exponente isoentrépico,
peso molecular, velocidad del sonido, viscosidad, conductividad térmica y nimero de Prandtl.

Lo anterior es el procedimiento usado en la subrutina SET para obtener todas las propiedades
termodinamicas y de transporte de la mezcla de gases resultante a partir de minimizar la energia libre
de Gibbs. Un procedimiento similar se utiliza en la misma subrutina para minimizar la energia libre de

Helmbholtz, Ref. [4].
Datos termodindmicos

Tan importante como el programa de célculo es la base de datos termodinimicos usada para definir las
propiedades de los reactivos y productos. La base de datos usada por SET contiene aproximadamente
2000 especies con 52 elementos de referencia: Ag, Al, Ar, B, Ba, Be, Bi, Br,, C, Ca, Cd, Cl,, Co, Cr,
Cu, D,, €, F, Fe, Ge, H,, He, Hg, I, K, Kr, Li, Mg, Mn, Mo, N,, Na, Nb, Ne, Ni, O,, P, Pb, Rb, S, Si,
Sn, Sr, Ta, Th, Ti, U, V, W, Xe, Zn y Zr.

Para cada especie las funciones termodinAmicas calor especifico, entalpia y entropia, ademais de las
propiedades de transporte viscosidad y conductividad térmica, se expresan en funcién de la
temperatura mediante aproximaciones polinémicas, cuyos coeficientes han sido tabulados para un
rango de temperaturas que varia entre 200 y 20000 K.

El problema del “blunt-body” — Aplicacién CFD de SET

La solucién del flujo en equilibrio alrededor de un “blunt-body” mediante CFD permitira evaluar el
principal uso a la que est4 destinada la subrutina SET. En primer lugar se har4 una breve descripcion
de la técnica de diferencia finitas usada y posteriormente se evaluaran los resultados obtenidos.

Las condiciones de flujo alrededor de un cuerpo moviéndose a velocidades hipersénicas pueden ser
obtenidas resolviendo las ecuaciones de Euler. Escribiendo las mismas en su forma fuertemente
conservativa, para flujo bidimensional o con simetria axial, se tiene:

0 OF 8G

—=+—+—+rH=0 27)
ot ox Oy
donde
[ »p pu pv pv ]
pu pu’ +p puv . puv
Q: pPv  F= puv ;G= pV2+p JH=— pvz 28)
) I e e I L e
pl e+ — plet—+=|u ple+—+=|v plet—+£ |y
i [ 2)] i 2 p ] A 2 p j i 2 p |

con
r : 0 Flujo bidimensional;
1 Flujo con simetria axial

y V2 =u? +v?

Las propiedades para el gas en equilibrio a altas temperaturas son incluidas a través del calculo de la
presion mediante la subrutina SET.

e,p =>8ET= p (29)

El sistema fue resuelto mediante diferencias finitas usando la técnica de integracién de McCormaclel
Ref. [5], sobre grillas elipticas de 80x80 nodos.
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RESULTADOS Y DISCUSION

Gas caldrico perfecto vs. gas en equilibrio termoquimico.

Con el fin de observar claramente las diferencias entre los resultados obtenidos suponiendo gas
perfecto y gas en equilibrio, se analizé una geometria bidimensional similar a la vista lateral del Space
Shuttle a un angulo de 30 grados, Mach 20 y en las condiciones atmosféricas correspondiente a 20 km
de altitud en atmoésfera estandar.

Figura 1. Gas calorico perfecto vs. gas en equilibrio termoquimico — Aire, Mach 20, A=20 km (ISA)

Al comparar los resultados obtenidos para aire en equilibrio quimico respecto de un gas caléricamente
perfecto con y=1.4, se observa una fuerte disminucién de la temperatura cerca del cuerpo debido a la
energia consumida en la disociacion e ionizacion del aire. Esto también produce un aumento de
densidad, haciendo que disminuya notablemente de la distancia entre la onda de choque y el cuerpo.
Por otro lado, la distribucion de presiones se ve levemente modificada inicamente cerca del punto de
impacto. De los parametros que definen el estado del aire, la presion es el que sufre menores cambios.
Sin embargo, estos pequefios cambios, en el caso del Space Shuttle, han generado una notable
modificacion del momento de cabeceo, produciendo la necesidad de modificar el angulo de las
superficies compensadoras de la nave.
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Gas en equilibrio termoquimico en atmésfera terrestre vs. atmdésfera marciana

Para observar la versatilidad de la subrutina SET se ha resuelto el flujo alrededor de un casquete
semiesférico de | metro de diametro, para dos tipos de atmosfera: terrestre y marciana, moviéndose en
condiciones de presion y temperatura correspondiente a 20 km de altitud (ISA) con una velocidad de
4700 m/s (Mach 16 en la Tierra, Mach 20 en Marte).

Tabla 1. Composiciéon quimica atmosférica

Tierra Marte
nl 78.0840% CO? 95.41%
0} 20.9476% n) 2.81%
Ar  0.9365% Ar 1.60%
CO?  0.0319% o)  0.15%
hlo  0.03%

Temperatura Presion

Densidad Especie Dominante

Figura 2. Gas en equilibrio termoquimico en atmésfera terrestre vs. atmdsfera marciana — Velocidad 4.7 km/s

Como se puede observar la temperatura, presiéon y densidad alrededor del cuerpo son fuertemente

dependientes de la composicion quimica del gas. e
A modo de ejemplo se presenta también la concentracion de la especie dominante en ambas atmosfera,
ya que la subrutina SET permite conocer la distribuciéon de las distintas especies en equilibrio

termodinamico presentes en el flujo.
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CONCLUSIONES

Con el propdsito de analizar el flujo de alta entalpia existente alrededor de cuerpos moviéndose a alta
velocidad se ha generado una subrutina denominada SET a partir del programa de cémputos CEA,
desarrollado por NASA Lewis Research Center.

La subrutina SET ha demostrado ser apta para ser incorporada dentro de cédigos CFD, no obstante, se
ha detectado que tiene a inducir inestabilidades numéricas no observadas durante el proceso de cilculo
en un gas caldrico perfecto. Se estima que dichas inestabilidades son consecuencia de la fuerte no
linealidad de las ecuaciones de equilibrio quimico. Para solucionar esta dificultad, es conveniente
seleccionar algoritmos de integracion robustos y numeros de CFL mas pequefios que los
supuestamente permisible.

A modo de ejemplo de utilizacion, y con el propdsito de mostrar la versatilidad de la subrutina SET, se
resolvieron varios problemas que involucran a cuerpos romos moviéndose a alta velocidad inmersos
en diferentes gases. Como es sabido, si ¢l flujo es hipersénico, es necesario saber la composicién
quimica de los gases involucrados para poder estimar las caracteristicas aerodindmicas del cuerpo. En
este sentido, SET ha demostrado ser una importante herramienta para ser usada en futuros desarrollos.
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RESUMEN

Se presenta una aplicacion de cdlculo de flujos estacionarios a grandes numeros de Reynolds para
cuerpos aerodindmicos de geometria arbitraria basado en el Método de Paneles, con la
incorporacion de un algoritmo de relajacion de estelas vorticosas.

Se analizan las condiciones fluidodinamicas para las cuales pueden esperarse resultados razonables
con este modelo de calculo.

Se comentan aspectos de los algoritmos utilizados,la solucion adoptada para la definicion geométrica

de los casos de andlisis y los métodos de visualizacion de resultados.

Se analizan los resultados obtenidos en diferentes casos de prueba (alas rectas de bajo y alto
alargamiento, alas en delta, etc).

Finalmente se exponen algunas dificultades encontradas, consideraciones a tener en cuenta para la
utilizacion del método y pasos a seguir para perfeccionar el sistema.

Palabras claveMétodo de Paneles, Relajacion de estelas vorticosas

INTRODUCCION

A grandes nimeros de Reynolds el campo de velocidades es practicamente irrotacional, excepto en la
proximidad de los obsticulos donde se desarrolla lacapa limite, y en la propagacién de la misma
corriente abajo en la forma de estelas vorticosas.

En un campo irrotacional solo se experimenta un intercambio entre energia cinética (velocidad de un
elemento de flujo) y potencial (presién del mismo). El flujo rotacional restringido a la capa limite
afecta al campo de presiones de forma directa solo por medio de un efecto de desplazamiento debido a
la desaceleracion del flujo dentro de la misma, siendo este efecto tanto mas leve cuando mayor es el
nimero de Reynolds.

Aun asi, los efectos de la capa limite son sumamente importantes en el campo de velocidades; ya que
esta influye significativamente en las condiciones de borde del flujo irrotacional debido a su
importancia en el establecimiento de las lineas de desprendimiento del flujo en el obstaculo, a partir de
las cuales se desarrollan las estelas vorticosas.

Por lo tanto se pueden utilizar modelos validos para flujos ideales (no viscosos) fijando algunas
condiciones de borde para contemplar los efectos indirectos de la capa limite en el campo de
velocidades.

Matemiticamente el campo irrotacional puede ser descrito eliminando los términos rotacionales de las
ecuaciones de Navier-Stokes, llegandose asi a las ecuaciones de Euler.

2
g(‘ )+ 7).V ()= -EI;Vp(t)

Expresando el campo de velocidades como el gradiente de un potencial escalar estas ecuaciones se
transforman en la ecuacioén de Laplace para el caso incompresible:
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Vity=Ve , V=0

Para la capa limite se simplifican las ecuacbnes de Navier-Stokes asumiendo que el campo de
presiones es impuesto por el flujo irrotacional externo (ecuaciones de Prandtl para la capa limite);
utilizando modelos de turbulencia para laregion de inestabilidad de la misma.

El método de paneles permite obtener una soluciénpara las ecuaciones de Euler utilizando como
condiciones de borde la impermeabilidad de los obst4culos solidos (flujo normal nulo en su superficie,
condicion de Neumann)y la condicion de velocidad tangencial nula en las lineas de desprendimiento
(condicion de Kutta). También se puede atacar la ecuaciéon de Laplace tomando como condicién de
borde que el potencial debe ser constante dentro del obstaculo (condicion de Dirichlet).

Los obstaculos a una corriente de flujo pueden tener geometrias “aerodinamicas”, cuyos contornos
permiten que un flujo irrotacional pueda adaptarse sin alcanzar velocidades exageradas; o pueden ser
cuerpos denominados “romos” en donde ello no es posible.

Solo para cuerpos aerodinamicos con angulos de ataque moderados se produce un despegue del flujo
de la capa limite estable (desde el punto de vista del campo de presiones), generando estelas vorticosas
de estructura bien definida.

Para obsticulos aerodindmicos a grandes angulos de ataque o en el caso de cuerpos romos el
fendmeno de desprendimiento se torna inestable aunque el flujo incidente sea estacionario, resultando
en flujos turbulentos de gran escala.

En estos casos existe una diferencia importante ertre los casos en los que la separacion se produce en
bordes aerodinamico agudos respecto de aquellos en donde el desprendimiento se produce en
superficies suaves. En los primeros las lineas de desprendimiento se encuentran bien definidas en
dichos bordes, mientras que en el segundo ello depende de la interaccion entre la capa limite y el
campo de presiones no-estacionario generado, con lo cual su posicién tampoco es estacionaria.

Podemos obtener soluciones realistas para el campo fluidodindmico irrotacional en casos de flujos
alrededor de obstaculos aerodinamicos o de cuerpos romos con desprendimientos en bordes agudos;
pero solo para los primeros obtendremos soluciones estacionarias cuando el flujo incidente sea
estacionario; que es la condicién asumida en este trabajo.

METODOLOGIA

Lo que se busca es poder realizar el estudio cualitativo de flujos aerodindmicos estacionarios
subsénicos a grandes nimeros de Reynolds con geometrias tridimensionales; con el objeto de contar
con una herramienta de analisis y disefio aerodindmico para problematicas tales como interacciones
entre alas, nacelas de motores y fuselajes, entre diferentes superficies sustentadoras, analizar efectos
de resistencia inducida en alas de bajo alargamiento, etc.

Existen tres aspectos que deben ser trabajados:

1. Determinacién numérica del campo fluidodinamico
2. Herramientas para la definicion de la geometria

3. Generacion de resultados y visualizacion

DETERMINACION NUMERICA DEL CAMPO FLUIDODINAMICO

En este trabajo se utiliza el método de paneles para determinar el campo irrotacional de velocidades.
Este se basa en descomponer el campo de flujo en una superposicion de soluciones singulares de la
ecuacion de Euler, tales que los puntos singulares queden fuera del campo de flujo irrotacional. En un
punto arbitrario de dicho campo la velocidad surge como composicion de las velocidades en dicho
punto asociadas a cada una de las soluciones singulares, a las cuales llamaremos “influencias”.
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La presion surge de aplicar el principio de Bemoulli.

P+§pV2=cte.

En nuestro caso la superficie del obstaculo se divide en “paneles” cuadranglares a los cuales se asocia
una fuente distribuida para modelar los efectos de desplazamiento producidos por el obstaculo y un
anillo vorticoso formado por cuatro segmentos para ajustar las lineas de desprendimiento (condicion
de Kutta). A partir de las lineas de separacion se inyectan en el flujo anillos que modelan la estela
vorticosa que surge de la separacion de la capa limite de la superficie del obstaculo. La intensidad de
estos anillos se determina en base a los teoremas de Helmholtz.

Un elemento diferencial de vorticidad dS de intensidad ¢ tiene un campo de velocidades asociado
definido por la funcién:

-

dﬁ - decfro_
2ar-

Para un segmento de recta se obtiene, integrando la ecuacioén anterior:

g nxh p (h 7
- - 270
47I'|rlxr2| 7'1 n

Un elemento diferencial de fuentedsS de intensidad p tiene un campo de velocidades asociado definido
por la funcion:

— r
dV =———dS -
4rr? #

Parauna fuente distribuida de forma cuadrangular se obtiene:

u=£— Y1—N m"l+’z_dn+.v3_y2 ln"z+"3_dz;+J’4‘y3 r+r —dy, Bl ZN +n—dy
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4| d,, n+r+d, dy r+rn+d, d,, n+r+d, d, r,+r+d,
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Para cada panel se puede determinar un punto de “colocaciéon” en donde se debe cumplir que el flujo
normal a la superficie sea nulo. Esto permitiria, discretizando la geometria en N paneles, ajustar la
intensidad de las N singularidades reduciendo el problema a un sistema de N ecuaciones lineales con
N incognitas. La linealidad de este sistema es consecuencia de la proporcionalidad directa entre las
influencias de las soluciones singulares y sus intensidades.

Pero en nuestro caso en cada panel disponemos una fuente distribuida para generar el desplazamiento
del flujo debido al volumen del obsticulo y un anillo vorticoso para ajustar las lineas de
desprendimiento. Esto genera dos incognitas para cada panel quedando el sistema de ecuaciones sub-
determinado.

Existen varias posibilidades para la seleccion de la soluciéon. En este caso hemos optado por pre-
determinar la intensidad de las fuentes para cancelar una fraccion de la componente del flujo incidente
normal al panel, dejando luego un sistema de N ecuaciones con N incognitas para ajustar la intensidad
de los anillos vorticosos en funcion de la condicion de impermeabilidad del panel. Esto puede
realizarse por métodos directos como el de eliminaciéon de Gauss, la descomposicion LU, etc.; o por
relajacion.

La condicién de Kutta se cumple introduciendo anilles vorticosos en el flujo desde las lineas de
separacion con una intensidad igual a la diferencia de las intensidades de los anillos adyacentes. De
esta forma, la vorticidad neta tangencial a la linea de separacién es nula.

CALCULO DEL SISTEMA DE ECUACIONES

Originalmente se eligié la descomposicion LU, ya que una ves obtenida la descomposicién permite
recalcular con poco esfuerzo computacional la solucién para las N vorticidades en tanto no se
modifique la matriz de influencias (no es necesario recalcular la descomposicion).

Esto es valido en el caso de cambiar inicamente las condiciones del flujo incidente 0 modificaciones
leves de la geometria de la estela vorticosa, perodado que esto ultimo realmente impacta en la matriz
de influencias deberia ser tenido en cuenta si los cambios son significativos en la proximidad del
obstaculo.

RELAJACION DE ESTELAS VORTICOSAS

Teniendo en cuenta que no puede existir diferencia de presiones a través de una estela vorticosa, los
hilos vorticosos en la estela se reposicionan de forma iterativa siguiendo las lineas de corriente
resultantes mediante un algoritmo de relajacion.

Existen varias opciones para ello. Aqui se opté por segmentar cada hilo vorticoso en tramos rectos.
Dos hilos adyacentes definen un segmento de la estela y en los puntos medios entre segmentos se
calcula la direccion de la velocidad. Con estas direcciones se realinea la estela partiendo desde el
borde de fuga que es fijo y avanzando corriente abajo.
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En cada ciclo de relajacion solo se aplica una fraccion del dezplazamiento calculado, ya que la forma
de la estela tiene mucho impacto en las direcciones calculadas y cualquier realineacion produce

cambios muy significativos.
HERRAMIENTAS PARA LA DEFINICION DE LA GEOMETRIA

Uno de los aspectos mas complejos para un sistema de este tipo es la implementacion de una interfaz
de usuario que permita definir la geometria y el mallado del obstéculo.

Por una parte, el proceso debe estar lo suficientemente automatizado como para hacer que el sistema
sea “usable”. Por otra parte, deben proveerse herramientas que den al usuario las facilidades necesarias
para realizar los ajustes que permitan lograr resultados aceptables.

Existen muchas herramientas de disefio que permiten definir s6lidos en un espacio tridimensional, por
lo cual resulta conveniente utilizar archivos de intercambio compatibles con estas herramientas a fin
de restringir el desarrollo al calculo y visualizacion de resultados.

En primera instancia se incorpord el soporte para la importaciéon de archivos DXF de Autocad®, y
actualmente se analiza la utilizacion de archivos VRML y X3D.

Teniendo en cuenta esto, en esta aplicacién el modelo de define en base un conjunto de vértices y un
conjunto de paneles definidos por una lista de 4 conectividades con los ateriores. Los paneles se
agrupan en uno o mas componentes a fin de permitir reutilizar definiciones previas.

En general resulta accesible, utilizando cualquier lenguaje o script de programacion o incluso utilizado
una planilla electrénica de calculo; definir coordenadas y conectividades de vértices para geometrias
sencillas tales como superficies alares o cuerpos fuselados sencillos y objetos con simetria de
revolucion. Los problemas surgen al trabajar con superficies tales como carenados de union ala-
fuselaje, punteras de ala, etc.

Para ello se implemento un mallador basico que permite generar tanto los vértices como las
conectividades de un componente en base a la definicion de una secuencia de secciones planas,
abiertas o cerradas y orientadas de forma arbitraria.

La forma de una seccion se construye en base una “plantilla” previamente definida e identificada con
un nombre, y que es simplemente una secuencia de puntos en un plano bidimensional.

Para generar una determinada seccién requiere ademas de seleccionar una plantilla, especificar ciertos
modificadores (posicion del punto de referencia, orientacién del vector normal a la seccién y factores
de escala para ambos ejes).

En la generacion de vértices se realiza una comparacién con los existentes para detectar relaciones
univocas de contacto entre componentes o partes definidas independientemente. Se provee ademas la
posibilidad de visualizar el mallado generado a fin de permitir la inspeccién visual del mallado y

detectar errores u omisiones.
GENERACION DE RESULTADOS Y VISUALIZACION

La solucién numérica permite ajustar las intensidades de las singularidades, con lo cual queda
completamente definido el campo de velocidades y por lo tanto el de presiones.

Esto permite entre otras cosas:

1 — Trazar lineas de corriente y determinar 4ngulos de incidencia locales en distintos componentes del
obstéculo.

2 — Determinar cargas aerodinamicas en la superficie y efectos de interferencia entre componentes.

3 — Determinar fuerzas y momentos aerodindmicos
4 — Determinar gradientes de presiones en las superficies para realizar cdlculos de capa limite.

La visualizacién de resultados es esencial para la “usabilidad” de la aplicacién. Por ello se ha
trabajado para brindar diferentes herramientas.

Entre ellas se cuenta con la posibilidad de definir un a secuencia de puntos de inicio para el trazado de
lineas de corriente, la posibilidad de visualizar el campo de presiones sobre la superficie o en una
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seccion definida por cuatro vértices arbitrariamente ubicados en el campo fluidodinamico, y un
registro de valores netos de fuerza y momento en tres ejes.

RESULTADOS Y DISCUSION

Para poner a prueba la aplicacion se realizaron calculos sobre una ala de planta rectangular y alto
alargamiento (perfil NACA 4412, alargamiento 10), utilizando un modelo de alta densidad (1326
paneles) con diferentes opciones para la puntera.

Respecto del célculo se observd una elevada inestabilidad utilizando la descomposicion LU con esta
cantidad de paneles. Solo pudieron lograrse resultados satisfactorios utilizando métodos iterativos. Sin
embargo, con densidades menores se obtuvieron resultados similares.

Se ha mencionado que las fuentes en cada panel se ajustan para cancelar una fracciéon de la
componente normal del flujo incidente. Asi se espera que los valores de verticidad en cada panel sean
menores en valor absoluto, permitiendo obtener un campo de flujo mas uniforme.

El valor por omision es 0.5. Realizando calculos condiferentes fracciones de fuente entre 0.5 y | no se
observaron cambios significativos. En las siguientes figuras se observan lineas de corriente en la

puntera del ala.

En general para este caso los resultados cualitativos son satisfactorios. En las siguientes figuras
podemos observar a la izquierda la distribucion de presiones sobre el intradds y la estructura de la
estela vorticosa; y a la derecha la distribucion de presiones en una seccion longitudinal del campo
fluidodinamico alrededor de la seccion central del ala.

Lamentablemente los valores calculados de sustentacion y resistencia muestran discrepancias
importantes que aun no han podido ser corregidas. En los graficos de la pagina siguiente puede notarse
por un lado que la pendiente de la curva de sustentacidon es excesivamente baja; y por otro que existe
una resistencia de presion adicional a la inducida. Esto es algo no esperado y cuyo origen no ha sido
determinado aun.
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En cuanto al algoritmo de relajacion para la estela debemos decir que debe ser utilizado bajo control
del usuario, ya que en general un exceso puede producir soluciones no racionales.

En algunos casos la estructura de la estela vorticosa es esencial para la solucién del campo de
presiones en el obstaculo. Para ilustrar este punto se realizaron calculos sobre un ala en delta a 30° de
angulo de ataque, y se observaron lo campos de presiones durante el proceso de relajacion. En las
siguientes figuras puede verse que el campo de presiones sobre el extradds se relaja a medida que se
mejora la estructura de la estela vorticosa (no mostrada).

Luego de decenas de ciclos de relajacion utilizando incrementos suave (10% por ciclo) para lograr
cierto nivel de conveigencia se llega a lo siguiente:
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Indudablemente la solucién de esta clase de problemas requiere una mayor densidad en la definicion
de los nodos de la estela vorticosa.

CONCLUSIONES Y PASOS A SEGUIR

Debe admitirse que se necesitan mayores casos de prueba para validar la aplicacién y realizar los
ajustes necesarios.

En particular deberia evaluarse si existirian ventajas en usar la condicién de Dirichlet en lugar de
Newmann, y si el esquema de relajacion de estelas podria sofisticarse para pasar a un esquema de
segmentacion adaptiva. Una cuestion adicional seriala de evaluar la conveniencia de desplazar los
puntos de colocacion desde el centro de los paneles en la direccion de la corriente.

Aun asi los resultados cualitativos obtenidos sonbuenos, y podria pensarse ya en un esquema no-
estacionario; que es en Ultima instancia ¢l objetivo final. Para este paso solo seria necesario incorporar
la velocidad del obsticulo en las condiciones de borde y pasar a un esquema no estacionario para la
estela basado en el Teorema de Kelvin.

Otras aplicaciones comercialmente afianzadas como VSAERO/USAERO o PMARC han demostrado
que estas metodologias resultan lo suficientemente exactas y convenientes para avanzar rapidamente
en los procesos de disefio; dejando los codigos de Navier Stokes mucho mas costosos
computacionalmente solo para las verificaciones y calculos finales.

Desde el punto de vista general en las metodologias de paneles existe una dificultad intrinseca al
modelado mediante soluciones singulares. Dado que las singularidades se encuentran en la superficie
del obstaculo, el célculo de velocidades en las cercanias de la misma solo puede realizarse en los
puntos de control. Por lo tanto se necesita utilizar un esquema de interpolacion para determinar
velocidades y presiones sobre otros puntos de la superficie. Esto no resulta problematico en la
superficie del obsticulo, pero genera problemas para el campo de velocidades en la proximidad de las
singularidades y complica la obtenciéon de soluciones estables para la geometria de las estelas
vorticosas. En cédigos no-estacionarios la covergencia se obtiene de forma natural .
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RESUMEN:

En esta publicacion se muestra la influencia de la deformacion por corte y pandeo en las
caracteristicas de vibracion de una viga cajon de paredes delgadas. Se analiza la estructura a trabes
de modelos analiticos y a través de diferentes experimentos. Los errores que aparecen a partir del
uso de teorias convencionales esta cuantificado y los procedimientos de andlisis estan definidos a fin
de incluir los efectos del corto y del pandeo en el andlisis. Se analizan tres casos diferentes cuya
complejidad se va incrementando: rango lineal, pandeo debido a la compresion del recubrimientos
superior e inferiré y el pandeo debido al corto en el recubrimiento lateral. Los resultados muestran
,que dependiendo del tipo de estructura, los errores que aparecen cuando se omite en el andlisis el
efecto de corte y pandeo en el andlisis modal de estas estructuras pueden superar el 30% para el
segundo modo y mas del 50% para el tercer modo de vibracion natural.

Palabras Clave: Estructuras Semimonocasco. Efectos de pandeo. Efectos de Corte. Dindmica
Estructural. Vigas Cajon de Paredes Delgadas.

INTRODUCCION:

La teoria clasica de la vibracion a flexion en algunos casos no es apropiada para el analisis de los
modos y las frecuencias naturales de vibracion de vigas tipo cajon de paredes delgadas. En particular
en aquellas estructuras donde la deformacion por corte en las paredes no puede ser omitida para el
célculo de su rigidez y en consecuencia para la determinacion de las frecuencias naturales y modos de
vibracién. Se hace necesario conocer las limitaciones de la tedrica clasica cuando la deformacién por
corte y el pandeo no son considerados, se debe determinar la viabilidad de uso de dicha teoria para
este tipo de configuracion estructural. Las deformaciones provenientes de las tensiones de corte y del
fendmeno de pandeo tienen una importante influencia en la reduccion de la rigidez de este tipo de
vigas hueca y por lo tanto reducen las frecuencias naturales de este tipo de configuracion estructural.
Estos fendmenos se han encontrado en los ensayos de vibraciones a flexién de alas de aeronaves
donde las frecuencias naturales medidas difieran de aquellas calculadas a trabes de las teorias clasicas.
Entre las posibles razones de esta diferencia se puede enumerar el amortiguamiento aerodinamico, el
acoplamiento entre los desplazamientos de torsion y las deformaciones de corte en la estructura del
cajon alar, estos efectos son cominmente despreciados en los modelos clasicos de flexion de vigas. El
elemento tipico en un ala es una viga tipo cajon de paredes delgadas, donde los efectos secundarios
debido a los efectos del corte en la rigidez de la viga no pueden despreciarse. Esta estructura se
denomina usualmente como estructura semimonocasco la cual se encuentra optimizada para soportar
altas cargas y con un minimo peso.

La rigidez de una viga es considerada en general como funcion de la geometria y de las caracteristicas
del material. Pero la rigidez de una viga tipo cajon esta influenciada por la deformacién del corte de
sus paredes delgadas. El concepto tradicional de rigidez a flexién debe ser reemplazado en estas vigas
por una rigidez espesor efectivo que considere la distribucién de tensiones causada por el corte. Esta
rigidez efectiva depende tanto de la condiciéon de carga de la viga y no solo del material y su
geometria. [7]

Este trabajo se enfoca en la determinacién de la influencia del corte y del pandeo en las caracteristicas
dindmicas de vigas cajon de paredes delgadas. Se incluye un resumen de la teoria de estructuras
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semimonocasco, la metodologia propuesta para incluir los efectos del corte y el pandeo en el
comportamiento dinamico de la viga, la influencia de estos efectos en la vibracion de vigas cajon
semimonocasco y resultados experimentales. Se concluye comparando las diferentes propuestas con
los resultados medidos sobre una estructura tipo.

TEORIA CLASICA DEL ANALISIS DE VIBRACION

Esta teoria puede ser generalizada a n grados de libertas, en teste caso, las n ecuaciones con n
incognitas son necesarias para la descripcion del movimiento del sistema.

[M]{Q}+[K]{Q}=0 Ec. 1

Donde [M] es la matriz masica y [K] la matriz elastica del sistema, ambas de n x n

En particular para el caso de estructuras elastico del tipo viga esta pueden considerase el uso de la
matriz flexibilidad en lugar de la matriz rigidez. De esta manera multiplicando la Ec. 1 con [K] ' se
obtiene la matriz flexibilidad [(], es decir,

K] ‘[M]'{a} +[1 ]{Q} =0 0 [c]-m]- {6} +[1 ]{Q} =0 Ec2

La matriz flexibilidad se construye con los coeficiente de influencia de la estructura. Estos elementos
Cij que componen a la matriz [C] son definidos como

MM, Ec.3
E-J

0
ESTRUCTURAS SEMIMONOCASCO

La estructura bajo andlisis es una estructura del tipo semimonocasco. Esta estd constituida por
refuerzos longitudinales, llamados largueros, cuyos ejes son paralelos y rectos, una pared cilindrica,
llamada recubrimiento, y un sistema de refuerzos transversales, llamadas costillas [1]). En general este
tipo de configuraciones estructurales son idealizadas a fin de simplificar su anélisis.

En una configuraciones estructural tratada como semimonocasco se considera que los largueros solo
soportan esfuerzos axiales, las costillas solo cargas en su plano y el recubrimiento absorbe el corte.
Estas hipotesis se resumen en la Figura 1.

Estructura Real , /

|\

Figura 1.- Idealizacién de la viga
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La idealizacién de la estructura a partir de las hipbtesis nombradas en el parrafo anterior lleva a
reemplazar los miembros estructurales reales por otros ficticios de equivalentes propiedades resistivas.
Eso se esquematiza en la Figura 2, que muestra la estructura real de la viga, tanto el alma como las
alas son reemplazadas por elementos equivalentes en drea capaces de tener en cuenta les efectos del
alma v de cada ala.

Estructura Real Estructura Idealizada
A1=Agr+Aeqi

~ A Ao
b ! :> b !

L Aoz A2=AortAeq2

Figura 2.- Areas Equivalentes

A, representa la contribucion del alma o recubrimiento en los largueros. Esta drea equivalente puede
ser obtenida a través de las distribuciones de tensiones normales [4], efectos de pandeo llamados
ancho colaborante [3, 4, 5] o a partir de otros efectos.

ANALISIS DE VIBRACION DE UNA VIGA CAJON DE PAREDES DELGADAS

Cuando se estudia una viga cajon de paredes delgadas, la teoria clésica de vibracién presentada en
parrafos anteriores presenta resultados erréneos. Estos errores provienen de la omision de la tension
de corte. El efecto de la tension de corte es despreciable cuando la viga es solida y de paredes gruesas.
Para considerar el efecto del corte y del pandeo es necesario tener cuidado en el célculo de los
coeficientes de la matriz flexibilidad expresados en Ec. 3. Timoshenko fue el primero en introducir el
efecto del corte in 1920 [8]. El demostré que el efecto del corte en la vibracién a flexién es al menos
cuatro veces mas grande que los efectos inerciales de las masas y su influencia se incrementan para
longitudes de onda cortos.

Estructuras metalicas con paredes muy delgadas pueden resistir cargas de corte mas alli del pandeo.
Wagner [6] y Kuhn [7] estudiaron el fenémeno para tener en cuenta el efecto de las tensiones
tangenciales en membranas, desarrollando asi la teoria del campo de tension diagonal in miembros
estructurales de paredes delgadas. Cuando una placa fina trabajo bajo cargas de corte que se van
incrementando, el pandeo se alcanza casi desde el comienzo pare la carga puede seguir creciendo y el
miembro estructural sigue sin fallar. En esta condicion, Kuhn, propuesto reemplazar la placa por dos
barras diagonales, una trabajando a traccion y la otra a compresion, cuando se alcanza el campo de
tension diagonal la barra bajo compresion pandeo reduciendo la rigidez del elemento a la mitad. De
esta forma, el desplazamiento debido al flujo de corte en la placa puede calcularse como,

" qg.q.ba
o=2- L Ec. 4
256

Cada coeficiente de la matriz flexibilidad, C;;, se calculo para cada uno de los refuerzos transversales
de la viga. En cada una de las estaciones, el desplazamiento no es perpendicular al plano longitudinal
de la viga. Se asume para el calculo que para cada estacion definida por los refuerzos transversales el
desplazamiento es el mismo.

El momento que define los coeficientes de influencia, Cj es resistido por el esfuerzo axial que aparece
en los refuerzos longitudinales de la viga cajon. En este caso, los C; son determinados como

Cy= 2. E'Zjdx Ec.5

Donde N;y N, son calculados a partir de una carga vertical aplicada en el centro de la viga cajén en
cada uno de los refuerzos longitudinales de seccion 4.
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Para tener en cuento la influencia del corte es necesario recalcular los coeficientes de la matriz a partir
de la siguiente expresion,

4988 4 gqba,
Ci= Y [Siax+ Y 220
i ,ZJ; E4 ;, Gy, Ec. 6

! es la longitud transversal donde el corte actiia, , ¢ es el espesor de la pared y a es la longitud de la
viga o del tramo estudiado.

El flujo de corte ¢, definido como g=x¢ , es considerado uniforme dentro de las pares debido al
pequeiio espesor de la placa [2]. En este caso los esfuerzos axiles son absorbidos por los refuerzos
longitudinales sin ninguna contribucién de las paredes.

Cuando las placas de la viga pandean, cada coeficientes de la matriz flexibilidad puede ser calculado
como

LSS, * q,9.ba,
¢,- 3 [ ar s 90 y
f.j=o0 ¢ EA im G C.

En este caso el flujo de corte y los esfuerzos internos cambian a medida que los mecanismos resistivos
cambian, es decir, comportamiento lineal elastico, pandeo parcial, campo de tension diagonal
completamente desarrollado, etc. En todos estos estados cambia la manera en que se determinada 4.,
durante el proceso de idealizacion de la estructura real.

METODOLOGIA Y ANALISIS EXPERIMENTAL

Se construyo una viga cajon de paredes delgadas para validar la metodologia e hipétesis propuestas
anteriormente. Esta estructura se muestra en la Figura 3.

Espesor Chapa
f Refuerze 0.5 mm

02m |

L Espesor Chapa Wl
Recubrimiento 0.1 mm

Refuerzo Longitudinal

Figura 3.- Geometria de la viga

Las frecuencias naturales de una estructura convencionalmente pueden ser medidas de dos maneras.
Un método consiste en varias la frecuencias de excitacion, utilizando un vibrador electrodinamico,
hasta que una resonancia aparece [9,10]. Este método necesita equipamiento sofisticado, pero permite
determinar la resonancia de una manera directa y robusta. El otro método es a trabes de la
transformacién de Fourier de la respuesta libre de la estructura ante un impacto (Figura 4). Esta
técnica es simple y rapida, y necesita poca instrumentacion y el arreglo experimental es muy simple,
pero requiere la adquisicion de las sefiales provenientes de los acelerometros y su postprocesado para
determinar las frecuencias de la respuesta [9]
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Figura 4.- Técnica de medicion de la respuesta de la estructura libre

La técnica de adquisicion en cuadratura descripta en [11] permite la determinacion de los diferentes
modos de vibracidén, excitando la viga en diferentes puntos y midiendo los desplazamientos o
aceleraciones en otros puntos seleccionados ad hoc para cada modo siguiendo los principios de la
respuesta de la estructura libre

Los sefiales fueron relevados utilizando acelerémetros Endevco of Piezotron y las senales adquiridas
con un osciloscopio digital Fluke Scopemeter 196C, a una frecuencia de sampleo de | kHz, una sefal
tipica se muestra en la Figura 5. Estos datos fueron procesados utilizando Matlab [12] usando el
algoritmo de FFT (Fast Fourier Transformé

Figura 5.- Seiial tipica adquirida

La Figura 7 muestra dos sefiales tipicas y el espectro calculado de la respuesta de la viga con la técnica
de adquisicién en cuadratura: la respuesta medida por el acelerbmetro puesta en al estacion | (borde
libre de la viga) y un impacto en el mismo punto, y la sefial y espectro del mismo acelerémetro pero el
pero el impacto realizado en la estacion 3 (punto medio de la viga).

RESULTADOS Y DISCUSION

Se analizaron tres casos diferentes que representan tres deferentes comportamientos de la estructura.

En el primer caso, las frecuencias naturales se calcularon considerando que toda la viga se encuentra
en un régimen lineal elastico. Esta condicion se da solo a bajas aceleraciones y amplitudes muy bajas
de vibracion. La Tabla | muestra los valores calcu lados para las primeras tres frecuencias naturales
considerando solo los efectos de la flexion (como en la teoria clasica) y considerando la contribucion
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lineal de la flexién y del corte, lo cual no es del todo cierto para este tipo de estructuras pero es una
practica habitual en el analisis clasico de vibraciones.
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Figura 6.- Aceleracion y espectros obtenidos a través de la técnica de adquisicién en cuadratura

En el segundo caso, se considera que la estructura presenta un comportamiento no lineal debido al
pandeo del recubrimiento superior ¢ inferior debido a las acciones de las fuerzas de compresion. Este
caso corresponde a una vibracion con aceleraciones moderadas. Las placas superiores e inferiores
fallan en compresién y su contribucion a la rigidez de la viga es modificada en el modelo idealizado.
En el tercer caso, el cual se da cuando aparecen altas aceleraciones, el comportamiento dinimico de la
viga es analizado considerando no linealidades debido al pando no solo del recubrimiento superior e
inferior, sino también de los laterales. En ese caso no solo las placas superiores e inferiores estin
pandeadas sino también las laterales que han pandeando debido a las cargas de corte introducidas
durante la flexién de la viga, lo cual genera cambios en la rigidez de la viga. Esta contribucion a la
deformacion de la viga es causada por el campo de tension diagonal y cambia el mecanismo resistivo
de las placas del recubrimiento lateral.

Se calcularon para cada caso los valores de los coeficientes Cj;. El set de valores correspondientes
puede encontrase en Actis [15]. En particular los modos de vibracion para el tercer caso (pandeo de
todo el recubrimiento se muestra la Figura 7, es esta también se muestran los resultados que se
obtienen utilizando la teoria clasica a modo de poder visualizar mejor las diferencias.

Tabla 1- Frecuencia natural calculada analiticamente paraca los diferentes casos

| Flexion y corte

51.3Hz

1 67.04 Hz 62.35 Hz 3582 Hz 35.1 Hz 56.8 Hz

2% 413.54 Hz 286.32 Hz 359.3 Hz 266.0 Hz 350.5 Hz 219.7 Hz

3 1146 Hz 603.13 Hz 995.9 Hz 574.9 Hz 971.5 Hz 449.2 Hz

En la Figura 7 se puede ver que para los distintos modos de vibrar, se incremente la influencia del
corto para los modos mas latos. En la Figura 7a, solo hay un pequefio cambio en la deformacién
elastica cuando se considera el efecto del corte, cuando la diferencia en la frecuencia natural del 10%.
En el segundo y tercer modo (Figura 7b y Figura 7c), los diferencias entre las frecuencias naturales
considerando el corte y sin considerarlo llegan al 50% y se ya es apreciable el corrimiento de los
nodos. Esto aparece debido a que la contribucion del corto en la matriz rigidez es practicante
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constante muestras que la flexiéon es mas importante en el primer modos y decrece para los modos
superiores. También se tiene que la contribucion del corte en los puntos de inflexion de la viga
deformada es importante y despreciarlos sin un previo analisis puede llevar a cometer errores severos

cccerases

sere,.ee8

2s

e by y Gt
i i

Figura 7.- Caso 3 — Modos de vibracién

Los resultados del tercer caso de la Tabla 1 pueden ser comparados con aquellos encontrados
experimentalmente en la viga presentada en la Figura 3 y utilizada para la determinacién analisis te la
respuesta dindmica de la viga. En la Ta bla 2 se muestran los resultados encontrados
experimentalmente correspondientes al tercer caso.

En la Tabla 2 se puede ver que los resultados del analisis con las hipotesis planteadas son similares a
los determinados experimentalmente con un gran grado de aproximacién. También se puede ver que
la relacion entre la Segundo y la primera frecuencia natural es 4.55 (f2/f; = 4.55) y entre la tercera y la
primera es 8.53 (fi/f, = 8.53). Estas son comparas con las mismas relaciones obtenidas para una viga
empotrada libre obtenidas por la teoria clisica repostadas en [14] , donde fi/fy = 6.36 y fi/f; = 17.53.
Se puede ver que existen diferencias significativas que puede llevar a cometer grandes errores si se
utilizad la teoria clasica para el calculo de las frecuencias naturales de vigas de paredes delgadas.

Tabla 2.- Frecuencias naturales encontradas experimentalmente

“"Caso 3 | Técnicade | fimodo)/ | fimodo) 7 f{I° | fimodo) / fil°
. Flexidny | larespuesta | - f{I1°modo)  moedo) - |- modo)
1¥ Modo | 51.3Hz 51.1Hz } I 1 1
2% Modo | 219.7 Hz 247Hz | 4.55 4.28 6.36
3Modo | 449.2Hz | 4245Hz 8.53 8.31 17.53
CONCLUSIONES

Este trabajo muestra la influencia del corte y del pandeo en las frecuencias naturales y los modos de
vibraciones de una estructura de una viga semimonocasco. La viga cajon construida fue disefiada para
evidenciar estos efectos. El fino recubrimiento pandea bajo corte y compresion con el propio peso de
la estructura. De esta manera todos los efectos no lineales en estudio aparecieron en los experimentos.




Actis M., Patanella A. J., Cambio en la frecuencia natural de vibracién por flexién en una viga cajon
semimonocasco debido a la presencia del panteo.

En muchos casos, solo la primera frecuencia natural es utilizada como limite superior de trabajo o falla
de una estructura, en estos casos los errores que aparecen en la determinacion de los modos superiores
no son criticos. Pero también existen estructura que por disefio, peso u toras restricciones deben
trabajan en frecuencias de excitacion por encima del primer modo, por ejemplo, palas de helicopteros
u otras estructuras flexibles. En estos casos se hace necesario contar con una buena precisién en la
determinar de los modos mas altos y sus correspondientes frecuencias, considerando el corte y el
pandeo local de cada elemento, y métodos como el propuesto en este trabajo deber ser aplicados.

La influencia de las deformaciones de corte afecta la determinacién de los modos mas altos de
vibracion. Este efecto reduce considerablemente los valores de las frecuencias con respecto a aquellas
calculados solo considerando la flexion (teoria clasica). Este efecto no se manifiesta para el primer
modo donde las diferencias son pequefias. Depe ndiendo del tipo de estructuras los errores que
aparecen son mayores al 30% para el segundo modo y mayores al 50% para el tercer modo. Estas
diferencias encontrados en las frecuencias mas altas aparece ya que cuando la viga se deforma si eje
neutro presenta cambios en el signo de su curvatura. Esto produce que la deformacién por corte se
amas importante y su influencia es comparable con la deformacion por flexion. Este efecto lleva a la
reduccion de la rigidez efectiva de la viga para los modos mas altos.
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RESUMEN

En este trabajo se propone la investigacion experimental del comportamiento estructural de paneles
reforzados laminados en materiales compuestos sujetos a cargas de cizallamiento en el plano. El
objetivo es desarrollar un ensayo capaz de caracterizar el comportamiento en el régimen de pos
pandeo de paneles reforzados sujetos a cargas de cizallamiento en el plano, proyectar el dispositivo
de ensayo y cuantificar los desplazamientos fuera del plano del panel en pos pandeo utilizando
instrumentos opticos sin contacto (topogrametria). Una metodologia de ensayo serd propuesta con la
finalidad de obtener resultados confiables y reproducibles. Serdn establecidos: cuerpo de prueba,
mecanismo de ensayo, instrumentacion, metodologia de adquisicion y andlisis de los resultados
adquiridos. Resultados preliminares con la configuracion estudiada indican que paneles reforzados
laminados en materiales compuestos sujetos a cargas de cizallamiento en el plano tienen una
considerable capacidad de carga pos pandeo.

Palabras clave: Materiales Compuestos, Pos Pandeo, Topogrametria
INTRODUCCION

La evolucién en la construccion de estructuras aeronauticas utilizando materiales compuestos ha ido
acompafiando el crecimiento y expansion de la industria aerondutica, comenzando con proyectos de
componentes sujetos a bajos niveles de solicitacién estructural y evolucionando para conjuntos de
piezas de importancia considerable para el correcto funcionamiento de la aeronave como son las
diferentes superficies de control (alerdn, flap, etc.) y finalmente la substitucion de conjuntos primarios,
criticos para el desempeiio de la acronave, como cajon de torsion, alas, fuselaje, etc.

Los materiales compuestos ofrecen numerosas ventajas en relacion a las estructuras metalicas tales
como bajo peso, alta rigidez, resistencia a la corrosion y fatiga. Ademads, utilizando procedimientos de
proyecto y procesos de fabricacién adecuados, podemos conseguir una reduccion de costo.

A pesar de estas ventajas, también debemos tener en cuenta que los materiales compuestos laminados
presentan un desempefio relativamente bajo cuando son sujetos a cargas transversales, como cargas de
impacto, debido a su comportamiento anisotrépico y su baja resistencia cuando es sometido a cargas
transversales.

Paneles reforzados sujetos a cargas de flexion y cargas de cizallamiento en el plano son muy utilizados
en aplicaciones estructurales aeronduticas. En muchas de estas aplicaciones generalmente es permitido
el pandeo del panel (skin) entre los refuerzos, para valores de carga menores que la carga limite; en
realidad, en la mayoria de las situaciones précticas el valor de carga de pandeo es bien menor que la
carga limite.

El fuselaje de un avibn es un ejemplo tipico de proyecto con esta filosofia. Por lo tanto, l1a mayoria de
los estudios de pandeo y pos-pandeo con cargas de cizallamiento en estructuras de materiales
compuestos son asociados al proyecto de fuselajes.

El desenvolvimiento de piezas / componentes construidos con materiales compuestos que sean
eficientes en peso y costo en comparaciéon con piezas metalicas, implica la necesidad de tener un
conocimiento profundo del comportamiento de estas nuevas estructuras cuando son sujetas a cargas de
servicio.
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DISPOSITIVO DE ENSAYO

El dispositivo de ensayo file proyectado con el objetivo de obtener un estado de carga resultante de
cizallamiento puro sobre el eje de simetria del plano del panel reforzado. Otros puntos relevantes que
fueron considerados en el proyecto son costo y viabilidad de fabricacion, facilidad de manipulacion y
montaje del sistema durante el ensayo, seguridad, entre otros.

El dispositivo de ensayo denominado “sistema de viga empotrada con brazo de carga excéntrico” es
mostrado en la Fig. 1 (a). Este tipo de configuracién del sistema de carga adoptado permite obtener un
momento flector nulo en la seccion del panel correspondiente al eje de aplicacion de carga. La Fig. |
(b) presenta el diagrama de cargas resultantes en el cuerpo de prueba (CDP).

Figura 1. a) Proyecto del dispositivo de ensayo; b) Diagrama de cargas del CDP

Debido a la configuracién del dispositivo adoptada para el ensayo, fueron tomadas una serie de
medidas para evitar posibles desplazamientos transversales no deseados colocando soportes que
restringen los grados de libertad fuera del plano del panel y que, al mismo tiempo, no interfieren con el
esquema de cargamento propuesto.

CUERPO DE PRUEBA

Tanto el panel como los reforzadores fueron laminados a partir de ldminas de fibra de carbono pre-
impregnadas con resina epoxi, convencionalmente fabricados y curados en autoclave. Los refuerzos
para el caso estudiado fueron colados después de la cura del panel.

Instrumentacion: Strain Gages

Con el objetivo de obtener el campo de deformaciones y detectar el inicio del régimen de pos-pandeo
en algunos puntos especificos del CDP, fueron colocados strain gages en el centro de los paneles
laterales (en las dos caras) y en el centro del panel central (del lado reforzado) como muestra la Fig. 2.
Los strain gages fueron colocados a 45, 90 y 135 grados respecto al eje longitudinal del panel y
numerados en ' »rma secuencial desde 00 hasta 14.

Adicionalmente, con el objetivo de validar la carga aplicada en el CDP por el dispositivo de ensayo
fueron colados cuatro strain gages numerados en forma secuencial desde 15 hasta 18. Estos strain
gages miden la deformacién longitudinal del panel en los puntos seleccionados y permiten verificar si
el diagrama de deformaciones es coherente con el estado de cargas tedrico en el cual se basa el
proyecto del dispositivo de ensayo. Tedricamente el dispositivo de ensayo es proyectado para cargar el
CDP con un estado combinado de flexion / cizallamiento en el plano, con una carga resultante de
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cizallamiento puro en la linea media del panel reforzado. Dado que la relacién entre el momento
flector y las deformaciones longitudinales del CDP pueden ser consideradas lineales en el régimen
pre-pandeo, midiendo las deformaciones en los puntos seleccionados podemos verificar el tipo de
cargamento propuesto. Los strain gages fueron posicionados de manera que todos deben indicar
valores similares en magnitud, pero con signo opuesto de a pares, es decir, los strain gages 15y 17
deben medir valores similares a los adquiridos con los strain gages 16 y 18, pero con el signo opuesto.
Debemos resaltar que esta verificacion es valida solamente en el régimen pre-pandeo, pues todas las
consideraciones realizadas para verificar el sistema de carga no tienen en cuenta las no-linealidades
geométricas que ocurren en el régimen pos-pandeo.

i
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Figura 2. Posicionamiento de los strain gages para medicion de deformaciones

MEDICION POR TOPOGRAMETRIA

El equipamiento utilizado para medir los desplazamientos transversales del CDP es un sistema dptico
para medicion de formas continuas. El sistema utilizado estd optimizado para medir superficies de 400
x 400 mm?® aproximadamente, con un desvio maximo de 0,01 mm. Este dispositivo utiliza el principio
de topogrametria con proyeccion de franjas sobre la superficie que se desea medir. La imagen
reflejada en la superficie es capturada por dos camaras y enviadas a un computador el cual calcula los
desplazamientos de la superficie a partir de la diferencia entre dos nubes de puntos medidos en estados
de carga diferente. El sistema compuesto por las dos cdmaras y el proyector es mostrado en la Fig. 3.
Para realizar la medicién sobre la superficie del panel central del CDP con este sistema, es necesaria
una preparaciéon previa de la superficie, ya que para que el sistema de adquisicion funcione es
necesario que la superficie sea blanca. Por esto, en el drea donde sera efectuada la medicion utilizando
el dispositivo de topogrametria realizamos un trabajo previo de limpieza y pintado. La superficie
preparada para el ensayo es mostrada en la Fig. 3.
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Figura 3. Sistema de medicion del desplazamiento transversal por topogrametria

IMPLEMENTACION DEL ENSAYO

La metodologia de ensayo fue desarrollada con la finalidad de obtener resultados confiables y
repetitivos, de forma que los mismos puedan ser comparados para caracterizar el comportamiento en
el régimen pos-pandeo.

Para aplicar la carga con el dispositivo de ensayo fue utilizado un actuador hidraulico manual de 10
Ton. de carga maxima. El mismo fue modificado para permitir un correcto acoplamiento con la celda
de carga utilizada para medir la caiga aplicada durante el ensayo y el brazo de aplicacion de carga del
sistema de ensayo.

Para levantar la curva de caiga x desplazamiento del extremo del CDP fue colocado un sensor LVDT
(Linear Voltaje Differential Transformer) que mide el desplazamiento vertical en el extremo del CDP
como muestra la Fig. 4.

Figura 4. Vista general del dispositivo de ensayo
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Todos los strain gages, la celda de carga y el LVDT son conectados a un sistema de
acondicionamiento de sefial y adquiridos en tiempo real mediante un computador utilizando una placa
de adquisicion. La interfase entre el sistema de adquisicion y el usuario fue especialmente desarrollada
para este ensayo utilizando el programa Labview 8.2 y el lenguaje de programaciéon DAQmx. Este
programa permite controlar todos los parimetros de cada canal independientemente. Por ejemplo, en
los canales usados para adquirir la sefial de un strain gage es posible configurar todos los valores
caracteristicos del mismo como resistencia eléctrica, gage factor, cociente de Poisson, tipo de
conexion utilizado, voltaje de alimentacion, entre otras. Los datos adquiridos son mostrados en el
monitor en tiempo real y almacenados simultineamente en un archivo para posterior pos-
procesamiento.

RESULTADOS

Los resultados del ensayo pueden ser separados considerando un punto de vista global, mediante la
curva de carga x desplazamiento en el extremo del CDP y un punto de vista local, mediante las curvas
de deformacion resultantes de la medicidon con strain gages asi como los desplazamientos
transversales del panel central medidos con el dispositivo de topogrametria.

El ensayo fue repetido 10 veces para evaluar la repetibilidad de los datos adquiridos. Dado que la
correlacion es muy buena y debido a la gran cantidad de datos adquiridos, en los resultados expuestos
a seguir, solamente algunos de estos datos seran presentados, adoptando estos como representativos de
las mediciones realizadas, permitiendo asi una mejor visualizacioén gréafica.

Curva de Carga x Desplazamiento

En la Fig. 5 estd representada la curva de carga x desplazamiento del extremo del CDP obtenida
durante el ensayo [1]. Podemos notar la buena repetibilidad de los resultados obtenidos entre las
diferentes curvas, lo que permite suponer en primera instancia que el CDP no sufrid alteraciéon de
rigidez (debido a la presencia de dafio en cualquiera de las formas posibles) y que el sistema de carga
resiste adecuadamente los esfuerzos sometidos durante el ensayo.

Es evidente el comportamiento geométricamente no lineal del CDP a partir de 4000 — 6000 N
aproximadamente de carga aplicada.
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Figura S5. Curvas de carga x desplazamiento del extremo del CDP
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Deformaciones

Las deformaciones medidas con los strain gages utilizados para caracterizar el campo de
deformaciones en los puntos donde fueron colados en el CDP son presentadas en las Figs. 6 — 9 [1].
Las deformaciones obtenidas fueron agrupadas considerando ¢l panel donde fueron colocados los
strain gages. Notar que la unidad de deformacion es e (micro strain).

Los graficos presentan altos niveles de deformacion no lineal a partir de un valor de carga de 3000 N
aproximadamente. En particular, observando los resultados obtenidos de los paneles laterales (Fig. 6 y
8) podemos apreciar que los efectos de flexion en los paneles comienzan a ser significativos en un
rango de carga de 3000 a 5000 N lo que sugiere el inicio de pandeo local en los puntos de medicion.
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Figura 6. Curvas de deformacion medidas en el panel del lado empotrado del CDP
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Figura 7. Curvas de deformacién medidas en el panel central del CDP
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Figura 9, Curvas de deformacién medidas en los puntos para verificacién del cargamento aplicado en el CDP

Del grafico mostrado en la Fig. 9 podemos verificar que para valores de carga bajos, donde los efectos
de no linealidad geométrica son todavia despreciables, las deformaciones medidas por los strain gages
15 y 17 son de igual magnitud y signo contrario a las deformaciones medidas por los strain gages 16 y
18. Esta igualdad es mantenida hasta 3500 N aproximadamente, donde el desvio entre los valores
obtenidos es del 10 %. Desde este punto, al aumentar la carga las lecturas comienzan a diverger de a
pares debido al pandeo del panel en los puntos de medicién.

Desplazamientos transversales del panel central

Los desplazamientos transversales medidos por topogrametria en el panel central son mostrados en la
Fig. 10. Los desplazamientos fueron medidos en intervalos de 981 N (100 Kgf) hasta la carga maxima
de ensayo que fue 14715 N (1500 Kgf). Los resultados obtenidos son presentados en la Fig. 10 para
algunos valores de carga aplicada [1].
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Podemos constatar que el panel estd completamente pandeado a partir de 8800 N de carga aplicada.
También se observa que el modo de pandeo no cambia durante el ciclo de carga, registrando un
aumento de amplitud de los desplazamientos transversales a medida que la carga es aplicada.

Figura 10. Desplazamientos transversales medidos en el panel central del CDP

CONCLUCIONES

Una investigacion experimental detallada del comportamiento en el régimen pos pandeo de paneles
reforzados laminados en materiales compuestos con cargamentos de flexion / cizallamiento en el plano
fue presentado y discutido en este trabajo. Una metodologia de ensayo fue definida, testada y validada.
Algunas conclusiones del trabajo presentado son:
Logramos caracterizar el comportamiento estructural de componentes aeronduticos del tipo panel
reforzado desde un punto de vista global, mediante la curva de carga x desplazamiento y también
desde un punto de vista local, midiendo las deformaciones en puntos predefinidos mediante strain
gages y los desplazamientos transversales del panel central mediante el sistema de topogrametria.
Verificamos con los resultados obtenidos que este tipo de estructuras presenta una considerable
capacidad de carga en el régimen de pos pandeo antes de la falla catastrofica. En particular, el CDP
ensayado en este trabajo alcanzo una carga maxima 3 veces superior a la carga de pandeo sin
indicios de falla.
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ABSTRACT

The present paper describes the implementation of an improved damage mechanics based
material model combined with an equation of state to simulate the progressive failure in composite
aerostructures subjected to bird strike loading. A series of bird strike impacts on flat panels fabricated
from low cost woven glass composite materials are used to validate the material model for practical
composite component applications. The panels are modelled with shell elements only. The proposed
material model can capture the strain rate enhancement to strength and strain in shear observed in
composite materials.

A hydrodynamic model for the bird, based on 90% water and 10% air, is derived to represent
the behaviour of the bird for all impact scenarios considered. The bird is heterogeneous in nature.
However, a uniform material behaviour is assumed with a geometry based on a 2:1 length to diameter
ratio with a cylindrical body and spherical end caps using Lagragian mesh. Appropriate contact
definitions are used between the bird and the composite panel. The simulations results are compared
to experimental results and conclusions drawn.

Keywords: Composites, impact, damage mechanics, finite elements
INTRODUCTION

The rapid increase in the use of advanced composite materials in the design of aircraft,
helicopters, boats, cars, etc. requires a detailed understanding of the behaviour of the composite
component or structure to a wide range of potential external loadings, some of which may be severe.
In particular in the aerospace industry, impact damage in laminated composite materials continues to
be a major cause of concern. Typically impact damage can be generated from low velocity tool drop or
runway debris, to high velocity impacts from birds or ballistic damage from missiles or shell
fragments. The bird strike impact problem is an increasing concern to the composite aerospace
designer because a growing number of aerospace components are being manufactured from composite
materials. Non-linear finite elements codes such as ABAQUS® and LSDYNA® are often used to
model such an event as they can accurately represent the bird material behaviour, contact between the
bird and the structure and the constitutive behaviour of composites by means of user-defined material
models. Numerical simulations are usually accompanied by a paraliel testing programme to validate
the numerical simulations for some of these impact scenarios. The fabrication, test and certification of
composite components and structures can be very expensive. However, advanced simulations will
never eliminate the need for these expensive impact tests. In practise, they will require more detailed
experimental tests to validate the advanced algorithms used within the Finite Element (FE)
formulation. The major advantage of FE modelling is that they can study the effects of new and
different structural and material concepts, without an extensive fabrication and testing programme.

In the current paper an improved damage mechanics based material model combined with an
equation of state to simulate the progressive failure in composite aerostructures subjected to bird strike
loading is presented. The proposed material model can capture the strain rate enhancement to strength
and strain in shear observed in composite materials. A series of bird strike impacts on rigid and
flexible flat panels fabricated from low cost woven glass composite materials are used to validate the
proposed material model.
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HYDRODYNAMIC MODEL FOR THE BIRD

Extensive databases of bird modelling strategies are currently available in the open literature. A
summary of these strategies are presented in the GARTEUR AG23 final report [1]. Based on these
previous works a hydrodynamic model based on a rule of mixtures using 90% by volume of water
with remainder of air has been proposed to describe the bird behaviour. The model development is
based on the following assumptions:

The components of the stress tensor are split into deviatoric and hydrostatic stresses

In order to assign a fluid like behaviour for the bird the deviatoric stresses are assumed to be
equal to zero

Equations of state are defined for each constituent separately and a rule of mixture is
proposed to derive an equation of state for the bird

The hydrostatic stresses are defined in terms of the equation of state (EOS) for the bird

Temperature effects are not taken into account in the derivation of the equation of state for
the bird

The compressibility effects on the water can be described by an equation of state given in the
following form,

P(u)= B+ c'py (u —1) 1)

where u=p, /p. p, is the initial or reference density defined at reference pressure P, and p is the
current density for a given pressure level P. ¢ is the sound speed in the water. By assuming the air as
an ideal gas under isoentropic flow the increase in pressure due to increasing density can be related by

P(w) = P.w’ 2

where p=p /p and k=1.4 . In the equations above o p is the initial or reference density of each
component defined at reference pressure Poand p is the current density for a given pressure level P
The bird is assumed to be composed by water and air. Thus, the total volume of the bird is given by

VbV tV=m /P tm, /P,

where m_,,. and p,,. are the mass and density of the water and m, and p,, are the mass and
density of air, respectively. Defining f, . and f,, as mass fractions of water and air, respectively,

one can show that the equivalent density and density ratio for the mixture can be respectively written
as follow,

Pser P,

:—_ - 4
P P frvetee + Bosee S @)
= Hogier Hair 5
# B St + Hoter S ©)

As the mixture is thermodynamically under equilibrium and its components are subjected to the same
pressure level, a compressibility curve as the one shown in Figure 1 can be obtained.
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Figura 1. Equation of State for bird material in relation to the EOS of water

It can be seen from Figure 1 that a small percentage air (10%) dramatically affects the compressibility
at low pressures, and hence must be included in the model. The stress-strain relationship for the bird is
given by

S=50  gid
sP —p (6)
§™ =-p(H)

where §° and S*are the deviatoric and hydrostatic components of the stress tensor. The
hydrostatic stresses are defined in terms of pressure p and volumetric strain. The volumetric strain for

the bird can be written in terms of the density ratio for the mixture as follows,

~ A - (M
I m— 1-—
g ” A
Within the nonlinear finite element context and based on the updated Lagrangean formulation, the
volumetric strain for the bird can be written in terms of the deformation gradient as follows,

J
g =1-2 8
7 (8)
where J =det (F) and F =V, x(x,),z) is the deformation gradient. The proposed hydrodynamic
model has ‘been implemented into ABAYUS/Explicit finite element code.

COMPOSITE FAILURE MODEL

The formulation proposed to model progressive failure in composites is based on the smeared cracking
approach [2,3]. The smeared cracking formulation relates the specific or volumetric energy, which is
defined by the area underneath the stress-strain curve, with the strain energy release rate of the
material. The method assumes a strain softening constitutive law for modeling the gradual stiffness
reduction due to the micro-cracking process within the cohesive or process zone of the material. In
order to avoid pathological problem associated with strain localization and mesh dependence during
softening, the softening portion of a stress-strain curve is adjusted according to the element topology
and cracking direction for each failure mode using an advanced objectivity algorithm [2,3].
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Failure criteria

The failure criteria used to detect damage initiation for all in-plane failure modes are all based on the
maximum stress criteria and they are given in the general form as follows,

Froy) =L 120 9
gaEy SI: (9

where F;.* (0;) is the failure index associated with the failure mode k, where k=t for failure in

tension, k=c for failure in compression and k =s for failure in shear. g, are the stresses acting on

each layer at the local material coordinate system, where the subscripts i= j=1and i= j=2 refer to
the fibre and matrix directions, respectively and i = j refer to inplane shear direction. S,;f is the
material strength associated with the failure mode & in the local direction defined by the subscripts if

Damage evolution laws
Damage evolution law for fibre failure and matrix cracking

The general expression proposed for the damage evolution laws in the fibre and matrix directions is
given as follows,

dy( Ay 2y 2) = Ay + Ay y = Ay 4, 5 (10)
with

2G, ey —gy )
Ay = . [
%) )

5:, (12)

where i assumes value equals to one for fibre failure and two for matrix cracking. The values for both
functions 4.4, €[0.1]. G; and Gj are the intralaminar fracture toughnesses in tension and
compression, respectively. £, and £, are maximum strains prior to catastrophic failure in tension
and compression, respectively. In order to account for damage imreversibility -effects
& = [
history. The superscript k refers to the fibre failure mode, that is, ¥ =¢ for failure in tension and k=¢
for failure in compression. The characteristic length !* is used for mapping the material process (or
microcracking) zone into the finite element mesh. For fibre failure modes /° is computed in terms of
the isoparametric coordinates (§,7,) for each integration point m according to the following
expression,

] where &;**(s) is the maximum achieved strain in the strain versus time

X -1
r({m:ﬂq} [E[ t(’;n M EMIE-}‘FWSW-(&]]*] [13}
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where @, =6y, being 8, the fibre orientation angle for each integration point for fibre failure and

8, = B4, +90° for failure in the matrix direction. For four nodes shell elements n, =4, N,(¢,.n,) are

bi-linear interpolation functions and ¢ is defined as crack band discontinuvity function. Details about

the derivation of the expression for the characteristic length for orthotropic smeared cracking modes
can be found in Ref [3].

Damage evolution law for in-plane shear failure

The damage evolution for in-plane shear failure is given by

Ny [2{?'12 -H20 }' Nar ]

dy(na) =
e (har +}’ﬂ,n—.?‘|z)[:f1z—}ﬁn:| (14)
with
. 26,
W (15)

where »{3, is the inelastic strain at failure and G, is the in-plane shear intralaminar fracture toughness.

The characteristic length /* for in-plane shear failure is assumed to be the same as the one used for
fibre failure modes.

Non-linear rate dependent in-plane shear model

The observed behaviour of glass and carbon fibres laminates generally shows marked rate dependence
in matrix dominated shear failure modes and for this reason a rate dependent constitutive model has
been used to model the in-plane shear behaviour. The constitutive model formulation is based on
previous work carried out by Donadon and co-authors [4], and it accounts for shear non-lineatities,
irreversible strains and damage within the Representative Volume Element (RVE) of the material, The
stress-strain behaviour for in-plane shear failure is defined as follows,

(16)

fia =aGu i

with

Gy =Gy +5 (e -1 (17)

where G, is the initial shear modulus and ¢, and ¢, are material constants obtained from in-plane
shear tests. « is the strain rate enhancement given by the following law,

it}
g=l+e® (18)

where ¢, is a material constant obtained from dynamic in-plane shear tests. By decomposing the total
shear-strain into inelastic {3 and »{, elastic components, the inelastic shear strain can be written in
terms of the elastic and total strain components as follows,

?’fz‘= N~ ¥iz =Yu'rll|é_gnﬂ (19)
12
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Stress degradation procedure

The resultant degraded stresses at ply level are given by

oft ] [a-dy& . 4 0 0 Y
% ! = 0 Q-dyF A N-dp@ A7) 0 on
7 } 0 0 A=dp(2)) (7, (20)
where
%1 ) E, wpE» 0 ]|
X iarae— vmEy  Ep 0 lien
2 o 0 0 Gulirm 21
NUMERICAL SIMULATIONS

Single element validation

Simulations at element level were carried out to validate the proposed hydrodynamic model for the
bird. The single element model consists of an element subjected to a pure hydrostatic stress state.
Figure 2 compares the numerical response in terms of pressure versus volumetric strain for a single
finite element subjected to hydrostatic pressure only with the proposed analytical EOS for the bird.
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Figura 2. Single element validation

Bird strike onto rigid targets

According to Ref [1] the bird model should have a length to breadth ratio of 2 and should consist of a
cylindrical type structure with rounded ends. Figure 3 illustrates the recommended 1.82 kg (4lbs) bird

geometry.
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Figura 3. Bird Model Geometry (all dimensions are in cm)

Figure 4 shows the deformation of the bird mesh when impacting the rigid target at 225 m/s. The
figures clearly illustrate the Lagrangian bird flowing over the rigid surface. Also, the peak Hugoniot
pressures occur at approximately 100 osec and 60 osec into the impact events at 116 m/s and 225 m/s,
respectively. Hence the percentage of water and air within the bird EOS are critical in determining the
peak Hugoniot pressures. Hugoniot pressures calculated using the proposed hydrodynamic model are
shown to occur within the scatter of experimentally measured values reported in Refs [5,6].

Figura 4. Rigid wall bird strike at 225 m/s
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Figura 5. Pressure vs. time history for centre-line ¢lement of bird: 116 m/s (left), 225 m/s (night)

The numerically calculated pressure-time plots for a 1 kg impact at 116 m/s and 225m/s are shown in
Figure 5. The Hugoniot and the stagnation pressures for both cases, are within the experimental scatter
given in Barber et al [5]. Comparisons between numerical predictions for the Hugoniot and the
stagnation pressures obtained using the proposed model and a previous model proposed by Iannucci
[4] are also shown in Figure 5. The hydrodynamic model proposed here clearly gives better correlation
with experimental compared with the model presented in Ref [4] for both impact cases,




Donadon et al. — A numerical model for bird strike simulations in composite aerostructures

Bird strike onto composite plates

Two 6 ply (3mm thick) fiat panels made of glass fibre embedded into an epoxy resin system with a
lay-up 0/90/0/90/0/90 and dimensions 750mmx500mm taken from Ref [4] were analysed. Both panels
are bolted via a clamping piate to distance of 50mm from the free panel edges. Normal incident impact
of a lkg bird projected using 6-inch gas gun. In the first case the bird strike impact occurred at 147
m/s. No bird penetration, but extensive (between 40% - 50% of edges) bearing damage at support
locations with damage symmetrical in nature was observed. Comparisons between predicted and
experimental damaged zones are shown in Figure 6. The failed elements have been removed from the
mesh. The second case analysed consisted of a bird strike impact at 245 m/s. For this case the bird
penetrates the panel with extensive damage in the impact zone. The fracture surface had extensive
fibre/filament pullout. Bearing damage substantially reduced, however, perforation outline not
symmetrical. Comparisons between predicted and experimental damaged zones are shown in Figure 7.
The predicted damaged zone is indicated by the failed elements which have been removed from the
mesh.

Figura 6. Comparison between numerical and predicted damage extension for bird impact at 147 m/s

Figura 7. Comparison between numerical and predicted damage extension for bird impact at 245 m/s

CONCLUSIONS

In the present study the overall agreement between the experimentally observed and numerically
calculated damage is found to be very good, considering the wide variability present in bird
shape/properties and the extrapolation of dynamic properties. Very good correlation between
numerical predictions and experimental results for rigid wall bird strike was obtained using the
proposed hydrodynamic model. The use ofa hybrid modeling approach combining stress based failure
criteria, damage mechanics and fracture mechanics approaches appears to yield reliable predictions for
the behaviour of woven glass composites. The shell model implementation could be coupled to solid
elements to realistic predict the delamination extent.
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RESUMEN

En este trabajo se presenta el andlisis estructural de la pala de un aerogenerador construida en
material compuesto. Los elementos estructurales se disefian en respuesta a los requerimientos de la
regulacion internacional IEC 61400-2. El estudio se realiza sobre un modelo de elementos finitos
construido a partir de la geometria de la pala. Aplicadas las cargas previstas por la norma y
asignadas las condiciones de apoyo, se estima la distribucion de tensiones actuantes realizando un
andlisis estdtico lineal. Los resultados generados, junto a las propiedades mecdnicas de los
materiales utilizados, se emplean en el cdlculo de indices de falla, permitiendo decidir sobre la
integridad estructural de la configuracion propuesta y el cumplimiento con el estandar.

Palabras clave: calculo estructural, pala aerogenerador, elementos finitos.
INTRODUCCION

En el marco del proyecto “Factibilidad Técnica, Econémica y Ambiental de la Producciéon de
Hidrégeno en la Provincia de Cordoba en Base a Recursos Edlicos Evaluada a Partir de Mediciones de
Campo”, seleccionado en la convocatoria 2004 PICTOR II realizada por la ex Agencia Cérdoba
Ciencia y actualmente en ejecucion en el Instituto Universitario Aeronautico se desarrollan las palas
de un generador eélico prototipo de eje horizontal, de 2 kW de potencia, preparado para operar en
zonas de vientos leves.

El rotor del aerogenerador consta de tres palas cuya funcion es transmitir potencia al eje del generador
eléctrico, en cumplimiento con los requerimientos de disefio. Cada pala se encuentra sujeta a una
combinacién de cargas aerodinamicas y masicas que introducen solicitaciones de traccidn, torsion,
corte y flexion. A fin de realizar un disefio estructural adecuado y satisfacer los requerimientos de
seguridad de la normativa de aplicacion, se analiza la distribucion de tensiones actuantes. Para ello se
construye un modelo de elementos finitos, con elementos tipo lamina, sobre el que se aplican las
fuerzas y momentos correspondientes a los diferentes casos de carga especificados en la norma IEC
61400-2 [1]. Esta regulacion prevé seis casos de carga a considerar en el analisis estructural de la pala.
Dos de ellos, los designados como E y F, producen las mayores solicitaciones y se utilizan para el
dimensionamiento de la estructura. Ambos casos corresponden a la condicion rotor estitico (parked),
que hace referencia a la situacién potencial en la que el rotor del aerogenerador se encuentre detenido
y expuesto a rafagas.

DESCRIPCION GENERAL

Las palas del acrogenerador poseen un disefio aerodindmico orientado a optimizar la transferencia de
la energia del viento a la maquina eléctrica. En cada pala se pueden identificar tres zonas diferentes:
una zona operativa, disefiada con perfil aerodindmico S822 [6], de cuerda y ley de alabeo variable; una
zona de toma, que provee a la pala de un elemento de apoyo con el cubo del rotor; y una zona de
transicion entre la zona operativa y la de toma.

La longitud de cada pala es 3000 mm, la cuerda de puntera mide 200 mm y la cuerda méxima 503
mm. La zona operativa se extiende desde la puntera 2470 mm hacia la raiz, la zona de transicién mide
320 mm y la zona de toma 160 mm. Esta ultima posee una seccion circular de 90 mm de diametro y
termina en un cono de 125 mm de didmetro y 30 mm de alto. Ver Figura 1.
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Figura 1. Geometria de la pala.
ESTANDAR DE APLICACION Y CALCULO DE CARGAS

Las caracteristicas del generador e6lico estudiado lo encuadran en el marco de la regulacién IEC
61400-2 “Safety of Small Wind Turbines”. El objetivo de este estandar internacional es proveer al
sistema de un adecuado nivel de proteccion contra posibles dafios que pudieran ocurrir a lo largo de su
vida 1til. Adicionalmente, tiende a asegurar la calidad y la integridad estructural de los componentes y
especifica requerimientos de seguridad para pequefios aerogeneradores incluyendo el proceso de
disefio, la instalacion, mantenimiento y operacion de los mismos en condiciones especificas [1].
Dentro de las especificaciones de disefio, establece un nimero minimo de casos de carga a considerar
al momento de dimensionar las palas. Dichos casos se presentan en forma sintética en la Tabla 1.

Tabla 1. Casos de carga de diseiio. Método simplificado de calculo de cargas. Tabla extraida de [1].

Design Load case Wind inflow Type of Remark
situation analysis
Power A | Cyclic wind Cyclic varying wind | Fatigue Power alternates cyclically
production loading during speed around Vg between 1.5P; and 9.5 Py Rotor
normal operation speed alternates cyclically
between 1.5 ng and ng
B | Yawing Vi = Vi Ultimate loads | Maximum possible yaw speed
C | Loss of electrical | Vi = Veur Ultimate loads | Measure the rotor speed at
connection normal wind speed and
extrapolate t0 Ve
Shut-down | D | Normal shut-down | Vi = Vr Ultimate loads | Braking torque
Parked E | Minimum Viw = 1.4 Veur Ultimate loads | Normal parking position
exposure
F | Maximum Viw = Vexr Ultimate loads | Maximun attack area
exposure

El caso A prevé la potencial falla de los materiales por fatiga y se calcula para variaciones ciclicas de
viento alrededor de la velocidad Vg (rated wind speed) definida como la velocidad de viento a la que
el aerogenerador entrega la potencia nominal. Para el aerogenerador estudiado, Vg = 7 mv/s. El caso B
indica calcular las fuerzas y momentos actuantes para la situacion hipotética en la que, con velocidad
de viento Vp, el rotor gire simultdneamente a la velocidad de yaw méxima posible.

El caso C prevé la eventual desconexion eléctrica de la carga exigiendo que el aumento de velocidad
angular consecuente no ponga en riesgo la integridad estructural de las palas. Este andlisis debe ser
realizado a velocidad de viento V., (reference extreme wind velocity), que para este caso particular es
Vexe = 35 mv/s.
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El caso D corresponde a la detencion normal del rotor por accion del sistema de frenado; y los casos E
y F a la situacién: rotor detenido y expuesto a rafagas, con minima y méxima é4rea expuesta,
respectivamente.

Para cuales quiera de las situaciones planteadas, se debe garantizar la integridad de la estructura y,
para ello, una de los procedimientos a seguir consiste en dimensionar la pala a partir de la condicién
de carga mis exigente y hacer una verificacion posterior para el resto de los casos. En este trabajo, las
palas se dimensionan a partir de los casos de carga E y F, el resto de los casos se verifican. Los
diagramas de fuerzas y momentos respectivos se presentan en la Figura 2.

Por otra parte, el estindar IEC [1] especifica un factor de seguridad 3 para los casos de carga
correspondientes a carga Ultima, es decir, que la pala debe ser construida para romper al 300% del
valor de la carga limite.
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Figura 2. Distribucion de fuerzas de corte y momentos flectores a lo largo de la pala.

MATERIALES

La estructura resistente de las palas se construye en plastico reforzado con fibras (PRF) combinando
entramados de vidrio T220 (tejido bidireccional de 220 gr/m?) y UR 460 (tejido unidireccional de 460
gr/m®), en una matriz de resina viniléster.

Para decidir sobre la falla de los elementos estructurales bajo tensién, se utilizan los denominados
indices de falla cuyo céalculo exige conocer las caracteristicas mecanicas de los materiales utilizados
que, para la composicion descrita y en general para todos los materiales compuestos, no solo dependen
de los materiales presentes en la mezcla, sino también del proceso seguido durante su elaboracion.
Esta caracteristica convierte en poco confiables a las fuentes de datos de propiedades mecanicas para
materiales compuestos ya que no se tiene certeza sobre cuales materiales fueron empleados no
tampoco cuales fueron los modos de fabricacién seguidos. Con base en esto, se adoptan los datos
presentados en Modern Aircraft Design [3] y, en busca de alguna forma de respaldo para estos
valores, se realiza una serie de ensayos mecanicos a probetas construidas con la misma tecnologia de
fabricacion empleada en las palas. Los ensayos mecanicos se realizan de acuerdo con las
especificaciones del estindar DNV-OS-C501 (Composite components) [2], que provee requerimientos
y recomendaciones para disefio de estructuras de material compuesto y establece los procedimientos
de analisis.

DESCRIPCION DE LA CONFIGURACION ESTRUCTURAL

Desde el punto de vista constructivo cada pala queda conformada por la unién de cuatro elementos: la
cascara del intrados, la cdscara del extrados (ambas plésticas), un labio de pegado en el borde de
ataque y el larguero de madera.
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Atendiendo a la necesidad de definir una estructura eficiente, y previendo el incremento de las
solicitaciones hacia la zona de transicion y toma, la estructura resistente de la pala, se divide en seis
zonas segun se indica en la Figura 3. Cada sector se diferencia de los demas en la cantidad de capas y
en el tipo de tela de vidrio utilizada. En todos los casos el laminado se construye haciendo una
combinacién de telas T220 orientadas a 0-90°, T220 a +45 y UR460 a 0°. La cantidad varia desde 4
capas de tela en la zona 1 hasta 19 capas en la zona 6.
Puede enumerarse una serie de consideraciones en las que se basa la configuracién estructural
propuesta:

Mantener la integridad estructural cumpliendo con los factores de seguridad especificados

por la regulaciéon IEC 61400-2 [1].

Lograr una distribucién de tensiones suave, cualquiera sea la condicién de carga

considerada.

Obtener un disefio estructural eficiente.

Reforzar aquellas zonas con mayores solicitaciones.

Proveer areas de pegado adecuadas sobre las lineas de bode de ataque y de fuga.

Orientar las telas en forma apropiada para transmitir eficientemente las solicitaciones.

Obtener una estructura suficientemente rigida para ser manipulada sin deformaciones

excesivas.

Construir laminados simétricos.
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Figura 3. Definicién de las zonas con diferente disposicién de las fibras.

MODELO DE ELEMENTOS FINITOS

Finalizado el disefio de la pala, la geometria se exporta al software de célculo y se divide a las
superficies incorporando nuevas secciones transversales y algunas divisiones longitudinales con el
propésito de construir un modelo geométrico préctico para la asignacién de los materiales.

Como se menciono arriba, la estructura de la pala se encuentra formada por las cdscaras del extrados e
intrados, el labio de pegado y el larguero de madera. Con el fin de realizar un estudio conservativo de
la distribucién de tensiones, sobre el modelo de calculo, no se considera el trabajo realizado por el
larguero ni el labio de pegado, solo se tiene en cuenta el de las dos cascaras de compuesto.
Adicionalmente se incorporan costillas rigidas en las estaciones sobre las que se aplican las cargas
concentradas, a los fines de distribuirlas y evitar la aparicion de zonas con tensiones elevadas, no
representativas del problema analizado.

El modelo de elementos finitos se construye con elementos tipo “lamina” que, en el software de
céalculo utilizado, tienen la capacidad de transmitir tensiones membranales, corte y flexion. Esta clase
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de elemento es del tipo placa formado por una o mas laminas de materiales con propiedades y
espesores diferentes y orientaciones distintas.

La malla generada sobre el modelo geométrico se muestra en la Figura 4.

Las palas del generador eblico se montan al cubo del rotor mediante una toma cilindrica que ofrece a
cada una de ellas una condicion de apoyo: empotrado. Este efecto se introduce en el modelo de
elementos finitos restringiendo los grados de libertad en traslacién de los nodos ubicados en la zona
cilindrica de la toma.

Figura 4. Modelo de elementos finitos.

ANALISIS DE TENSIONES

El analisis de la estructura se realiza sobre una serie de hipoétesis, dentro de las cuales se asume que las
cascaras plasticas no sufren inestabilidades, haciendo que cada estacion a la largo de la pala resulte
100 % efectiva en flexion. Otra consideracion, ya mencionada, es que el larguero de madera no
colabora con el resto de la estructura para resistir las cargas, contribuyendo a un analisis mas
conservativo dirigido a cubrir las incertidumbres presentes en el proceso constructivo y la dispersion
en los resultados de ensayo de los materiales.

El calculo se realiza para cargas estaticas, utilizando ecuaciones cinematicas de pequefios
desplazamientos y suponiendo que el comportamiento del material es elastico lineal.

Se genera la distribucion de tensiones actuantes y por simple inspeccion de cada lamina se extraen los
estados de tensiones de las zonas mas comprometidas. Cada tensor se escribe en términos de las
direcciones principales del material y se calculan los indices de falla correspondientes para decidir
sobre la rotura o no de la lamina estudiada.

INDICES DE FALLA

Los laminados en material compuesto presentan propiedades mecéanicas diferentes en sus tres
direcciones principales, y por lo tanto, la resistencia mecanica del laminado es funciéon de la
orientacion de la lamina con respecto a la tensiéon aplicada. Para la evaluacion de la integridad
estructural de una lamina de material compuesto existen diversas teorias que definen un parametro
llamado indice defalla que permite decidir sobre la rotura de la lamina analizada. Una lamina habra
fallado cuando el indice de falla alcance el valor 1.0.

Para materiales ortotrépicos sometidos a un estado plano de tensiones (general), con resistencias
diferentes en traccion y compresion, Tsai-Wu [4] propone la siguiente ecuacion:
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Donde:
X,: Tensién admisible de traccién en la direccion principal a de la lamina.
X_: Tensién admisible de compresién en la direccion principal a de la lamina.
Y: Tensién admisible de traccién en la direccién principal B de la limina.
Y: Tensién admisible de compresion en la direccién principal B de la lamina.
S: Tensién admisible de corte en la direccién af de la lamina.
E,: Coeficiente que debe ser determinado experimentalmente a partir del ensayo de
probetas sometidas a un estado biaxial de tensiones. Estudios realizados [5]
sugieren adoptar F, =0.
RESULTADOS

El andlisis de tensiones realizado sobre el modelo de elementos finitos proporciona la distribucion de
tensiones actuantes en toda la extension de la pala y para cada una de las lJaminas componentes. Con el
objeto de determinar el porcentaje de la carga limite para el que se produce la falla de alguna de estas
lAminas, se seleccionan aquellos puntos en los que el estado de tensiones dado por f, (tensién normal
en la direccion “x”), fy (tension normal en la direccion “y”) y f; (tensién de corte), corresponde a:
[fxmaxs £y, £], [£xs fymaxs £s] ¥ [£, £y, fimax], €5 decir, se revisan tres estados de tensiones por lamina para
cada uno de los casos de carga. Como se menciond arriba, dichos estados de tensiones se rescriben en
términos de las direcciones principales del material y se calculan los indices de falla obteniendo los
resultados presentados en las Tablas 2 y 3, en las que se incluye para cada caso de carga y para cada
una de las laminas, el estado de tensiones considerado mas critico, su ubicacion en la pala y el indice
de falla correspondiente.

Tabla 2. Estados de tensiones criticos sobre la cdscara traccionada. Casos E y F.

CASO:E-j=1.12 CASO: F-j=2.66
Lamina | Zona fx fy fs |LF. | Zona fx fy fs JLFK
1 6 136.21 [-14.89] -3.31 | 0.47 6 58.02 | -6.89 | -4.05 [ 0.54
2 6 97.25 | 34.07 | -8.78 |0.40] 6 11.02 | 45.61 | -1.41 [ 0.74
3 6 261.96 | -2.02 | -3.71 | 0.22 6 99.42 | -1.37 | -5.15 [ 0.24
4 6 259.73 | -0.78 | -4.46 | 0.23 6 65.16 | 2.74 | -9.46 | 0.38
5 6 41.48 | 83.11 | -8.71 [0.12] 6 20.46 | 33.12 |-18.53]0.62
6 6 13291 | -483 | -7.13 |040] 6 33.57 | 3.37 |-12.30[ 045
7 6 25453 | 2.13 | -6.21 [0.24] 6 107.07 | 0.99 | -3.08 | 0.25
8 6 25230 | 3.37 | -6.96 | 0.25 6 61.62 | 2.41 | -9.83 }0.39
9 6 130.71 | 1.87 | -9.69 [036] 6 22.39 | 6.27 |-12.72]0.40
10 6 248.59 | 545 | -8.21 [ 0.26 6 39.91 | 2.34 |-10.17]0.38
11 6 129.34 | 6.06 |-11.28 (034 6 34.64 | -0.03 [-13.35]0.57
12 5 093 | 54.67 |-15.19/030} 6 65.82 | 0.97 |-10.80] 0.46
13 6 242.65 | 8.77 |-10.217030] 6 65.02 | 1.06 [-11.21]0.49
14 6 127.14 | 12.76 [-13.83 | 0.33 6 33.59 | 0.46 |-14.74]0.67
15 6 86.69 | 33.00 |-24.39( 0.31 6 8.99 | 44.49 {-10.59]0.84
16 6 237.46 | 11.68 |-11.96 | 0.33 6 63.15 | 1.25 |-12.16 | 0.57
17 6 185.52 | 34.84 | 5.23 | 0.43 6 62.35 | 1.33 |-12.58]0.61
18 6 8.66 | 98.20]-34.1311.00] 6 11.20 | 50.07 | -8.62 | 1.00
19 6 107.48 | -1.31 |-29.27|062] 6 32.00 | 1.20 |-16.85]0.83
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Tabla 3. Estados de tensiones criticos sobre la cascara comprimida. Casos E y F.

CASO: E-j =1.22 CASO: F-j =2.64
Lamina Zona fx fy fs I.LF. Zona fx fs ILF.
1 1 -155.03  12.03 1.54  0.57 6 -57.38 -3.53  -0.11 0.38
2 6 -83.52 -24.04 6.84 0.38 6 -38.73  -823 629 0.42
3 6 -226.29 -2.33 024 1.01 6 -107.46 -3.41 -0.17 1.01
4 6 -224.46 -3.17 0.00 0.99 6 -106.26 -3.49 -0.22 0.99
5 3 -153.55 -9.11  -1.89 048 6 -1.49  -33.76 480 0.39
6 3 -14930 -938 -1.73 0.46 6 -54.99 -424 -038 0.36
7 6 -220.17 -5.14 -0.50 0.94 6 -103.48 -3.66 -0.34 0.94
8 6 -218.33 -599 -0.72 091 6 -102.29 -3.73  -039 092
9 6 -113.91  -7.28 -1.15 0.33 6 -53.40 -472 -0.56 0.34
10 6 -215.27 -7.40 -1.09 0.88 6 -100.30 -3.86 -0.48 0.89
1" 6 -112.70 -10.13 -1.62 0.33 6 -5240 -5.02 -0.66 0.33
12 6 -212.21 -8.80 -1.46 0.85 6 -98.32 -398 -0.56 0.85
13 6 -210.37 -9.65 -1.68 0.83 6 -97.12  -406 -0.62 0.83
14 6 -110.75 -14.70 -2.38 0.32 6 -50.81  -5.49 -0.84 0.32
15 6 -76.78 -41.74 27.15 0.30 6 -36.31  -6.31 8.14 040
16 6 -206.10 -11.62 -2.19 0.79 6 -94.34 423 -0.73 0.79
17 6 -204.25 -12.46 -242 0.77 6 -93.15 -431 -0.79 0.77
18 6 -80.65 -39.60 2573 0.33 6 -37.69 -596 722 043
19 6 -107.82 -21.61 -3.52 031 6 -4840 -6.21 -1.11  0.29

En la Figura 5 se presenta una visualizacion de la distribucion de tensiones normales fx, actuantes en
la direccion longitudinal de la pala, sobre la lamina 1.

ox (N/mm?2)

Figura 5. Distribucion de tensiones normales actuantes sobre la lamina 1.
(a) Caso de carga E. (b) Caso de carga F.
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Por inspeccion de las Tablas 2 y 3 se encuentra que para el caso de carga E, el material de la ciscara
traccionada falla justo sobre la toma (zona 6), en la lamina 18; cuando la carga aplicada corresponde al
112% de la carga limite. Suponiendo que no se produce la inestabilidad de la cascara del extrados, la
falla de esta se produce cuando la carga alcanza el 122% de la carga limite, también en la zona 6, pero
en la lamina 3.

Para la condicién de carga F, la céscara del intrados falla por traccién al 266% de la carga limite (zona
6, lamina 18), mientras que la cdscara comprimida (extrados) falla al 264% de la carga limite (zona 6,
lamina 3). La Tabla 4 resume estos resultados para los dos casos de carga analizados. Indica cual es la
lamina fallada, la zona a la que corresponde y el porcentaje de la carga limite para el que se produce la
falla.

Tabla 4. Laminas que presentan fallas para los casos de carga de disefio E y F.

CASO Ciscara Zona Limina | % Carga Limite
E Intrados 6 18 112
Extrados 6 3 266
F Intrados 6 18 122
Extrados 6 3 164

Finalmente, para las condiciones de carga analizadas se encuentra que, si bien la primera falla se
produce a un valor de carga superior al de carga limite, la estructura de la pala no cumple con el factor
de seguridad indicado por la ICE [1] (j = 3). Este resultado pone de manifiesto la necesidad de
modificar la distribucién local de las telas en la zona de la toma.

Adicionalmente, no se debe perder de vista que en el andlisis no se ha considerado la contribucion del
larguero de madera que podria resultar significativa.

CONCLUSIONES Y TRABAJOS FUTUROS

De acuerdo al analisis de tensiones realizado sobre la estructura resistente de la pala, se encuentra que,
para primera falla, es decir, cuando alguna de las capas del laminado rompe, el factor de seguridad
alcanzado es 1.12, fallando la cascara del intrados en la zona de la toma. Si bien la rotura se produce
por encima de la carga limite, este valor es menor al especificado en el estandar de aplicacién y
consecuentemente, la configuracion estructural propuesta debe ser replanteada localmente.

Es probable que la pala completa falle a un porcentaje de la carga limite mayor al mencionado. Se
debe tener en cuenta que los indices de falla presentados se calcularon a partir del analisis de la
estructura de la pala sin haber incluido el aporte resistente del larguero, cuya contribucioén podria ser
significativa.

Ain cuando no se ha cumplido con las especificaciones de la IEC, se prevé la construccién de una
pala con la configuracidn estructural analizada para realizar un ensayo de flexion, validar el método de
célculo y los criterios adoptados; y de este modo, abordar un nuevo disefio con mayor cantidad de
datos y mejores herramientas.
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RESUMEN

Se presenta el desarrollo de un programa de computadora capaz de determinar cuantitativamente la

influencia del desbalance estdtico y de la rigidez del comando del aleron sobre la velocidad de flutter
del sistema ala-alerdn. El programa permite, ademds, determinar el rango de desbalance éptimo. Los
resultados obtenidos mediante su utilizacion permiten inferir que existe un rango de desbalance
estdtico del aleron para el cual la velocidad de flutter del sistema se maximiza. Este rango
corresponde a ubicaciones del centro de gravedad del aleron adelante de su eje de charnelas.
La herramienta desarrollada fue utilizada para determinar las caracteristicas aeroeldsticas del conjunto
ala-aleron del avion acrobatico Z-242L. Los resultados confirman, en términos cualitativos y cuantitativos,
las recomendaciones de tipo empirico que aparecen en manuales de mantenimiento referidas al rango
permitido de desbalance del aleron. En la actualidad, los manuales de mantenimiento exigen un control
estricto del balanceo del aleron imponiendo valores maximos y minimos al momento estdtico del aleron
respecto de su eje de charnelas.

Palabras clave: acroelasticidad, velocidad de flutter, desbalance del alerén.

INTRODUCCION

El balance estatico del alerdn es uno de los tantos factores que gobiernan la velocidad de flutter de una
aeronave. El flutter es un fenémeno de tipo aeroelastico de gran complejidad donde intervienen
factores tales como: la rigidez del ala, la distribucién de masas sobre el ala, la velocidad del avién, la
tension de los cables de control y el desbalance de las superficies de control. Desde las primeras épocas
de la aviacién, ha sido una preocupacién constante estudiar los problemas de naturaleza aeroelastica.

Un aspecto relevante que interesa estudiar es el efecto del desbalance estitico del aler6n sobre la
velocidad de “flutter” de un avién. En la actualidad, los manuales de mantenimiento exigen un
control estricto del balanceo del aleré6n imponiendo valores méximos y minimos al momento estitico
del aler6n respecto de su eje de charnelas.

TEORIA DE FLUTTER BIDIMENSIONAL PARA 3 GRADOS DE LIBERTAD

Aunque un avién deberia ser considerado como una unidad eléstica, desde un punto de vista ingenieril
resulta necesario introducir hipétesis simplificativas que permitan transformar el problema de determinar
el flutter de un avién en determinar el flutter de algunas de sus partes componentes. Esto se traduce,
normalmente, en el estudio del flutter del conjunto ala-alerén y del empenaje horizontal/vertical,
asumiendo que no hay interaccién entre ambos fenémenos. Esto es, se asume que la influencia del
empenaje horizontal/vertical sobre el conjunto ala-aler6n, y viceversa, es despreciable.

Las hipétesis simplificativas usadas en este trabajo son las utilizadas por Theodorsen en el NACA TR
496 [1] y por Theodorsen y Garrick en el NACA TR 685 [2]. En los mismos se ataca el problema de
flutter considerando un ala de alargamiento infinito moviéndose a velocidad constante y con movimiento
oscilatorio de amplitudes pequefias en un fluido incompresible y no-viscoso. Mediante el uso de estas
hipétesis es posible calcular las cargas aerodinamicas no-estacionarias como si se tratara de un flujo
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potencial bi-dimensional. Ademaés, en lo que respecta a caracteristicas geométricas, elsticas y masicas del
ala, Theodorsen y Garrick asumen que los resultados correspondientes a un conjunto ala-alerdn real
pueden ser obtenidos en forma conservativa considerando el movimiento de una seccién del conjunto
ubicada en una posicién “representativa ™.

Una muy buena representacién de la condicion de flutter para un ala no-uniforme y con alargamiento
finito puede lograrse considerando el movimiento de esta seccidn representativa de envergadura unitaria
ubicada a % de la semienvergadura, cominmente llamada “la seccidn tipica”. Esta manera de encarar el
problema de flutter del conjunto ala-alerén se denomina “problema de flutter bi-dimensional con
tres grados de libertad” (3GL).

Simplificaciones adicionales se logran considerando que el movimiento del sistema es una combinacion
de tres movimientos: el modo desacoplado de flexion del ala, el modo desacoplado de torsion del ala y
la rotacién del alerén alrededor de su eje de chamelas. Este sistema puede ser reemplazado por un
sistema equivalente, Figura 1, que consiste en una seccién del conjunto ala-alerén de envergadura
unitaria con 3GL: traslacién vertical del conjunto ( flexion) h(t ), rotacion del conjunto alrededor de su
centro elastico (torsion) &t ), v rotacion del aleron alrededor de su eje de charnelas relativa a la cuerda
de la superficie sustentadora principal St ).

La traslacién h(t ) es positiva hacia abajo, la rotacion 6/t ) es positiva cuando €l borde de ataque del perfil
sube, y At ) cuando el borde de ataque del alerén sube. El movimiento de este sistema se encuentra
restringido por la presencia de tres resortes que sirven para modelar la elasticidad asociada con cada
uno de los grados de libertad.

Ay
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Figura 1. Seccién tipica con alerdn.

Las ecuaciones de movimiento del conjunto ala-alerén pueden ser obtenidas mediante las ecuaciones
de Lagrange. Para ello es conveniente definir cuatro funciones escalares de las coordenadas genera-
lizadas h(t), é(t ) y B(t) y sus respectivas velocidades generalizadas h(t), &(¢) y B(¢): 1) energia
cinética del ala sin alerén, 2) energia cinética del alerdn, 3) energia potencial, y 4) una funcién de
disipacién de Rayleigh asociada al amortiguamiento histerético, todas por unidad de envergadura. Con
todo esto, las ecuaciones de movimiento se reducen a:

mh + 5,8 +S,8+(m n,a I @)h +m o}k = Q,
Seh + 1,0+ Pyfi+(I,n,0; | 0)6 + I} 8 = Q, 1))
Sph + P +1,p+(Iyny 0 @)+ 1,0, f = O,

donde: m=my+my, I,=lg+I,+m,d;+25,d,, S,=S,+S,+m,d, Py=1,+5,d,

m: masa del conjunto ala-alerén, my: masa del ala, m ,; masa del alerén. J,; momento de inercia
mésico del conjunto alrededor del centro eldstico (c.e.),/,: momento de inercia mésico del ala
alrededor del c.e., J;: momento de inercia mésico del aleron alrededor del eje de charnelas.
S,: momento estitico mésico del conjunto alrededor del c.e., Sy: momento estitico masico del ala
alrededor del c.c., y S;: momento estitico masico del aleron alrededor del eje de charnelas.

Todas estas magnitudes han sido definidas por unidad de envergadura. d,: es la distancia del eje de
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charnelas al c.e. @: es la frecuencia del movimiento arménico simple definido por:
h(t)=h,e™, a(r) =8, €™, AGE B e 2)

donde las amplitudes k,, 6, y A, son complejas para tener en cuenta los defasajes. w;, @, y @, indican
las frecuencias naturales del sistema desacoplado y estin dadas por:

o, =k, /m, wg=kylly, @ =k /} 3)
ki, ksy k, son las constantes eldsticas de los tres resortes ligados a: la flexion del ala, la torsién del ala
y la rotacion del aleron alrededor de su eje de chamnelas relativa a la cuerda de la superficie susten-
tadora principal (ver Figura 1).

M, s ¥ Nz son los coeficientes de amortiguamiento histerético o estructural lineal asociados a cada
uno de los grados de libertad del sistema. Estos coeficientes permiten definir ficilmente fuerzas de
amortiguamiento de origen estructural, que dependen de la amplitud y no de la frecuencia del movimiento.
Varios investigadores [3, 4] han demostrado que la presencia del amortiguamiento puede ser incorpo-
rada al modelo definiendo una fuerza cuya magnitud es proporcional a la fuerza restitutiva de origen
elastico y en fase con la velocidad del movimiente arménico. Cuando se asume un movimiento
arménico simple como el definido anteriormente, los términos que describen a las fuerzas restitutivas
de origen elistico son modificados reemplazando, por ejemplo: m{w,)*h] por [(1+ m)mi@, )k ], donde
i’ ==1, y fimm(w,)*h ], etc. son términos proporcionales a la amplitud (%) y en fase con la velocidad (k).

0O,. O,y O, representan las cargas generalizadas aerodindmicas asociadas a los grados de libertad
hit), Erz)y Frr) respectivamente.

La determinacion de las cargas aerodindmicas actuantes sobre un sistema perfil-alerén sometido a un
movimiento armonico alrededor de una posicién de equilibrio es muy complicada. El tratamiento
matematico necesario para determinar estas cargas puede encontrarse en las referencias [1,5,6].

En general, cada cambio del estado del perfil esta acompafiado por un cambio la circulacién
alrededor del mismo. Ademas, cada cambio en la circulacién esta acompafiado por la emisién de vorticidad
desde el borde de fuga del perfil. En el caso de un movimiento arménico del perfil, como el que nos
concieme, esta vorticidad es emitida en forma continua generando una sébana o estela vorticosa. La
vorticidad presente en la estela tiene asociado un campo de velocidades con componentes verticales que
causan fuerzas y momentos aerodindmicos periodicos que actian sobre el perfil. Este campo de
velocidades depende de la distribucion espacial e intensidad de la vorticidad y de un pardmetro muy
importante en la teoria de flutter, la *frecuencia reducida™:

k=(bo)/V. (4)

donde ¥_,es la velocidad constante “hacia delante™ del perfil.

A partir de esta discusion cualitativa, pude deducirse que las cargas/momentos aerodindmicos que actiian
sobre un perfil sometido a movimiento arménico simple y que se mueve con velocidadV__constante, deben
ser funciones del estado del sistema. En general pude decirse que la sustentacion y los momentos
aerodindmicos dependende h, h, 8, 8,6, 5,5.0,V.., k@) y la geometria del conjunto perfil-alerén.
Si asumimos que va a existir flutter, la respuesta del sistema esta dada por (2) y las cargas
aerodindmicas generalizadas por unidad de envergadura resultan:

0, = Eeiu’ 0, = ﬂ’mg"‘". Q, =Tee ©)
Reemplazando las expresiones para h , @ y § dadas por (2) y las expresiones para 0,, 0, y Q, dadas

por (5) en las ecuaciones de movimiento (1), se obtiene un sistema de tres ecuaciones algebraicas para
las cuatro incognitas hy, 6, ¥ £, y w. Este problema puede ser pensado como una “especie” de
problema algebraico generalizado de autovalores a coeficientes complejos, en el que las matrices
asociadas son dependientes del autovalor. Los autovectores representan las amplitudes complejas, h,, 6§,
¥ B, , del modo de flutter y los autovalores, X, estan relacionados con la frecuencia tnica de flutter:

X=(l)’ (6)

La manera clésica de encarar la solucidn de este problema, que llamaremos de “ autovalores™, es
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determinando las raices de la ecuacién caracteristica asociada que surge de igualar a cero el llamado
determinante de flutter [5, 7], resultando una ecuacién algebraicade tercer orden a coeficientes complejos.
Es importante destacar nuevamente que todos los coeficientes de la ecuacion caracteristica dependen
de la frecuencia reducida k, ver ecuacion (4), y por lo tanto de la frecuencia (autovalor X') y de la
velocidad de flutter, a priori desconocidas.

Para resolver este problema debe procederse en forma iterativa. Cominmente se utiliza la frecuencia
reducida ¥ como parametro de control y se la hace evolucionar hasta obtener un valor propio del
sistema (raiz de la ecuacién caracteristica) con componente imaginaria nula.

PROGRAMA ALAR

Este programa [8] permite determinar la velocidad de flutter de un ALA Recta o con poca flecha
considerando la Seccion Tipicas (2-D) o usando Teoria de Fajas (3-D).

1. Cuando se usa Teoria de Fajas, la ley de variacién de las propiedades se obtiene interpolando
(usando spline3) los datos de una o varias secciones en cada “zona” del ala. Las propiedades
varian con continuidad dentro de cada zona, pero se admiten discontinuidades en la frontera entre
zonas vecinas. El nimero de fajas es provisto por el usuario y es independiente del nimero de
secciones donde se dan los datos.

2. Cuando se considera una Seccion Tipica debe definirse toda el ala y el programa determina
internamente las propiedades de la seccion tipica por interpolacién.

3. Se puede analizar la incidencia de variar el nimero de fajas, la rigidez del comando del alerdn, el
amortiguamiento de la estructura, el desbalance estatico del aleron, la distribucion de masas
concentradas, etc.

4. El programa provee también valores para graficar la velocidad de flutter en funcién del amorti-
guamiento de la estructura (a velocidad nula) o bien las raices del determinante de flutter en
funcién de la frecuencia reducida k .

5. El programa determina la velocidad y frecuencia de flutter sin necesidad de prefijar un intervalo de
busqueda.

6. Cuando se acepta el mismo valor de amortigunamiento en los 3 grados de libertad, se determina la
velocidad de flutter para 20 valores dentro del intervalo de amortiguamiento [0 - 0,12].

7. La salida contiene la velocidad, la frecuencia reducida y el defasaje entre los grados de libertad en
la condicion critica de flutter.

Secuencia de cdlculo:

1) Interpolacion de las propiedades en las estaciones (fajas ) usando Splinel.

2) Chequeo la consistencia de los datos mésicos.

3) Cilculo de los modos desacoplados v sus frecuencias usando el Método de Stodola.

4) Para valores crecientes de k;=1/k:
a. Se determinan los coeficientes complejos del determinante de flutter (DF ).
b. Se evalian los coeficientes complejos de la ecuacién caracteristica de 3° grado del DF.
c. Se calculan las 3 raices complejas del DF.
d. Se controla si hubo cambio de signo en la parte imaginaria de alguna de las 3 raices. Si hubo
cambio de signo va al paso 5.
¢. Incrementa k, y repite el paso 4.
5) Determinacion la condicion critica (velocidad vy frecvencia de flutter, fases ) por interpolacién usando
el valor &, anterior.
El programa ALAR es muy general, permite calcular velocidad de flutter, divergencia y e inversin.
Como parte de este trabajo se desarrollaron programas especificos, que usan al programa ALAR como
una subrutina, para trazar las curvas de las Figuras 4 a 7.
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SIMULACIONES NUMERICAS

En este trabajo se estudia la incidencia de dos propiedades muy importantes del alerén sobre la
velocidad critica de flutter:

a) El balance estitico mésico del alerén, x,.

b) La rigidez del comando del alerén, &, o su equivalente, la frecuencia w,.
Para ello se tom6 como ejemplo el conjunto ala-alerén del avién acrobatico Z-242L croquizado en la

Figura 2 cuyas caracteristicas principales se dan en la Tabla 1. Las propiedades elasticas y masicas se
determinaron usando el programa “SECCION” [9]. Las propiedades masicas se dan en la Tabla 2.

Tabla 1. Caracteristicas del avién acrobatico Z-242L

Envergadura: 934 cm Cuerda: 142 cm Velocidad Méxima: 270
Perfil: NACA 632 416,5 Alerén: 29,5 cm Velocidad de Crucero: 216

Tabla 2. Propiedades méasicas (por cm de envergadura)

m h I
Ala 0,001746 0,002912 0,37672
Alerén 0,000315 -0,000126 0,00243

Figura 2. Croquis del ala del avién Z-242L.

Unidades utilizadas: Fuerza: [Kgf] (Kg fuerza) Longitud: [cm] Masa: [Kg8> -
Propledades Eldsticas en [Kgf-cn?]: Rigidez flexional: EI=1,87x10° Rigidez smtonil cy e {53
Amortignamientos: 7, = 7,= 7,=0,03

Distancias al borde de ataque: [cm] X, =35,5 Xx..=508 x., =673

Inicio del alerén: 112,5 Primer larguero: 12 Eje de charnelas: 122 Segundo larguero: 112
Valores iniciales: x, =(—0,000126/0,0000315)=~-4 @,=622 @, =235

Notacién:
V. velocidad critica de flutter.

Vx valor de V. cuando se consideran sélo 2gl (alerén “soldado al ala™).
Ve, una cota inferior de V.
En todos los casos V. se da en Km/h
Xg es lacoordenada del c.g. del alerén respecto a su eje de charnelas, positiva hacia atras.

Tipos de Balanceo:

X, el c.g. esta bastante adelante de la charnela.
X, el c.g. estd muy cerca de la chamela.

X; el c.g. estd bastante atrds de 1a charnela.

EJEMPLO: Desbalance por una reparaciéon

Se simula el efecto sobre x, de agregar masa sobre el aler6n durante una reparacién. Para ello se ubica,
10 cm atras de la charnela, una masa concentrada m, que se varia para cubrir ¢l rango:
my — X, -4 <, 2

La masa my necesaria se despejade: (mp+mp) xg=Sp+10my — mp=(10=xg)/(mzXxg = Ss)
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Las propiedades mésicas después de la reparacion resultan:
m=m+m, §,=5,+m, 81,2 §,=58;+my 10
m, =m,+m, I, =1I,+m, (81,2) I, =1, +m, (10)*
Resultados

En la Figura 3 se grafica ¥ en funcién de @, para los tres tipos de desbalance (x, = -2, 0, +2). La
Tabla 3 resume la performance, se distinguen 3 zonas:

Zona 1 (w,>>,) La performance es buena cualquiera sea el tipo de desbalance (¥ =1000).

Zona2 (wz;~w,) Sblo el alerén tipo X, tiene buena performance (¥ =1100), en los dos casos
restantes ¥, se reduce mucho (¥ =400).

Zona3 (@w;~@,) X; No presentaningin problema (V> 1200).
X,;' Tiene buena performance (¥, =1100),
X;" Puede darse una situacién catastréfica cuando @,~0,95 @, porque en tal
caso V= 50, valor muy inferior a la velocidad de crucero F.= 216.

1500

E Tabla 3. Resumen de la performance

:I-'.H‘Iml - i} +

g Zona| @y X; X X

= | |@,>>m,| Buena | Buena | Stper

T so

g 2 |@y~w,| Buena | Mala | Buena

=]

= | 3 |wy~ o, | Buena | Mala |Pésima
':_'u ET - 20 20 =0

Fracuencie del Aleron, a ' [redis]

Figura 3. Vjvs. wj para los 3 tipos de desbalance.

En la Figura 4 se grafica ¥, en funcién de x; para 4 valores representativos de k, [Kgf-cm/rad)/cm.
Caso 1: k, =500 Caso2: k,=167 =~ m;% =134,2
Caso 3: k,=70 Casod: ky=133 ~a,7, =94

Al agregar masa sobre el alerén se modifican todas las propiedades masicas del conjunto y en
consecuencia las frecuencias o, , @, y @, Como puede verse en la Tabla 4, @, es la frecuencia mis

afectada (k,; permanece fijo):

14n : B
E e —— e Tabla 4. Variacién de las frecuencias con ,
hlﬂ;mr.--.....-.......,..‘;,,.,..,.__.--- x | o, | @5 | @p | @p | @5 | g,
g ' -4 162,2|235|454 [ 262{170| 74
] TSRS SO -2 [61,2] 225|411 [238 [ 154 | 67
8 i o [60,0f213]368 [213]138] 60
= . amenrawaimsa Vo TN Tcasod | (2 [583[198]323 | 187 121 53
4 2 a 2

Desbalance del Aleron, x_ [cm]
d Figura 4. V. vs. x; para k; fijo.
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Caso 1: (comando rigido) buena performance independiente del grado de balanceo (V; =¥, ).

Caso 2: la performance es buena cuando: x, <~ 0,62 — V.~ 1100,
pero decae abruptamente cuando: x; > = 0,62 — V. =~ 400,
Caso 3: la performance es buena cuando: x, <0 - V> 1100,
pero decae casi linealmente cuando x,; > 0 llegando a ¥ = 500 cuando x, = +2.

Caso 4: buena performance cuando: x, <+ 0,22 - V=500 = 1100,
pero cae estrepitosamente cuando: x, >+ 0,22 — V. = 500,

En la Figura § se grafica la cota inferior para V. (V4,,) en funcién del desbalance x,. En las dos
figuras anteriores se vio que ¥V puede llegar a ser catastréficamente baja, ¥, =250, cuando la rigidez
del comando es tal que @;~w,. Cuando no se puede garantizar una rigidez k; elevada, se debe
considerar un numero suficiente de valores para cubrir el rango k,> k 4., y tomar como cota inferior
para ¥ a la envolvente de una grafica del tipo mostrado en la Figura 4.

= 1400
E LV

>~§|cm -------------------------------------------- Tabla 5. Resumen de la performance

.g ZONA 1 Zona Tipo N X, ‘ me
s o0 , 1| X, | =4<x, <=0,72 | =098V
s SRR, 4. c.Jct AON SUUSURNURN

L=

Wy i 2 | X" [-072<x, < 022] =035V
3 ; PVt

g AUMENTALAMASA. @ "€\ FLUTTER 3 | xt 022<x, ~0,05V2
> o Y 2 '

Desbalance dei Aleron, Xy [em]
Figura §. Cotas para V. vs. grado de desbalance x,.

En la Figura 5 se ha considerado el caso: kg,r ~ @yr = 0,3 &j. Se agregaron para referencia las
graficas de: V2 y de Vjp,,. Notar que las 4 curvas de la Figura 4, caen en la Figura 5 dentro de la
region: Vep SVrp < Viemss Hay tres zonas bien diferenciadas: La Tabla 5§ determina la “frontera”
entre los tres “tipos” de desbalance: X", X,’ y X"

Mientras x, < 0,72, el alerén se comporta casi como “soldado” al ala (Vi =V ).

Cuando x, < =0,72, la performance decae notablemente.

Si después de una reparacién con agregado de masa resulta: x, > = 0,72, el alerén debera ser reemplazado.

En la Figura 6 se grafica la frecuencia del alerén @, que produce la cota inferior ¥y, en funcién de x,.

400 1 r
7 .5 5
; S S
2,300 " """"" CoTTTTTTTTTT Tabla 6. Frecuencias atractoras en funcion de x,
. 0 13 r)
) ; 4 -
< - zona | tipo w5 Atractor
g 200 esmeeme] e i
% zomA 1 izona2| zowas 1 | X, | @ > >w, | Notiene
g 100 f--ssmem e v e e Famnsisargeancesansiinnenad 2 | X0 | "~ 1,030, o,
. )
[y SR )
AUMENTA LA MASA ! : 3 X; m,,'~ 009 0, |0yo0,
- _— 1 1
% 072 02 S2

Desbalance det Aleron, X, [cm]

Figura 6. Frecuencia que minimiza V. vs. x,.
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I3

Se observa que, si el alerén estd “mal” balanceado, las frecuencias desacopladas del sistema ala-
aler6n actian como “atractoras” de velocidades minimas de flutter como se resume en la Tabla 6.
Este fendmeno puede observarse con mayor claridad en la Figura 7, donde se grafica la variacion de
Vi vs. w,. para 7 valores de x, igualmente espaciados (x; = -3, -2, - 1,0, + 1, + 2, +.3). Un alerén
“mal balanceado y “poco” rigido es “atraido” hacia velocidades de flutter bajas.

1500 v
— "p_m . {
E ] ix =-3
. x’-o —_—
S 1000 k---3--T5cccemcaeconccnaaccberionfeiomnn- [T
g‘ i X = +3
3 . ! H
T i hl |
A i ZONA 3 ! : ZONA 1
‘l..s m""!’ """""" "'= N\ RACEREES? X LRI L IR L IEEE LIl
) i
I} 1 .
(] 100 300 350

Frecuencia del A!eron @, [rad/s]
Figura 7. Caracteristicas “atractoras” de w,y &}.
CONCLUSIONES

El balance estatico y la rigidez del comando del alerén son dos elementos muy importantes a tener en
cuenta al disefiar una aeronave que no presente problemas de flutter. Existen dos maneras indepen-
dientes de evitar el flutter: a) Dar rigidez elevada al comando [@w,>>@,], y/o b) dar un adecuado
desbalance del tipo X; .

Una situacién potencxalmente catastrofica ocurre cuando se tiene un alerén mal balanceado (tipo X,'),
con un comando de rigidez tal, que su frecuencia natural es aproximadamente igual a la frecuencia
natural de flexion del ala.

Cuando no es posible garantizar una elevada rigidez del comando, resulta imperioso balancear al
alerén de modo que su c.g. esté ubicado bastante adelante del eje de chamnela,

El programa desarrollado en este trabajo permite determinar cuantitativamente el grado de balance
minimo requerido para evitar problemas de flutter, tanto en la etapa de disefio como después de una
reparacién. El valor minimo requerido depende de la rigidez minima estimada para el comando, kg, .
Los resultados obtenidos mediante el uso del programa permiten inferir que existe un rango de
desbalance estatico del aleron para el cual la velocidad de flutter se maximiza.

La herramienta desarrollada en este esfuerzo fue utilizada para determinar las caracteristicas aero-.
elasticas del conjunto ala-alerén del avién acrobatico Z-242L. Los resultados confirman, en términos
cualitativos y cuantitativos, las recomendaciones de tipo empirico que aparecen en los manuales de
mantenimiento referidas al rango permitido de desbalance del aler6n.
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RESUMEN

En el presente trabajo se describe la determinacion numérica y experimental de las frecuencias
naturales de una pala de generador edlico de 1.5 kW de potencia nominal, diseriado y construido en el
Area Departamental Aerondutica de la Facultad de Ingenieria de la UNLP. Se realizé una primera
estimacion numérica, con el software de Elementos Finitos Abaqus, de las propiedades mecdnicas y
estructurales de una pala hueca de un material compuesto estindar, especificamente fibra de vidrio y
resina epoxi-vinylester con la forma determinada por el modelo aerodindmico. Las frecuencias
naturales en los primeros modos se midieron por dos metodologias experimentales: con barrido en
frecuencia en vibrador electrodinamico (shaker), y por el método de impacto, en el que la vibracion
ante un impacto localizado se mide con acelerometros y la sefial obtenida brinda la frecuencia
natural y el amortiguamiento. Los resultados experimentales pertenecientes a la pala real, se
contrastaron con los correspondientes a dos modelos numéricos, por un lado con un modelo de pre-
diserio (sin relleno de espuma), y el definitivo con un relleno de resina y esferas de fibra de vidrio.
Los resultados demostraron que el modelo final propuesto reproduce aceptablemente los resultados
experimentales.

Palabras clave: vibraciones, aerogeneradores, material compuesto, FEM
INTRODUCCION

Las condiciones de trabajo de un generador edlico son exigentes, ya que ademds de las cargas ciclicas
tipicas de cualquier maquina rotante, por mas ajustado que sea su balanceo, estos sufren cargas
ciclicas producidas por las pequefias variaciones de la direccion del viento y por el gradiente natural de
velocidad del mismo con la altura. También se ven expuestos a cargas aleatorias provocadas por la
turbulencia atmosférica, rafagas y cargas extremas durante tormentas con vientos intensos. Como la
energia producida por turbinas edlicas es proporcional, hasta un cierto valor, a la tercera potencia de la
velocidad del viento [1], las pequefias variaciones de intensidad de viento generan cambios
significativos, tanto en su produccién de energia como en las solicitaciones mecénicas del rotor y
elementos de transmision.

En una maquina que sufrira tanto cargas ciclicas debidas a la rotacién, como aleatorias debidas a la
turbulencia, el conocimiento de las frecuencias naturales de la pala es critico para prevenir esfuerzos
excesivos, desgaste prematuro y rotura de las mismas, asi como para planificar ensayos de fatiga
representativos de las cargas dindmicas actuantes [2].

Las estructuras de materiales compuestos presentan dificultades a la hora de simular numéricamente
su comportamiento [3]). Por un lado, los materiales compuestos presentan caracteristicas anisotropicas
que deben ser conocidas, y por otro, las caracteristicas mecénicas de los componentes (fibras, resinas,
espuma de relleno) no son uniformes y presentan mucha variabilidad entre distintos proveedores, lo
que hace necesario una caracterizacién experimental, tanto de los componentes como del laminado
final, para obtener los valores de densidad y resistencia que alimentaran el modelo numérico.

La pala que se estudia en este trabajo pertenece a un aerogenerador de eje horizontal, de 1.5 kW de
potencia nominal a 10 m/s, disefiada y construida en el Area Departamental Aerondutica de la Facultad
de Ingenieria de la UNLP [4]. El disefio se realizé a partir de la teoria aerodindmica cantidad de
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movimiento-elemento de pala, que optimiza la geometria para que cada seccion de la pala trabaje con
el angulo de ataque de maxima eficiencia [1]. La geometria obtenida bajo estas hipdtesis presenta una
torsiéon que se acentua hacia la raiz y una variacién de cuerda que también aumenta en ese sector. La
geometria 6ptima fue levemente modificada para simplificar la construccion y aumentar la rigidez en
la raiz, sin sacrificar significativamente su eficiencia aerodinamica.

En este caso en la etapa de predisefio, utilizando el software de Elementos Finitos Abaqus, se realizo
una primera estimacion numérica, de las propiedades mecanicas y estructurales de una pala hueca
realizada en material compuesto estandar de fibra de vidrio y resina epoxi-vinylester, con la forma
determinada por el modelo aerodinamico. Las palas, de 1.50 m de longitud y cuerda variable entre
0.15 m y 0.05 m fueron finalmente construidas en laminados de fibra de vidrio y resina epoxi-
vinylester, de espesor variable hacia la punta y rellenas con una mezcla de resina y microesferas de
fibra de vidrio huecas para otorgarles mayor rigidez estructural sin aumentar proporcionalmente el
peso. El modelo de elementos finitos inicial se modificod para simular la estructura real de la palay los
materiales de relleno.

METODOLOGIA

Metodologia experimental

Los métodos basados en el estado estacionario basicamente corresponden a la sintonizacion de una
frecuencia de excitacion de la estructura en analisis hasta que aparezca sobre la misma una resonancia
[5, 6]. En general esta técnica, esquematizada en la Figura 1, utiliza complejos sistemas basados en
vibradores electrodindmicos y una amplia instrumentaciéon. Este equipamiento realimenta las
condiciones de ensayo de manera tal que la fuerza de excitacion es independiente de la frecuencia de
oscilacion. El inconveniente del método, mas alla de contar con el equipamiento necesario, es que es
un proceso lento ya que requiere encontrar la frecuencia de excitacion justa que haga resonar a la
estructura, aunque existen técnicas automatizadas para reducir estos tiempos al maximo posible. Este
método determina las caracteristicas dindmicas de manera robusta y directa y fue aplicado
exitosamente en trabajos previos de investigaciéon [7] llevados a cabo en el grupo GEMA del Area
Departamental Aeronautica en la Facultad de Ingenieria de la UNLP.

Figura 1. Esquema de los ensayos con vibrador electrodindmico
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La Figura 2 muestra una imagen de la pala montada sobre el vibrador e instrumentada con un
acelerometro para realimentar el sistema.

Figura 2: Pala en vibrador, con acelerémetro en su extremo.

Las frecuencias naturales fueron corroboradas por el método “quadrature picking technique” [8], el
que emplear la transformada de Fourier de la sefial de respuesta medida con acelerometros, resultante
de aplicar una fuerza de muy corta duracion (percusion) en distintos puntos de la estructura.

Metodologia del calculo numérico

La Figura 3 muestra la geometria de la pala. Para el primer modelo propuesto para el estudio
numérico, se utilizé una pala formada por una cascara hueca, discretizada en 33.552 elementos tipo
cascara cuadrilatero lineal (S4R [9]), vy 33.554 nodos. Aunque se respetaron las condiciones de
contomo y el laminado de las cascaras, en los resultados obtenidos se vio que la relacion rigidez/peso

era superior al modelo real.

Figura 3: Geometria de la pala
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Figura 4: Detalles de mallado de modelo de pala hueca (izquierda) y rellena (derecha)

Para mejorar el modelo y reproducir la construccion real de la pala, se incluy6 un soélido (el relleno)
recubierto por los laminados correspondientes. La parte solida se discretizdé en 299.524 elementos del
tipo (C3D4 [9]) tetraedro lineal, mientras que la piel se discretizé en 165.862 elementos tipo cascara
(S3 [9]) triangular lineal. Se modelaron las distintas capas de laminado considerando la orientacion y
espesores de cada una, asi como las distintas telas que componian el laminado, buscando la mejor
aproximacion a la pala real. La Figura 4 muestra el mallado del modelo de pala hueca con elementos
cuadrilateros y el segundo modelo, con la piel discretizada en elementos triangulares.

RESULTADOS Y DISCUSION

Resultados Experimentales:

La Figura 5 muestra el resultado del ensayo de la pala real sometida a una excitacion aleatoria
(Random), montada en el vibrador. La curva inferior representa el espectro de excitacion aleatorio
(aproximadamente constante) y la curva superior el espectro de aceleracion de la punta de pala
resultante ante dicha excitacion. En este grafico se observan claramente los picos correspondientes a
los tres primeros modos naturales de vibracion a flexion fuera del plano de rotaciéon del rotor. La
Figura 6 muestra el mismo espectro de respuesta en escala lineal, identificando la frecuencia
correspondiente a cada pico. Los valores de frecuencia asociados fueron posteriormente corroborados
en los ensayos de respuesta a una percusion (Figura 7), donde los valores reportados corresponden al
promedio de tres ensayos.
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Figura 5: Excitacion random (curva inferior) y respuesta de la pala (curva superior) en vibrador, escala log-log.
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Figura 6: Respuesta a excitacion random, escala lineal.

70



Menghini, M., Martinez del Pezzo A., Scarabino A., Patanella A.
Determinacién de Frecuencias Naturales de una Pala de Aerogenerador en Materiales Compuestos

La Figura 7 muestra el espectro de respuesta de la pala a una percusion, rea

martillo de goma. Los picos maximos reproducen claramente las frecuencias de resonancia detectadas
en el vibrador. En la respuesta aparecen algunos maximos intermedios de mfi9ffijlsfl1Vs34Y4ft%g [77%>%0
registraron en el ensayo en vibrador, los que seran discutidos en parrafos postenores.

Espectro, respuesta a impacto
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Figura 7: Espectro de respuesta a una percusion, escala lineal.

Resultados numéricos:
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Figura 8: Primer modo a flexion fuera del plano de rotacion del rotor, calculado numéricamente (arriba) y
visualizado en vibrador (abajo)

Figura 9: Segundo modo a flexién fuera del plano de rotacion del rotor, calculado numéricamente (arriba) y
visualizado en vibrador (abajo)

Las Figuras 8 y 9 muestra la deflexion de la pala en los dos primeros modos flexionales fuera del
plano de rotacion del rotor, calculados con Abaqus, junto con imagenes de los ensayos experimentales.
Los resultados numéricos obtenidos reproducen aceptablemente los primeros modos a flexion de la
pala, aunque debe destacarse que, dada la geometria particular de la misma, los modos de flexion y
torsion no estan del todo desacoplados, por lo que al hablar de “modo de flexion”, entendemos que
ésta es la deformacion predominante y no la tnica.

La Tabla | sintetiza las frecuencias naturales obtenidas en los distintos ensayos y en las simulaciones
numéricas. Las frecuencias naturales obtenidas con el modelo preliminar de pre-disefio son muy altas,
debido a que la estructura propuesta, pala hueca considerando solamente los laminados en fibra de
vidrio sin el relleno presentaba una relacion rigidez/masa muy superior a la pala finalmente construida.

Tabla 1. Frecuencias naturales de los primeros modos de la pala (Hz):

MODO— 1° Flexion 20 Flexion 30 Flexion 1° Flexion
METODO 1 fuera del plano fuera del plano fuera del plano en plano
del rotor del rotor del rotor del rotor
Excitaciéon Random 6.25 19.06 46.56 -
Respuesta a impacto 6.26 19.29 46.31 31.71
Numérico — pala hueca 10.86 28.78 69.63 36.75

Numérico - pala real 7.75 22.88 56.16 31.90
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En la Tabla 1 se puede apreciar que el pico a 31.71 Hz, detectado en el espectro de frecuencia a
percusion en todas las repeticiones de dicho ensayo, parece corresponder al modo de flexioén en el
plano de rotacién del rotor, hallado en la simu lacion numérica. Este pico no se encontré en las
pruebas en vibrador, donde la excitacién era un desplazamiento estrictamente vertical. Pero en el
ensayo de respuesta a percusion manual, la posicion o el angulo del martillo al impactar, pueden haber
excitado este modo en el plano de rotacion. Si bien esto es especulacién, la repetibilidad del pico
espectral y la cercania de la frecuencia medida con la calculada en el modelo de pala real, hacen
plausible esta explicacion.

La simulacién de la pala con el relleno aproximé mucho mejor las frecuencias calculadas a las
medidas en los dos primeros modos, aunque no tanto en el tercero. Un error considerable en los modos
superiores a flexién es comun en los métodos numéricos tradicionales, ya que en éstos la influencia de
efectos de corte es relativamente superior y no siempre esta bien representada en los elementos finitos
[7]. Otra fuente de error posible es la condicién de empotramiento ideal de las simulaciones: la
elasticidad inevitable del empotramiento real y su ubicacion en el centro aerodindmico, como es en el
aerogenerador, pueden contribuir a tener frecuencias naturales menores a las calculadas. Por otra parte
puede existir error en las caracteristicas de densidad y elasticidad de los materiales, utilizados en el
modelo numérico. Algunos de estos fueron proporcionados por el fabricante de la pala, y otros fueron
supuestos a partir de datos de fibras y laminados similares ya caracterizados. Una caracterizacion
cuantitativa mas precisa de los laminados y el compuesto de relleno es el proximo paso en este trabajo.
Avances futuros incluyen pruebas para determinacién de la carga ultima de rotura y ensayos de
resistencia a la fatiga.
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RESUMEN

En este trabajo se presenta el proceso fabricacion de la pala de un generador eélico utilizando
materiales compuestos. El método se basa en el empleo de un molde abierto construido a partir de un
modelo patron que reproduce el extrados y el intradds. Se describe también la construccion del
modelo patron, la obtencion de las matrices y el proceso de laminado de la pala propiamente dicha.
Se explica el armado de los elementos de refuerzo y se detallan las tareas de ajuste necesarias.
Finalmente se presenta la secuencia de armado y los procedimientos de acabado superficial
empleados. El producto obtenido con el proceso descrito es una pieza que cumple con las dimensiones
de plano, es decir, no presenta distorsiones geom étricas apreciables, y presenta buena terminacion
superficial. Esto convierte al método de fabricacion en adecuado para la fabricacion de palas para
aerogeneradores pequenos.

Palabras clave: pala generador eélico, material compuesto, matrices de pala, modelo patron.
INTRODUCCION

Este trabajo es parte del proyecto “Factibilidad Técnica, Econémica y Ambiental de la Produccién
de Hidrégeno en la Provincia de Cérdoba en Base a Recursos Eélicos Evaluada a Partir de
Mediciones de Campo”, seleccionado en la convocatoria 2004 PICTOR II realizada por la ex
Agencia Cérdoba Ciencia.

Dicha convocatoria fue abierta para abordar temas-problemas definidos en el 4mbito de la Provincia
de Cordoba y el proyecto se presenté en la seccion “Crisis del Sector Energético Nacional y sus
Politicas a Largo Plazo: Sistemas Alternativos de Generacion Energética para la Provincia de
Cordoba”.

El equipo de trabajo esta constituido por una red interdisciplinaria de investigadores pertenecientes a
la Facultad de Ciencias Quimicas de la Universidad Nacional de Cérdoba, la Universidad Empresarial
Siglo 21 y la Facultad de Ingenieria del Instituto Universitario Aeronautico (IUA).

El objetivo especifico del IUA en el marco del proyecto es la construccion de un generador eélico
prototipo de 2kW de potencia disefiado para operar en zonas de vientos leves (5 a 6 m/s). El
aerogenerador serd utilizado en la provision de energia eléctrica al dispositivo que producira
hidrégeno.

En este contexto es que se desarrolla el trabajo presentado, cuyo objetivo es la fabricacién de las palas
en material compuesto.

Son varias las técnicas constructivas para la fabricacion de elementos en de materiales compuestos,
entre ellas la que consiste en generar un modelo patrén, matrices a partir de este para dar lugar al
producto final es la mas utilizada, y es la seleccionada en este caso.

La evolucion en la construccién de palas de generadores edlicos ha partido desde los métodos
artesanales en que se fabricaban las primera palas hasta la técnica de infusion e inyeccién de
materiales poliméricos.

Actualmente, la industrializacién en la fabricacién de palas de aerogeneradores estandarizé el uso de
fibras de vidrio y resinas poliéster o epoxi con técnicas de infusién como lo hace la fabrica LM Glas
fiber (www.Imglasfiber.com).

En ente caso por tratarse de un prototipo, la técnica seleccionada para la fabricacion de la pala es la de
molde abierto, técnica muy utilizada hoy en el desarrollo de elementos no seriados.


mailto:eperaltaporcel@gmail.com
http://www.lmglasfiber.com
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El empleo de materiales compuestos en este tipo de piezas se fundamenta en las caracteristicas propias
de los materiales compuestos, que resultan adecuadas del punto de vista mecanico, optimas
propiedades y facilidad constructiva.

Al ser las palas un componente estructural dentro del generador edlico es necesario conseguir
repetitividad en los procesos de fabricacién para asegurar uniformidad en las propiedades del material
compuesto.

DESCRIPCION GENERAL Y METODO DE FABRICACION

Descripcién de la Pala del Generador Eélico

Cada pala tiene una longitud de 3000 mm y estd disefiada con el mismo perfil aerodinamico S822
(NREL) en toda su longitud, desde la zona de puntera hasta el inicio a la zona de transicién. La cuerda
puntera tiene una dimensién de 200 mm y la cuerda maxima de 503 mm.

La pala esté dividida en tres zonas, la zona operativa de 2470 mm, la zona de transicién de 320 mm y
la zona de la toma de 160 mm que finaliza en un cono de 30 mm.

La toma de la pala tiene una secci6n circular de 90 mm de didmetro y termina en un cono de 125 mm
de didmetro como se muestra en la Figura 1.

Zona
Operativa

Zona de
Transicién

-
-

Figura 1. Esquema 2D y 3D de la Pala.

Método de Fabricacién
Dentro de los métodos conocidos para la construccién de palas plasticas con las dimensiones
especificas, es cominmente utilizado la técnica que consiste en la construccién de un modelo patrén,

matrices y pieza final.
..4""‘:"» o™ "

Figura 2. Vista explotada de mesa de modelo intradés y extradés, plantillas y pala.

El modelo patrén debe ser réplica exacta de la pieza que se desea construir, si bien son varias las
formas de obtenerlo, siempre se trata de una tarea artesanal a menos que se disponga de maquinas de
control numérico.

Particularmente para el caso de la pala en cuestion, el modelo patrén se construye en dos mitades, una
reproduce el intradés y la otra el extrad6s. Con estos modelos se fabrica una matriz abierta para cada
mitad.

La construccién de cada medio modelo se lleva a cabo cortando plantillas de forma para un gran
numero de estaciones a lo largo de la pala como se muestra en la Figura 2.
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FABRICACION

Para alcanzar el objetivo final, el proceso de fabricacion se dividié en cinco etapas que se describen a
continuacién:

FABRICACION DE MODELO PATRON

Cada modelo esta formado por una base a la cual se le colocan plantillas de forma. Seguidamente se
rellena el alojamiento entre ellas y por ultimo, se realiza el acabado superficial. Los pasos planteados
s¢ exponen en la Figura 3 y a continuacién se detallan las sucesivas etapas.

Fabricar
| Plantitlas Int Rell Col Acabad:
- egrar ellenar olocar _ cabado
Modelos Componentes ] Alojamientos | Masilla | ) Superficial
Fabricar
Bases
Figura 3. Diagrama de Fabricacién de Modelos.
Fabricacién de plantillas

Las planillas son construidas a partir de una placa de aluminio de 3 mm de espesor. La geometria de
referencia de cada plantilla es transferida a la placa mediante el empleo de papel impreso. Se corta
cada una sierra caladora de mano y se realiza su acabado final a limas. A cada plantilla terminada se le
realiza su correspondiente control dimensional utilizando un plano impreso de referencia.

Fabricacién de Bases de Modelos

La confeccién de la base para el modelo se realiza en madera fibro ficil de 3100 mm de largo, 800
mm de ancho y 18 mm de espesor, a la cual se le adicionan refuerzos longitudinales con el objetivo de
rigidizar la estructura. Los refuerzos son tubos rectangulares de acero de 50 x 30 mm y espesor de
1,5 mm.

Luego del armado de la base se impermeabiliza la misma para evitar el deterioro por contacto directo
con distintos fluidos.

El posicionamiento de las plantillas se realiza en base a una grilla de referencia trazada sobre la base
de modelo, lineas de referencia y lineas de ubicacién de plantillas.

Integracién de Componentes

La distribucién de las plantillas en la base es realizada con un utillaje de montaje fijandolas a la base
con soportes “L” y tornillos auto perforantes. Finalizado el montaje se adicionan paredes laterales a
fin de contener el material de relleno.

Relleno

Se rellenan los alojamientos entre plantillas con materiales livianos, poliestireno expandido de alta
densidad (telgopor) y poliuretano expandido, y una capa superficial de masilla poliéster.

El material liviano tiene el fin de ocupar volumen a bajo peso y la capa de masilla proporcionar una
superficie dura la cual permita dar forma y terminacién al modelo.

Acabado Superficial

El acabado superficial es la Gltima etapa en la construccién del modelo patrén y requiere una especial
dedicacién. La tarea consiste en desbastar el exceso de masilla y rellenar con masilla fina los valles o
imperfecciones superficiales que pudieran encontrarse. Es un proceso que se repite tantas veces como
es necesario para alcanzar el nivel de terminacion deseado.

Conseguida la terminacion deseada se aplica una capa de pintura con una pistola de baja presion de
admisién por gravedad a fin de resaltar pequefios detalles que deben ser corregidos siguiendo la
secuencia de tareas mencionada.
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b. Base de Modelo

a. Cortado de Plantillas de Aluminio

d. Plantillas y Paredes Laterales

c. Montaje de Plantillas de Aluminio

e. Relleno de Poliestireno y Poliuretano f. Modelo Terminado
Figura 4. Fabricacion de Modelo Patron.

FABRICACION DE MATRICES

Las matrices plasticas se obtienen a partir del modelo patrén y son fabricadas en material compuesto.
Como técnica de fabricacion se utiliza el método de moldeo de laminado a mano por contacto. Este es
el método mas simple para la fabricacién de piezas reforzadas con fibra. La técnica esta basada en la
combinacién de un material solido de refuerzo, como el mat o fieltro de hilos cortados y/o tejidos de
fibras en todas sus direcciones y un material liquido, como las resinas. El endurecimiento de esta
ultima se consigue a través de una reaccién quimica iniciada por un sistema catalitico, catalizador y
acelerante. La pieza se logra por el impregnado de las fibras con la resina.
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En este caso se utiliza como matriz resina viniléster y como refuerzo mat de hilos cortados y tejido en
fibra de vidrio. Este proceso de fabricacién se detalla en el diagrama de flujo presentado en la

Fisura S.

Fabricar
Soportes
| Colocar .| Cortar Acabado
Matrices Soporte Excedente | | Superficial
_| Preparar Laminado del
| Modelo "] Compuesto

Figura 5. Diagrama de Fabricacion de Matriz.

Preparacion de Modelo

Las caracteristicas adhesivas de la matriz polimérica hace necesario aplicar un separador fisico entre la
superficie del modelo patron y el laminado. En consecuencia, la superficie a moldear debe estar libre
de poros, por lo tanto, el acabado y la limpieza deben realizarse lo mejor posible, y obtener el mayor

brillo mediante el lustrado de la misma.

b. Laminado de matriz

a. Laminado de matriz

d. Soporte de matriz

c. Recorte de excedente

e. Matriz terminada

Figura 6. Fabricacion de Matriz.

Como desmoldantes se aplican cera y alcohol polivinilico. La cera es un material resinoso vegetal y
s6lido, se aplica a la superficie del molde mediante pafios limpios y suaves. El alcohol polivinilico es
un desmoldante formadoér de pelicula, su aplicacion se realiza mojando la superficie con una esponja.
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Construccién de Soportes de Matrices

Debido a que la matriz presenta una baja rigidez es necesario construir una estructura soporte. La
misma se compone de plantillas guia externas y refuerzos longitudinales. Las plantillas se realizan de
madera fibro facil de 5 mm de espesor mediante un método similar al empleado para la confeccién de
las plantillas del modelo. Estas se vinculan a los refuerzos longitudinales (tubos rectangulares de acero
de 50 x 30 mm de 1,5 mm de espesor) por medio de soportes angulares “L” y tomilleria general.

Laminado del Compuesto de la Matriz

El método de fabricacién de las matrices se basa en un proceso de laminado manual sobre el modelo
patrén. El laminado comienza colocando una primer capa de resina pigmentada (gel coat) que
proporciona buena capacidad de copiado, ademds de otorgar la dureza suficiente para garantizar la
produccion de varias piezas. Sobre esta se aplica el velo de superficie, que s una manta de fibra de
vidrio (mat) de baja masa superficial, para evitar la formacién de burbujas entre la capa de gel coat y
el resto del laminado. Posteriormente se lamina la matriz agregando diferentes capas de fibra de vidrio
formadas por mat 450gr/m’ y tejido de 220gr/m’, con orientacion 0°/90° y +45°,

Integracién

En esta etapa del proceso se procede a la unién de la matriz plastica con el soporte. En primera
instancia se corta el excedente del laminado con la utilizacion de una sierra caladora de mano y un
mini torno con disco de corte diamantado. Concluida esta tarea, se sigue con el montaje del soporte de
matriz a la matriz propiamente dicha, vinculindolo mediante resina con carga.

Ver detalles del proceso en Figura 6.

FABRICACION DE LA PIEZA FINAL
La pieza final esta constituida por cuatro elementos: la cascara de extrados, la cscara de intradds, un
larguero de refuerzo y un labio de pegado.
El diagrama de proceso de la Figura 7 presenta la secuencia de pasos a seguir, necesarios para obtener
el producto final.

Preparaciéa Laminado Cortar
de Marriz Pates [ | Excedente
Pala I_+
Fabricar . . -
.| Fabricar Matriz o ; .| Integracidn

Refuerzos | Labiode Pegado [ | Laminado Fi:al
o Larguero — Acabado
. Superficial

Figura 7. Diagrama de Fabricacién de Pala.

A continuacién se detallan los procesos de fabricaci 6n utilizados para la construccién de cada parte
componente de la pieza final.

Fabricacién de Refuerzos Internos

Larguero

El larguero de refuerzo colabora con las cdscaras plésticas en resistir las solicitaciones de flexién y
corte, producida por los distintos estados de carga.

La pieza se compone por placas longitudinales en madera (pino misionero) de diferentes dimensiones,
permitiendo adaptar la altura del larguero en forma discreta a la geometria interna de la pala. Las
diferentes laminas se pegan con adhesivo epoxi (Araldit 2011) formando una estructura sandwich.

El pegado se realiza a una temperatura de 60°C segin la curva de curado especificada por el
fabricante. Adicionalmente, con objeto de lograr espesores adecuados de pegamento, el proceso de
pegado se lleva a cabo prensando el paquete de maderas. Ver Figura 8.
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Figura 8. Refuerzo interno.

Labio de Pegado

Debido a la baja superficie de contacto entre el extradés y el intradds, en la zona de borde de ataque,
se confecciona un refuerzo interno que tiene como funcién aumentar el 4rea de pegado, favorecer la
transmisién de tensiones de corte y facilitar el montaje.

La fabricacion del labio se realiza a partir de una matriz obtenida de laminar sobre las céscaras de la
pala en la zona de borde de ataque, es decir, se utiliza a la pala como modelo patrén.

La superficie s¢ aisla con material vinilico para el posterior laminado manual. Una vez producido el
curado se cortan los excedentes de material y se vinculan ambas partes con adhesivo epoxi. A esta
matriz s¢ le realiza un soporte con poliestireno expandido de alta densidad (telgopor) a fin de
rigidizaria. Ver detalles en Figura 9.

Figura 9. Labio de pegado.

Preparacién de la Matriz

Como tarea previa al laminado de las palas se¢ debe garantizar que la superficie de la matriz se
encuentre libre de poros e impurezas. Luego, al igual que en el modelo patrén, se deben aplicar
agentes de despegue para evitar la adhesion del laminado con la matriz.

Laminado de Pala

Mediante un disefio estructural calculado por medio de elemento finito se obtuvo la distribucion de
telas. Los tejidos utilizados son: tela balanceada de 220 gr/m® (T220) con orientacién 0°/90° y +45°, y
tela unidireccional de 460 gr/m? (UR460) a 0°, de diferentes longitudes.

La resina utilizada en el laminado es la misma que se usa en la matriz, con la diferencia que en las
primeras cuatro capas se la pigmenta, con el objetivo de reemplazar la aplicacién de gel coat.

El método de fabricacién es laminado manual a molde abierto y curado a temperatura ambiente.
Finalizado el proceso de curado se desmolda y recortan los excedentes, mediante sierra caladora
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manual y lijadora orbital, preparando las superficies para la correcta integracion de las diferentes
partes.

Figura 10. Proceso de Laminado de Pala.

Integraciéon Final

Las piezas terminadas se presentan en sus posiciones correspondientes para realizar el ajuste final, los
excedentes se desbastan y se suplementan los vacios. Luego, se procede al pegado del larguero sobre
la cascara del extrados, el labio de borde de ataque se adhiere a la cascara del intrados y finalmente se
unen ambos conjuntos aplicando en cada superficie de union adhesivo epoxi (Araldit 2011).

El montaje final se realiza fuera de la matriz empleando un utilaje de cierre.

Acabado Superficial

El ultimo paso en el proceso de fabricacién de la pala consiste en cubrir las imperfecciones
superficiales con masilla plastica y lijar de los excedentes. Finalmente se pinta la pieza con pintura
poliéster de color blanco por medio de pulverizaciéon de la misma con una pistola de baja presion de
admision por gravedad. Una vez seca la pintura se pule la pieza para que la misma presentase un
acabado superficial agradable a la vista.

CONCLUSIONES

Se defini6é una secuencia ordenada de tareas que permite producir una pala plastica adecuada para los
requerimientos del proyecto y de calidad satisfactoria para los métodos constructivos utilizados. El
producto obtenido no presenta distorsiones geométricas significativas y posee un buen acabado
superficial.

El método seleccionado posee la ventaja de que la fabricacion es flexible a posibles cambios de disefio
tales como modificacion de los espesores.
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RESUMEN

Los materiales compuestos hibridos: laminados fibra-metal, FML (Fiber Metal Laminates), consisten en
laminas delgadas de aluminio que alternan con capas de fibra unidireccionales embebidas en una matriz
de resina epoxy. En caso de utilizar fibra de carbono el compuesto se denomina CARALL (CArbon
Reinforced ALuminum Laminates).

Los materiales compuestos FML se utilizan en la industria aerondutica por ser materiales livianos, con
elevada resistencia a la propagacion de fisuras, resistencia al dafio acumulado y baja absorcion de
humedad. Es una caracteristica de estos materiales que la propagacion de fisuras tenga lugar mediante el
mecanismo de "Puenteo de Fibra" (Fiber-Bridging). Cuando el extremo de una fisura se propaga en forma
perpendicular a la fibra, la propagacion se realiza preferentemente a través de las laminas de aluminio,
acompaiiada por una delaminacion controlada. Esto causa poco dafio en las fibras que permanecen
mayoritariamente intactas detras del extremo de la fisura. Este mecanismo reduce el factor de intensidad
detensiones en el extremo de la fisura, disminuyendo su velocidad de propagacion.

La utilizacién de los compuestos FML en estructuras aeronduticas necesita del conocimiento de sus
propiedades mecénicas, pardmetros de mecanica de la fractura y de propagacion de fisuras. Es por ello
que, a fin de adquirir un acabado conocimiento sobre las caracteristicas de estos materiales hibridos, se ha
iniciado un proyecto que comprende el estudio de propiedades de compuestos CARALL, que incluye la
fabricacion de estos compuestos hibridos a escala de laboratorio, la obtencion de probetas a partir de ellos
y larealizacién de ensayos.

En este trabajo se presentan los primeros resultados de la fabricacién de laminados hibridos a partir de
aleaciones de aluminio 1050 y 6061 TO y fibras de carbono NCT-301 unidireccional preimpregnada en
unaresina epoxy.

Se obtuvieron dos tipos de laminados (5/4 y 4/3) variando la direcci6n de orientacion de la fibra. Se utilizd
el método de fabricacién de laminado en saco de vacio y curado en autoclave. Se establecieron los
procedimientos de fabricacion (curado en autoclave y mecanizado de las probetas) que posibilitaran una
produccién en serie de estos laminados fibra-metal. Se realiz6 la caracterizacion de los compuestos
hibridos asi obtenidos mediante ensayos de traccién y de propagaci6n de fisuras. Los valores de velocidad
de propagacién medidos durante la etapa de iniciacién de la fisura en probeta CT tipo 5/4 base Al 1050y
tipo 5/4 base A1 6061 son consistentes con los antecedentes que se observan en la bibliografia.

Palabras clave: Materiales compuestos; compuestos hibridos; laminados fibra-metal; mecénica de la fractura;
propagacion de fisuras.
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1.INTRODUCCION

Los materiales compuestos hibridos, laminados fibra-metal, (Fiber Metal Laminates FML) [1], consisten
en laminas delgadas de aluminio colaminadas en forma alternada con capas de fibra unidireccionales
embebidas en una matriz de resina epoxy, figura 1. En caso de utilizar fibra de carbono, el compuesto se
denomina CARALL (CArbon Reinforced ALuminum Laminates). Los compuestos FML se utilizan en la
industria aeronautica por ser materiales livianos, con elevada resistencia a la propagacion de fisuras,
resistencia al dafio acumulado y baja absorcion de humedad. Los mismos demuestran, ademas, un gran
potencial de aplicacion en la industria naval y de otros vehiculos de transporte [2].

Figura 1. Laminado hibrido formado por
fibra de carbono y aleacién de aluminio.

Figura 2. Esquema del mecanismo de "Puenteo de
Fibra" en la propagacién de fisuras en un FML,

Estos materiales compuestos tienen como caracteristica que en ellos la propagacién de fisuras tiene lugar
mediante el mecanismo "Puenteo de Fibra" (Fiber-Bridging) [3]). Cuando el extremo de una fisura se
propaga en forma perpendicular a la fibra, figura 2, tal propagacion se realiza preferentemente a través de
las laminas de aluminio, y est4 acompaiiada por una delaminacidn controlada, entre las I4minas metalicas
y la matriz polimérica. Esto causa poco dafio en las fibras y trae como consecuencia que las fibras
permanezcan mayoritariamente intactas detrds del extremo de la fisura. Este mecanismo es clave para
reducir el factor de intensidad de tensiones en el extremo de la fisura, disminuyendo su velocidad de
propagacion.

En la figura 2, se muestra esquematicamente la transferencia de cargas a la fibra de carbono en la zona
fisura. Como paso previo al uso de los compuestos FML en estructuras aeron4uticas se deben conocer sus
propiedades mecénicas y fractomecéanicas. En este contexto hemos iniciado un proyecto [4] para el
estudio de las propiedades fractomecénicas de compuestos CARALL ensayando probetas obtenidas de
compuestos hibridos fabricados a escala de laboratorio.

En este trabajo se presentan los primeros resultados de la fabricacién compuestos hibridos, la obtencién de
probetas de traccion y probetas CT (Compact Tension type specimen) para la determinacién de
parametros de mecénica de la fractura, y los primeros resultados de los ensayos de propagacion de fisura
para caracterizar los laminados.

2.PARTE

2.1 Materiales

La puesta a punto de este proceso se hizo utilizando compuestos hibridos a partir de aleaciones de
aluminio 1050 y 6160 con fibra de carbono NCT-301 unidireccional, pre-impregnada en una resina epoxy.
Se utiliz6 la resina presente en la fibra de carbono para que en la colaminacién entre las capas de fibra
unidireccional y aleacién de aluminio se formara un material compuesto con nuevas propiedades.

En las tablas 1 y 2 se presentan las propiedades mecéanicas del Al 1050, A16061 TO y de la fibra de carbono
(provistas por el fabricante) utilizados en la confeccion del laminado hibrido [5, 6].




J. Rios, G. Kokubu, G. Fernandez, G. Porta, E. Chomik, J. Balderrama, A. Cambiasso, N. Fuentes, E. Asta

Tabla 1. Propiedades mecinicas del Aluminio. Tabla 2. Propiedades mecénicas de la fibra de
E o2 or £ carbono NCT-301
( GPa) Vxy (MP&) (%) E, E, v Gn FPF, | FPF,
, (MPa) (GPa) | (GPa) ! | (GPa) | kN) | (kN)

1050- | 60 | 033 | 20 | 65 |20 | |NCT-[1204| 80 |033] 428 | 186|125
TO 301
6061-
To 69 0,33 85 150 20

2.2 Fabricacion del laminado

Las placas de aleacién de aluminio provistas por el fabricante con un espesor de 1,5mm, se laminaron en
frio hasta un espesor de 0,45mm, el proceso se completd con un tratamiento térmico de recocido TO para
recuperar la estructura de recristalizacioén. Previo al colaminado con fibras, las laminas de aluminio se
decaparon en una solucion de hidroxido de sodio al 10% para mejorar el pegado entre la resina y la
aleacion de aluminio. Se fabricaron dos tipos de laminados de 120 X 120 mm, segin las secuencias de
apilamiento indicada a continuacion.
tipo 4/3: (Al-0-Al-90-A1-0-Al) tipo 5/4 : (A1-0-A1-90-A1-90-Al-0-Al).

Donde 0 y 90 indican la orientacién de la fibra de carbono con la direccién de laminacion de 1a aleacién de
aluminio.El conjunto se somete a un proceso de curado en autoclave. En la figura 3 se muestra el esquema
del armado del saco de vacio. El conformado de los laminados se efectud en una matriz de aluminio
previamente forrada con film desmoldante (Release Film) sobre la que se armo el saco de vacio. Para
evitar dafios sobre ¢l film desmoldante y el saco de vacio se interpuso debajo y sobre la probeta una capa de
tela de pelado (Peel Ply) y sobre el conjunto un pafio para absorber el exceso de resina (Bleeder).

7 10

o

120

00
o

]

Figura 3. Esquema del saco de vacio. —
Tiempo (Hs)
Figura 4. Ciclo de curado en autoclave. Rampa de
Presién y Temperatura.

El curado se efectué en autoclave a una presion de 6 bares y a una temperatura de 178 °C, figura 4. Se
siguié la curva de polimerizado propuesta por el fabricante. De esta manera se obtuvieron laminados
hibridos de aleacién de aluminio con fibra de carbono tipo 5/4 de 3,6 mm de espesor y tipo 4/3 de 3 mmde

€Spesor.
2.3 Ensayos mecénicos y de propagacién de fisuras

2.3.1 Probetas de traccién

Se mecanizaron probetas de traccién de 120X20 mm. a partir de todos los laminados fabricados. Se les
adhirieron en sus extremos espesores de fibra de vidrio para impedir la rotura de las mismas en la zona de
las mordazas, figura 5. Los ensayos de traccion se realizaron en una méiquina de traccién Shimatzu
instrumentada con extensémetros. Se determind el médulo de elasticidad (E) y la tension de fluencia

utilizando el criterio (¢**).
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50.00

Figura 5. Probetas de traccidn, laminados tipo 4/3 y 5/3.

Figura 6. Probeta Tipo CT.

2.3.2 Probetas CT
Las probetas fractomecanicas compactas CT [7], utilizadas para evaluar la propagacion de fisura, se

fabricaron mediante mecanizado por control numérico, segin plano mostrado en la figura 6.
Para la fabricacion en serie, se utiliz6é una placa base que tiene como referencia de mecanizado los
agujeros de laprobetacompacta. En las figuras 7 y 8 se observan una etapa del proceso de fabricacion de la

probetay laprobeta terminada.

Figuras 7. Frezado CNC de probetas compactas CT. Figura 8. Probeta compactas CT al final del proceso
de mecanizado.

Las probetas CT se sometieron aun ensayo de propagacion de fisura por fatiga, los cuales se realizaron en
unamaquina de traccion servohidraulica MTS, figura9.

Figura 9. Probeta CT montada en la maquina de traccion servohidraulica MTS.
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3.MODELO

Partiendo de las propiedades provistas por los fabricantes de las fibras y las aleaciones de aluminio, se
determiné el valor de las propiedades mecanicas ortotropicas de los laminados hibridos estudiados
utilizando la Teoria Clasica de Laminacion [8]. En Tabla 3 se presentan los valores obtenidos a partir de
dichos célculos para los laminados con aleacion de aluminio 1050 y 6061.

Tabla 3. Valores tedricos de las propiedades

mecénicas de los laminados. Tabla 4. Resultados de los ensayos de traccion.
Aluminio | ... E, E, Gy Aluminio | ... E Go2
Tipo | Gpa) | (GPa) | ¥ | (GPa) Tipe | (pa) | (MPa)
5/4 | 72,3 72,3 (0,28 [ 23,7 5/4 71 150
1050 =T 75 | 60 |030] 249 1050 3180 | 175
6061 5/4 | 72,3 72,3 |1 0,28 | 23,7
4/3 75 69 0,30 24,9

Dado que el valor del médulo de elasticidad y el coeficiente de Poisson de las dos aleaciones de aluminio
utilizadas coinciden, Tabla 1 y 2, los laminados hibridos estudiados tienen igual valor de rigidez
ortotropica.

4.RESULTADOS

4.1 Compuestos hibridos

La inspeccion macroscépica de los laminados obtenidos con las facilidades del laboratorio descriptas en
el punto 2 fue muy aceptable. No se evidenciaron fallas del conjunto ni degradacién en el tiempo,
soportando los esfuerzos del mecanizado de probetas.

4.2 Ensayos de traccién

En la Tabla 4 se muestran los valores del médulo de elasticidad y el valor de la tensién de fluencia para los
compuestos laminados hibridos, en esta primera etapa del Al 1050 solamente, ensayados en la direccién
correspondiente a la direccién de laminacién del aluminio coincidente con el 0 grados de la fibra. En las
figuras 10y 11 se observan las curvas tension-deformacién de las probetas de traccion tipo 4/3 y tipo 5/4
para los laminados base Al 1050 (0-90-90-0).

206408
245408 4
40808
o 1.0E+08 4
o M P
@ 0o 00U 000 012 01 QW 02 0N
20E400 — r———— €
R Bl R S Figura 11. Curva tensién vs deformacién para
Figuras 10. Curvas tensién vs deformacion para laminado tipo 5/4 base 1050.

laminado tipo 4/3 base 1050.

En la figura 12 se observa el detalle de la determinacién del modulo de elasticidad E y el valor de la tension
de fluencia a partir del limite ,, para la probeta tipo 5/4 base Al 1050. Al momento de la presentacién de
este trabajo no se cuenta con resultados de ensayos de traccién de probetas de compuestos laminados
hibridos base A16061.
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i . Figura 13. Se observa la entalla, la fisura y
admisible para la probeta tipo 5/4 base 1050. bk aota. defiiruinde xasriadia cnid A 056,
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4.3 Ensayo de propagacién de fisura

Los pardmetros de fisuraci6n por fatiga para cada laminado ensayado se muestran en la Tabla 5. En la tabla
6 se detalla la velocidad de propagacion en la etapa de iniciacion de la fisura en probetas CT obtenidas a
partir de distintos tipos de laminados hibridos fabricados en el laboratorio.

Tabla 5. Condiciones de fisuracién. R = 0.1 Tabla 6. Velocidades de Propagacién de
AKg Ciclos a Fisuras
Aluminio | Tipo | (MPa ™ (mm) Aluminio | Tipo AK Aal AN
m'?) (MPa m'®) | (m/ciclos)
5/4 5,5 44 2 1050 5/4 5.5 1.4 10°
1050 10* 4/3 6,8 6,3 10
43 6.8 4505; 2 6061 5/4 7 2107
1
6061 5/4 7 110° | 1,8

Luego de la propagacion de la fisura por fatiga se aplicé una carga estitica que provocd la apertura de la
fisura, la cual se encuentra controlada por la deformacién de la resina debido a las tensiones de corte
locales entre la fibra y las 1émina metalica [3]. En la figura 13 se observa la apertura de la fisura (modo I) en
la probeta CT y la zona de deformacion plastica en el extremo de la fisura en la limina de aluminio 1050.
En la figura 14 se aprecia la apertura de la fisura en el espesor de la probeta CT tipo 5/4 base AL 1050 con
apilamiento de la fibra 0-90-90-0, En la figura 15 se presenta la fisura propagada por fatiga (modo [} en la
probeta CT tipo 5/4 base Al 6061.

Figura 14, Fisura en el espesor de la probeta CT Figura 15. Vista lateral. Se observa la longitud de fisura en
tipo 5/4 base Al 1050 (0-90-90-0). probeta CT tipo 5/4 base Al 6061.

En la figura 16 se observa la apertura de la fisura en la probeta CT y la zona de deformacién plastica en el
extremo de la fisura en la limina de A1 6061. En la figura 17 se muestra la apertura de la fisura a lo largo del
espesor de la probeta CT tipo 5/4 base Al 6061 con apilamiento de la fibra 90-0-0-90.
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Figura 16. Se observa la entalla, la fisura Figura 17. Fisura en el espesor de la probeta CT tipo 5/4

¥ |2 zona deformada asociada en el Al 6061 base Al 6061 (90-0-0-90).
5.DISCUSION

A diferencia de un material continuo, donde se hubiese esperado un mayor avance de fisura en el centro de
la seccion, dado que es alli donde se produce un estado triple de tensiones que favorece el avance de la
fisura, el anilisis de la superficie de fractura de la probeta CT tipo 5/4 base Al 1050 muestra un menor
avance de la fisura. La figura 18 muestra como el avance de la fisura en la ldmina central de aleacidn
aluminio, donde la direccion de las fibras de carbono vecinas es normal al plano de la fisura, es menor que
en el resto de las liminas de aluminio prdximas a la superficie.

Figura 18. Superficie de fisura por fatiga, Figura 19. Micrografla SEM de la fisura por
Probeta CT tipo 5/4 base Al 1050, fatiga. Probeta CT tipo 5/4 base Al 1050

Esta forma diferencial del avance de la fisura muestra que en este laminado operd el mecanismo de
"Puenteo de Fibra" (Fiber-Bridging) caracteristico en este tipo de laminados hibridos. En la figura 18, en
esta misma probeta se aprecia la morfologia de la superficie de fractura como consecuencia de los
distintos mecanismos de rotura operantes en las ldminas de aleacion de aluminio. En la parte superior de la
figura 19 las laminas de aluminio presentan una tipica superficie de fractura generada por la propagacion
de la fisura por fatiga. Mientras que en la parte inferior se puede ver la rotura por deformacion plastica
producida cuando se aplicd una carga estitica que provocé la apertura de la fisura. Ademas se observa
claramente la direccion de la fibra de carbono unidireccional.

En las figuras 14 y 17 se puede observar como las fibras de carbono cuya direccién es normal a la
superficie de fractura permanecen con relativamente poco dafio después de la apertura de la fisura debido
ala aplicacion de la carga externa. Aunque no se logrd obtener exitosamente la apertura de la superficie de
fractura para la probeta CT tipo 5/4 base Al 6061, es de esperar un avance mayor de la fisura en la limina
central. Con respecto a la velocidad de propagacion durante la etapa de iniciacién de la fisura, en probetas
CT, se midieron velocidades de propagacién Aa/ AN de 6,3 10” en probeta CT tipo 5/4 base A1 1050y 2 10°
en probeta CT tipo 5/4 base A1 6061. Este Gltimo valor estd de acuerdo con los valores publicados para un
laminado hibrido CARALL base 7075 [10]. Es de notar que estos valores son dos 6rdenes de magnitud
inferior al correspondiente a una lamina de aleacién del aluminio de espesor similar, cuyo valor de
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velocidad de propagacién durante la etapa de iniciacién de la fisura es de 5 107 [6]. El retardo en la
propagacion de la fisura por fatiga, producto del mecanismo de "Puenteo de Fibra" (Fiber-Bridging) hizo
que fueran necesarios 1x10°ciclos para lograr una fisura de 1,8 mm de largo en la probeta CT tipo 5/4 base
Al 6061, nuevamente comparables a los mostrados en [10]. En este tipo de laminado hibrido CARALL no
se observan cambios sustanciales en el plano de avance de la fisura por fatiga manteniéndose una
configuracidn correspondiente al modo I, figura 2, a diferencia de lo observado en otros materiales
compuestos hibridos [9].

6. CONCLUSION

La facilidad de pegado en vacio y curado en autoclave disponibles, resulta adecuada para la fabricacién de
prototipos a escala de laboratorio de materiales compuestos hibridos, laminados fibra-metal con
aleaciones de aluminio Lo cual nos est4 indicando que se podra completar exitosamente la validacion del
proceso de fabricacion. Durante la ejecucion del presente trabajo, se establecieron los procedimientos de
fabricacion (curado en autoclave y mecanizado de las probetas) que posibilitardn una produccién en serie
de estos laminados fibra-metal, para cualquier tipo de aleacion de aluminio que se elija. Se realizé la
caracterizacion de los compuestos hibridos asi obtenidos mediante ensayos de traccion y de propagacién
de fisuras. Los valores de velocidad de propagacién medidos durante la etapa de iniciacién de la fisura en
probeta CT tipo 5/4 base Al 1050 y tipo 5/4 base Al 6061 son consistentes con los antecedentes que se
observan en la bibliografia. El analisis de los resultados de los ensayos realizados en las probetas
obtenidas a partir de los compuestos hibridos, laminados fibra-metal base Al 1050 y Al 6061, permitié
observar la presencia del mecanismo Puenteo de Fibra" (Fiber-Bridging) el cual esta presente en este tipo
de laminados hibridos.

Si bien no se ha completado la sistematica de ensayos para poder caracterizar completamente el material,
los valores obtenidos a partir de los ensayos presentados en este trabajo muestran una buena correlacién
con los datos existentes en la bibliografia. Esta prevista la utilizacion de técnicas de inspeccién no
destructivas en la fabricacion de los préximos laminados. Esto permitird evaluar con mayor exactitud las
caracteristicas de fabricacion del material a escala de laboratorio.

En la préxima etapa del proyecto se comenzaré con la fabricacién de compuestos hibridos, laminados
fibra-metal, con aleaciones de aluminio 2024 y 7075 las cuales tienen aplicaciones en el campo
aeronautico y naval.
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Resumen

En los ultimos afios ha tenido gran impulso la utilizacién de funciones wavelets como espacio de
aproximacién en el esquema clasico de elementos finitos. Existen numerosas propuestas de elementos
FEM-Wavelets con ejemplos de aplicaciones en el &mbito de la mecénica computacional. En este trabajo
se presenta el desarrollo de dos elementos: un elemento de viga para el modelo de Timoshenko y uno de
placa para el modelo de Mindlin-Reissner. En ambos casos se utilizan las funciones de escala de
Daubechies, que poseen ventajosas propiedades como la ortogonalidad, soporte compacto minimo y su
condicién de varios momentos nulos. Se muestran resultados numéricos en problemas test clasicos.
Palabras clave: FEM-Wavelet, Daubechies, beam element, plate element

1. INTRODUCCION

Métodos numéricos que combinan el concepto de elementos finitos con la teoria wavelet han despertado
gran interés desde los afios 90 en diversas ramas de la ingenieria. Esto se debe a que el analisis wavelet, con
sus funciones altamente localizadas en dimensién espacial y multiples escalas, proporciona un aporte
ventajoso al método de elementos finitos convencional.

En mecénica estructural, se han desarrollado elementos finitos basados en wavelets para problemas de
vigas y placas. Han el al. en [1] utilizaron las splines wavelets para desarrollar distintos elementos finitos
1D y 2D mientras que, Xiang et al. [7] construyeron elementos finitos para problemas elastomecénicos
usando B-splines sabre el intervalo. Por otro lado, con funciones de escala de Daubechies, Ma et al. [3]
presentaron un elemento de viga para el modelo de Euler-Bernoulli, y estudiaron su comportamiento en
problemas con singularidades. Para placas, Chen et al. [4] formularon un elemento siguiendo el modelo de
Kirchhoff, mientras que en Alvarez Diaz et al., [8], se desarrollaron los elementos DSCW con funciones
de escala de Daubechies para resolver problemas de flexién de placas delgadas y moderamente gruesas y
se analizé el orden de la wavelet a utilizar en base a su regularidad. Aplicaciones de éstos elementos para
problemas de vigas y placas se presentaron en [5] y[9].

En este trabajo se presentan elementos finitos desarrollados en una forma similar al método de elementos
finitos standard -utilizando las funciones de escala wavelet de Daubechies para las funciones de forma-,
aplicados en un modelo de viga y uno de placa. En la Seccion 2 se introducen conceptos bdsicos del
analisis wavelet y se describe el c"alculo de los coeficientes de conexidn (integrales del producto de las
funciones base y sus derivadas). En la Seccién 3 se describe la formulacién de un elemento finito para la
viga de Timoshenko y en la 4 se describe la formulaci6én de un elemento finito para la placa de Mindlin-
Reissner, en ambos casos utilizando la funcion de escala de Daubechies. En la Seccién 5 se muestran
resultados numéricos. Las conclusiones se presentan en la Secciéon 6.
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2.ANA LISIS WAVELET

Las wavelets son funciones generadas a partir de una uinica funcién y, llamada wavelet madre, mediante
operaciones simples de dilacion y traslacion [10]. Dicha wavelet proporciona una descomposicién del
espacio de Hilbert L’(R) en una suma directa de subespacios cerrados W, je Z Mediante esta
descomposicion se puede definir una sucesion de subepacios cerrados {V,}, . Z que constituyen un anlisis

multirresolucién de L’(R) [10). ¢ € VO es llamada "funcién de escala” y considerando

0;4(x) :=2/20(2/x — k) M

se tiene que, para cada j en Z, la familia

Ok keZ 2

es también una base de Riesz de Vj [10]. Consecuentemente, existen coeficientes {pk} € I(Z), tal que
la funcién de escala ¢(x) satisface la llamada “relacién de dos escalas™:

N-1
Ov(x) =Y pi On(2x—k) G)
k=0
2.1. WAVELETS DE DAUBECHIES

En su trabajo fundamental de 1988, Daubechies [11], desarrolla una familia de wavelets ortogonales y de
soporte compacto, ¢, ¥ ¥, (donde N es el orden de la Daubechies). Las funciones de escala ¢, son tales
que poseen soporte inclu’ido en [0,N-1], y se tiene, entonces, de acuerdo a Eq.(3)

N-1
ow(x) =Y pi On(2x—k) Q)
k=0
2.2. EVALUACION DE LAS FUNCIONES DE ESCALAY SUS DERIVADAS
Al utilizar funciones de escala de Daubechies como funciones test en el método de elementos finitos, tanto
las funciones como sus derivadas deben ser evaluadas. Al carecer de expresion explicita, las funciones de

escala de Daubechies s6lo pueden calcularse en puntos especiales. Para ello, la relacion de dos escalas,
Eq.(4), es diferenciadam veces:

N-1
o) =2" Y pud(2x k) ©)

Evaluando Eq.(5) en los enteros del intervalo [0,N—1], se obtiene un sistema homogéneo de N ecuaciones
lineales que resulta singular. Se requiere, entonces, una condiciéon de normalizacion para que la solucién
quede univocamente determinada, como la propuesta por Beylkin [13]

Y ko0 (x—k) = m! ©
k

donde m es un entero positivo.

2.3. CALCULO DE LOS COEFICIENTES DE CONEXION

Para obtener las matrices de rigidez y los vectores de carga, resulta necesario calcular diferentes tipos de
coeficientes de conexion de la forma [12],:

I-d|d2__ / ol (& — i) ¢l (E — ) dE Q)
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Figura 1’ Funcién de escala y su derivada, N =6

1
&= [ e ok-i & ®)

donde ¢ denota la funcién base y los indices d, y d, se refieren a los rdenes de las derivadas. El problema

que surge al utilizar las funciones de escala de Daubechies §(x), es coémo calcular estos coeficientes, dado
que las Daubechies no tienen una expresion explicita. Por otro lado, la naturaleza oscilatoria de estas
funciones base de Daubechies, hacen que la integracion numérica standard no pueda utilizarse (ver Figura
1). Siguiendo la propuesta de Beylkin [13] para calcular estas integrales se sustituye la relacion de dos
escalas en la ecuacion (7) y se obtiene:

1
Tk =204 Y pupy [ 9090 (28 - 20— k) 9 28 -2 - 1) dt ©
kit

Luego, con transformaciones adecuadas, ([12],[13]), se obtiene la siguiente expresion en términos de los
coeficientes de conexibn originales,

[?:fdz =21 Z[Pr—ups—zj +Fr-2i+1P:—2_f+1]rf,',dz (10)

Fs

que puede también escribirse en forma matricial como,
(2'p-Ni% =0 (1)

donde, d = d,+d, T““ es una vector columna, / es la matriz identidad y P es una matriz compuesta de
combinaciones de coeficientes wavelet.

Para determinar unfvocamente los coeficientes de conexién I'“ , una cantidad suficiente de ecuaciones
no-homogéneas pueden obtenerse a partir de utilizar distintos valores de m y n en la expresion [12},
Ly

m+n—d+1 (12)

ma...(m—(dy—1))(n—(dy-1
k.t
Luego, agregando estas ecuaciones a la ecuacion (11) los coeficientes de conexién son calculados. Es
importante sefialar que para valores grandes de N y d se presentan dificultades numéricas y han sido
desarrollados varios algoritmos eficientes, [12]. Los coeficientes de conexion para los vectores de carga
Eq.(8) son obtenidos en forma similar (ver{6]).
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3. ELEMENTO PARA LA VIGA DE TIMOSHENKO
Enla formulacién general de una viga de longitud L, sometida a una carga uniforme, la energia potencial
total esta dada por

7:———/( )dx — a/ (—wﬂzdx /wqu (13)

_aw_ 14
=% (14)
_ GAk s
== (1)

Aqui w es el desplazamiento perpendicular al eje de la viga, E es el médulo de Young del material, 7 es el
momento de inercia de la seccion, y q la carga en direccion perpendicular al eje de la viga a la que esta

sometida la viga. Ademds, y indica la deformacion por corte transversal, G = zf5; es elmédulo de corte
del material, n el coeficiente de Poisson, k es un factor de correccion debido a la distribucién no uniforme
de los esfuerzos de corte y considerada para una seccion rectangular 3 [14], y 4 = hb, es el rea de la
seccion transversal de la viga. Es importante sefialar que en la expresion anterior Eq.(13), la primera
integral corresponde a la energia de flexi6n, mientras que la segunda a la energia de corte.

Considerando la matriz de transformacion T entre el espacio fisico y el espacio wavelet [8], y las funciones

deescalaj, las expresiones de Galerkin para 6 y w son,

8=0oT"! 8, w=@T 'w (16)

Luego, sustituyendo en (13) e imponiendo la condici6én de estacionariedad del funcional, nt (8n=0), se
obtienen la matriz elemental y el sistema algebraico elemental correspondiente,

[ffr) KH ]=[2] a7

Las matrices X! y el vector carga R tienen la expresion siguiente,

1
R = (M) [ @0 d
K! = EIAl'+GAkAT

K2 = —GAkAY
K} = Gakal (18)
donde,
A = lel.;(dﬁm (T et s=1,2 (19)

1, es la longitud del elemento, I'**% son los coeficientes de conexi6n definidos antes en Eq.(7) y el

subindice s denota la funcién de escala @’ considerada (en este caso s = 1). Este tema fue desarrollado en
detalle en [8] para su utilizaci6n tanto en problemas 1D como con producto tensorial en 2D.

En la Tabla 1 a continuacion se muestran los resultados numéricos para el caso de una viga empotrada con
carga uniforme Lr= 10, utilizando Daubechies de orden 6, D6. Cada elemento tiene 5 grados de libertad:
dos en los extremos y 3 nodos interiores. La solucion exacta es UMAX=0,002604 [1].
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Tabla 1: Viga empotrada sometida a carga uniforme

Cant.clementos —-—
Juax _

(7]
4 0.75
8 0.94
16 0.98
32 0.99
64 1.00

l/ "“;-\\ X
(X ’
a X ———&
" _ _ ,

4. ELEMENTO PARA LA PLACA DE MINDLIN-REISSNER

El modelo basado en la teoria de placas y ldminas de R.D.Mindlin y E. Reissner, describe la deformacion
de una placa de pequefio espesor bajo la accién de una carga transversal. Este modelo resulta adecuado
para pequefias deformaciones y su caracteristica mas importante es que, similar al modelo de viga de
Timoshenko, y a diferencia del modelo clisico de Kirchhoff, permite las deformaciones por accién del
corte transversal. Con las suposiciones de este modelo, las componentes del desplazamiento, en las
direcciones x e y, u y v, varian linealmente con z, mientras que el desplazamiento vertical (deflexién) es
independiente de z. Se tiene, entonces,

u = —z0:(x,y) v=~—20,(x,y) w=w(x,y) (20)

De acuerdo a la teoria-de Mindlin-Reissner y a partir de considerar el estado de equilibrio de la placa, el
funcional de energia potencial que se debe minimizar es,

s 1 |
% 2Lx'c,,xdxdy .2/0.770,74.\:@/&” dxdy (
c = [%: % %, %, T _{aw_o aw_o}T -
Ty teRl T e @2)
1 v O
Er Etk [1 o]
G = — _[v1 o =t |
T Ra) [o 0 l-v_] *T21+v) |01 (23)

donde, Qe es el dominio elemental, q es la carga distribuida, ¢ es espesor de la placa (que se supone
constante), E es el mddulo de Young, n el coeficiente de Poisson y kun parametro de ajuste del corte con
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valor § (ver Figura 2).
Cabe sefialar que, similar al modelo de viga, el primer término en (21) corresponde a la energia elastica
asociada ala flexion, y el segundo, que representa la energia de deformacién debida a esfuerzos de corte,
tiene mas peso, en la medida que el espesor de la placa se vuelve pequeiio en comparacion con la longitud.
Las expresiones de Galerkin para 2D pueden obtenerse a partir de lo desarrollado para una dimension,
mediante producto tensorial [8). Suponiendo que funciones de escala de Daubechies, $'(E) y ¢?(n)
generan anélisis multirresolucién {V} } and {V}} respectivamente, el espacio producto de V] y V2, j € Z,
es

v, =V @V? (24)

y {V;} genem un anlisis multirresolucién de L2(R?).
Entonces, tanto el desplazamiento como las rotaciones) , pueden expresarse en términos del vector de
coeficientes wavelets, o, a partir de la matriz de transformacién elemental, T

T=T'QT?
y utilizando las funciones de escala de {Vi},

1 2
P=0 X
Como antes, sustituyendo en (21) e imponiendo la condicién p (dn=0), se obtienen el sistema algebraico
elemental correspondiente,

[K'K2K2TT6, 0]
EERIENH
Kpl(pxﬁ s R

T 1 rl T
R = (@7 [ [ a@mn)e"atin
K, = Do{Al'®AP+(1-v)/2AP®A}'}+C AP @ AP
K2 = Do{vA{"®AJ +(1-v)/2A)' @AY
K3 = —COA?1®A(;]
Kd = (KZ)T
K5 = Do{AP®AY+(1-v)/2A} @AP} +Cr AP R AP
K5 = —CoAP gAY
K; - (KJ)T
K = (K°)T
K} = GAl'®AP+AYPeA)

3
yDo= l:(?—v’i and Co = 'ﬂf::vj

S. APLICACIONES

De acuerdo a la formulacion desarrollada en la Seccién 4 se presenta un ejemplo numérico tipico. Una
placa cuadrada isoparamétrica de espesor moderado es sometida a una carga uniforme q simplemente
soportada en sus bordes. Sea n el coeficiente de Poisson con fijo en 0.3, t el espesor de laplacay L su
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Tabla 2: Placa cuadrada simplemente soportada sometida a carga uniforme.

we/(gL*/100Dy) /Uniax
t/L (1x1)DSCW6 (2x2)DSCW6
0.001 0.77 0.85
0.01 0.77 0.85
0.05 0.78 0.89
0.1 0.80 0.94
0.15 0.82 0.97
02 0.84 0.99
0.3 0.87 1.00
0.35 0.88 1.00

longitud. Para construir los elementos finitos de placa, se utilizaron funciones de escala Daubechies en 2D
con N coeficientes y mallas uniformes para el dominio ). De esta forma un elemento finito (DSCWN)
tiene (N—1)znodos, y tiene en total 3%(N —1)2 DOFs (en este modelo cada nodo tiene 3 grados de libertad).
En primer lugar se utilizbun sélo elemento, con N = 6, y 75 grados de libertad y luego mallas de 2x2
DSCW6. Se presentan en la Tabla 2 los resultados numéricos obtenidos. Se muestran los desplazamientos
centrales relativos al valor exacto ([7]) para espesores 0.001<t<0.35. Puede observarse que los resultados
constituyen excelentes aproximaciones, incluso con mallas gruesas, no observindose deterioro por
bloqueo al disminuir el espesor (ver Figura 3). En ese sentido, se analizaron las aproximaciones con
espesores aiin mas finos (hasta 10e—5) y los valores obtenidos con mallas de 4x4 elementos superan el
95% de los valores exactos.

6. CONCLUSIONES

Se presenta el desarrollo de dos elementos finitos para aproximar problemas de vigas y placas utilizando
las bases wavelets de Daubechies e interpolacién independiente. Este desarrollo en algunos aspectos
resulta similar al de los elementos finitos standard, aunque el cdlculo de las matrices de rigidez, presenta
caracteristicas diferentes a través de los llamados coeficientes de conexién. Los resultados numéricos
obtenidos en los casos presentados, muestran que el método propuesto constituye una alternativa eficiente
a los elementos finitos standard.
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DESARROLLO DE CAMARAS DE COMBUSTION CON
BAJAS EMISIONES DE NOx EN EL MOTOR RR BR-710

Alfredo Augusto Arce
Direccion Nacional de Aeronavegabilidad
Direccion de Certificacion Aeronautica

RESUMEN

Con el incremento del trdfico aéreo, trabajos de investigacion intensiva se han venido realizando
desde tiempo atras, a los efectos de obtener una informacion del impacto ambiental que ocasiona la
emision de las turbinas en un rango de altura que va desde los 9 a 13km. )

Durante el vuelo, los motores de las aeronaves emiten Dioxido de Carbono (COZ2), Oxidos Nitrosos
(NOx), Oxidos de sulfuro (SO2), vapores de agua, hidrocarburos y particulas — las particulas

consisten principalmente de sulfatos de oxidos sulfurosos, y hollin, formados por la alta temperatura
de combustion de las Camaras de Combustion..

Estas emisiones alteran la composicion quimica de la atmosfera, deforma directa e indirecta.

Es asi que las estelas de condensacion (contrails), seforman a una altura donde se encuentra la
mayor concentracion del trafico aéreo, en régimen subsonico, y en un rango de altitud que va desde
los 9 a los 13 Km., sin mencionar los aviones ejecutivos, como el Gulfstream G-VSP, que vuela a
una altitud de crucero de 15 Km. (nivel de la tropopausa) (Ver Graf'l)
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El DIOXIDO DE CARBON (CO2) es un gas del “efecto invernadero” (greenhouse effects), y sus

emisiones se transforman y actian en el calentamiento de la temperatura global de la tierra, en la
parte mas baja de la atmosfera. Es asi que, que el “gas conservativo”, es producido por la
combustion del kerosene (JP-1), y es mezclado en la atmosfera.

No ocurre lo mismo con el OXIDO NITROSO (NOx), producido por el quemado a alta
temperatura en la cdmara de combustion del motor, el cual es rdpidamente envuelto en reacciones
quimicas que producen cambios en la concentracidn del ozono(incremento), y en el ambiente gas
metano .

Una pequeia parte del nitrdgeno es oxidizado, y el Oxido Nitrico asi formado en las emisiones
continuas, continiua su oxidacion en la atmosfera para formar el dioxido nitroso.

La oxidacidn del nitrégeno se incrementa con la temperatura de la cdmara de combustion, punto
importante el diseiio futuro de Cdmaras de combustion m ientes..

A pesar de no ser toxico, juega un papel importante en el “smog"

NOMENCLATURA

AFR  air fuel ratio

CAEP Committee on Aviation Environmental Protection
El emision index, g/kg

ICAO Intemnational Civil Aviation Organization
N2  HP-shaft Speed, RPM

OAFR overall air fuel ratioc=W30/WFE

P30 combustor inlet pressure, kPa

T30 combustor inlet temperature, K

W30 combustor inlet air mass flow, kg/s
WFE fuel flow, Kg/h

FI flight idle

INTRODUCCION

Recientes estudios (1) indican que la concentracion de NOx se ha incrementado en un 30% por las
emisiones de los aviones, los cuales inducen un incremento del ozono del 8%. Por esta razon, ¥ por
la combinacién con el CO2, el “efecto invernadero™ tiende a aumentar. El efecto de las emisiones de
NOx sobre el Clima, es complejo y no bien entendido. En adicién del NOx, este hace disminuir la
concentracion del gas metano (CH4), otro gas del “greenhouse”, pero su efecto tiende a enfriar la
superficie de la tierra.

Es asi, que la industria de los motores para uso aerondutico, esta desarrollando tecnologias para
disminuir las emisiones de NOx, como lo veremos en el desarrollo de este trabajo.

La Direccién Nacional de Aeronavegabilidad, a través de los Procesos de Certificacion Tipo de las
aeronaves a ser importadas a la Republica Argentina, como es el caso que nos ocupa, es responsable
del control del cumplimiento de las emisiones internacionales a través de las regulaciones de la
OACI, Anexo 16, Vol. I, y DNAR/FAR Parte 34. Se han impuestos limites mas estrictos en la
emision de NOx para los motores nuevos fabricados después del 31 de Diciembre de 2003 (CAEP
IV) (Fig.2). La CAEP 6 en ¢l 2004, decide aproximar la cuestion del NOx en 2 etapas, siendo enla 1*
bajar 12% mas de NOx de la CAEP4, a partir del 01 de Enero de 2008.
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Fig.2

REQUERIMIENTOS DE LA CAMARA DE COMBUSTION

La cidmara de combustion para aplicacion en motores de uso aeronautico, debe cumplir
completamente con una gran variedad de requisitos resultantes de la aeronavegabilidad, costo,

aspectos ambientales y durabilidad, a través del DNAR /FAR Parte 33, “Airworthiness Standars:
Aircraft Engines®, y el Anexo 16, Vol.II de 1a OACI, con una serie de ensayos en tierra y en vuelo.
La Camara de Combustion debe asegurar una operacion estable a través de la completa Envolvente de
Vuelo (flight envelope), incluyendo un inclemento en las condiciones del tiempo y” Fast transient”
maniobras. El limite de la extincién de la llama (Weak-extintion), debe ser lo mas alta posible. Para
el “combustor escalonado” (staged combustor), adicionalmente ambas zonas deben asegurar
suficiente estabilidad de la llama cuando pasen del punto ,p.e, la potencia del motor mas baja cuando
ambas zonas son alimentadas.

La ignicién y la subsecuente aceleracion del motor de un arranque en frio (cold-start sea level) y a
una altitud windmill/started-assisted , tiene que cumplir totalmente la aeronavegabilidad y
requerimientos del operador. El combustor no debe generar excesivo ruido, especialmente durante el
arranque.

Para la performance del motor, la elevada eficiencia del combustor y baja perdida de

Presién, es requerida para un bajo consumo especifico de combustible.

Una suave operacién del sistema de control de combustible (FCU) es esencial.

Este es un importante Item a considerar, debido al inherente tiempo de respuesta del sistema de
combustible y cambios ripidos que ocurren cuando el efecto “staging” ocurre.
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Finalmente, el diseiio del combustor debe hacer frente a los aspectos ambientales, como las
futuras regulaciones de emisién y también las emisiones de los aeropuertos debe ser
considerada.
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Fig. 2: Staged combustor 1-D zonal stoichiometry

Fig.3

ANALISIS CONCEPTUAL Y DISENO DE LA CAMARA DE COMBUSTION PARA
REDUCCION DEL NOx

El “combustor escalonado”, (fuel staged combustor) (Fig.4) incorpora 2(dos) zonas de quemado del
combustible.

La “zona piloto”, que es inyectada con combustible en toda la operacién del motor, mientras que la
“zona principal” es puesta en circuito (“switched on”), a una potencia intermedia (“seteada”) con el
combustible re-distribuido desde la “zona piloto” a la “zona principal”. Por el uso de la E.E.C
(Electronic Engine Control) de ultima generacion en combinacion con el sistema de combustible, la
misma permite el cambio del rociado de combustible dividido ( “fuel split “),entre la zona piloto y la
principal a un valor requerido, optimizando ambas zonas individualmente.

El combustor del BR-700 esta equipado con 20 inyectores “piloto” y 20 “principales”, que mantienen
un equilibrio entre el costo y reduccion del nivel de NOx.

La estabilidad de las zonas piloto y principal, son uno de los requerimientos basicos para la asegurar
la aeronavegabilidad. No obstante, el limite de extincién de la llama para las dos zonas fue testeado
individualmente, por ejemplo, en régimen de “ralenti”( “flight idle”)(FI), para el piloto, y para varios
puntos en modo de operacién dual. La zona piloto del combustor fue disefiada para tener una
capacidad de reencendido arriba de los 30kft, basado en reglas de disefio del combustor simple del
BR 715, combustor anular simple. Para la zona principal , no hay reglas para su diseiio.
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Fig. 8: Gas sampling positions in staged combustor

Fig.4

En la Fig.3, muestra las zonas estequiométricas para el inyector —fuel del piloto, y para el spray —fuel
de la zona principal. Debajo del punto de equilibrio, a 1/OAFR=0.0143, la zona piloto esta operando
cerca estequiometricamente y provee, condiciones para un nivel bajo de emisiones de CO/UHC,
estabilidad y capacidad de reencendido en altura.

Después del punto de equilibrio, la zona piloto esta quemando pobre, y cuando la potencia es
incrementada con el incremento de la cantidad de combustible a la zona principal para una reduccién
adicional de la temperatura media en la zona piloto. No obstante, un eficiente proceso de mezclado de
la dilucién del aire es requerido en orden de alcanzar una corta transicion a la zona primaria pobre.
Por esto, bajas emisiones de NOx pueden ser alcanzadas.

El estudio_y disefio final fueron llevados a cabo para el motor BR700-710"1-10, cuyo certificado
tipo fue validado por la DNA(DCA), que equipa al Gulfstream

G-V SP, en operacion en nuestro pais. El motor fue disefiado por el consorcio Rolls-Royce —
BMW, llevindose a cabo reuniones entre la DNA y el consorcio RR- BMW en Savannha, USA.

CONCLUSIONES

En comparacién con los limites de ICAO estos valores son:

NOx: 51% CAEP II ICAO —Limit
CO: 20% ICAO-Limit
UHC: 2% ICAO -Limit

El combustor standard E-Can ha demostrado en el ensayo del motor instalado el potencial para
mejorar la baja emisiéon de NOxX y bajar el 3% de 48% del

CAEPII Limit.

Se demostré un nivel de NOx de alrededor del 50% del limite CAEPII sin compensacién contra CO,
UHC y emisiones de humo ,en un motor con el micleo del
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BR 715 bajo condiciones reales. Esto se logra principalmente por la fuerte integracién axial de las
2(dos) zonas de quemado mediante la forma especial de la pared del recubrimiento interior. La
excelente condicion de la turbina HP NGVs y los alabes indican una temperatura de salida transversal
del combustor similar a la del BR715 (combustor anular simple), aun para una relacién de
combustible salpicado en la zona principal.

No se detecto un retardo del empuje o pérdida del margen de sobrecarga apreciable del compresor y
no se produjo una extincién de ilama durante los ensayos de desaceleracion rapida. Estos resultados,
junto con las mediciones de extincién de la llama en el motor instalado , ofrecen un alto grado de
seguridad de que el combustor escalonado, podria soportar condiciones de mal tiempo sin problemas
de extinci6n de la llama. El incremento del consumo de combustible debido a una perdida de presion
aerodindmica levemente elevada es irrelevante.
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RESUMEN:

En la primera parte de este trabajo se presenta un Motor de Chorro Pulsante (Pulsejet) construido
en la Facultad Regional Haedo de la Universidad Tecnologica Nacional. Se detalla el analisis, el calculo,
el disefio, la construccién y la puesta en funcionamiento de un pequefio Pulsejet. El motivo de ello es la
aplicacion de conceptos, que si bien son antiguos, ahora estan siendo nuevamente analizados y son la base
para el desarrollo de los Motores de Detonaciones Pulsantes.

En la segunda parte se complementa lo anterior con informacion de los trabajos publicados a la
fecha por la NASA, por Universidades de los EEUU y por Fébricas de Turbomotores (General Electric y
Pratt & Whitney) en el desarrollo de los Motores de Detonaciones Pulsantes (PDE). Se explica la
diferencia entre deflagraciones y detonaciones, los fundamentos de los PDE, y sus posibles aplicaciones
en la propulsion acroespacial; presentando asi las nuevas tecnologias y tendencias en este campo.
Palabras clave: Propulsion - Chorro pulsante — Deflagracion - Detonacién—

INTRODUCCION:

Clasificacion de las combustiones:

Ensayos y estudios realizados permiten clasificar a las combustiones en:

I-Deflagraciones: son combustiones rapidas, es decir el frente de llama se desplaza a velocidades de 10
m/s a 100 m/s. En los motores alternativos con encendido por chispa es la combustion preferida, pues
garantiza progresion y velocidad de combustion, sin aparicion de detonacion. Pero en las deflagraciones,
segtn el combustible, se puede alcanzar la del sonido en ese medio, cuando ello ocurre se genera una onda
de presion funcion de dicha velocidad de avance de lareaccion.

II- Detonaciones: ocurren cuando toda la mezcla de combustible y de comburente presente, o parte de ella,
reacciona instantdneamente generandose una onda de alta presién y temperatura que le es propia (onda
expansiva), que se desplaza a velocidades supersénicas, pudiendo ser del orden de Mach 5, caracteristica
de la explosion. Esta combustion, aiun en forma parcial se debe evitar en los motores de combustion
interna alternativos con encendido por chispa (fenémeno de detonancia), pero es la base de los Motores de
Detonaciones Pulsantes.

PRIMERA PARTE: MOTOR DE CHORRO PULSANTE (PULSEJET)
Descripcién: La existencia de estudios de Motores de chorro pulsante (Pulsejet) se remonta al
principio del siglo XX y se materializ6 su uso practico militar a través del motor Argus As 014 que
propuls6 a la "bomba voladora" V-1 en la segunda guerra mundial; siendo este motor conocido
también como de "combustiones resonantes”.[1] El mismo consta de una cdmara de combustion
que se continia en un tubo que termina en una tobera abierta. Al frente de dicha c4mara existe un
sistema de vélvulas e inyectores que permiten el acceso del aire y de un combustible de baja
calidad antidetonante (ejem. Nafta comin). Estando en sintonia la frecuencia natural de primera
armonica del tubo, como tubo sonoro, con la frecuencia natural de vibracién elastica de las
vélvulas; se desarrollan y se autosostienen las citadas combustiones resonantes. Las mismas son
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deflagraciones vigorosas y en un limite practico con las detonaciones (explosiones), que se realizan
casi a volumen constante, generdndose una onda de presién que se desplaza a la velocidad del sonido
correspondiente a la temperatura reinante en los gases quemados Cuando esta onda de presion alcanza
la tobera se produce la descarga del chorro y el respectivo empuje; luego se trata de un sistema
propulsivo a chorro pulsante; derivando de ello su denominacién: Motores de Chorro Pulsante
(Pulsejet).

Desde un punto de vista termodindmico ideal, estos motores responden al denominado ciclo de Lenoir,
cuyo esquema en diagrama P-v es:

ph

v

Figura1
Donde 2-3 es idealmente una transformacion a volumen constante.

DESARROLLO DEL PULSEJET REALIZADO EN LA FAC. REG. HAEDO DE LA UNIV.
TEC. NACIONAL

LAMETODOLOGIADE TRABAJO SEGUIDA FUE:

1) Obtener informacién base: Para ello se revisdé bibliografia y se investigd documentos
existentes en internet; [1], [2], [3] y [4].

2) Andlisis y armado del programa de trabajo.

3) Base del célculo:,se tom6 como tal la publicacién [2] del Air Technical Service Command

(USA) de 1946.
4) Estudiar el ciclo termodinamico ideal; siendo:
-Punto 1- Temperatura T) = 300K ; Presion P; = 101325 Pa;
IR, m Joule
Volumen especifico v, = ——2%8 - 0811— ; Para Ry = 288.41
'R g Kg-K
' A
—Punto 2: Temperatura T; =300 K; Presion, segiin [1] %.—.(1 Z—z_—)H
2 .

3
por lo tanto: P, a:%p; =50662.5 Pa; Resultando v, =x.62197%£

-Punto 3: Siendo y considerando el calor liberado en la combustién, por un tanteo previo, se
obtiene en el diagrama de Hottel : Tsvv="=1973K yP’=392892.8 Pa

-Punto 4: Final de la expansion adiabética , luego P*=P'=101325Pa ; T*= 1200 K del diagrama de
Hottel para gases quemados

5) Como el chorro es pulsante y no continuo, a los efectos de determinar la velocidad del sonido en
los gases, segun [2] se considera una temperatura media efectiva de 900K ; luego:
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Velocidad dd sonido en los gases: a = Jy-R7imn =588—
X
=
) o . . ‘ a |1 LRk
Segun [2] de la relacién de presiones se tiene: @ =ay| — |—|1+] —

a, )2 F 4 ’

Donde ales 330 m/sy larelacion a3 es experimental y esta graficada en el citado informe;

resultando a = 610 m/s ; luego se considero el promedio de ambas de: a = 599 m/s. Luego la velocidad
mediaefectiva de descarga de los gases es consideradaen [2] como Vef=0.61 a=365 m/s.

6) Gasto masico en funcidén del Empuje estatico adoptado resulta G = 0.07 Kg/s Con la relacion
aire-combustible y considerando mezcla rica se determiné el consumo de combustible y se verifico el
aporte de caloradoptado en el ciclo termodinamico previo.

7) Dimensiones basicas del tubo:
Con Vefy con el gasto volumétrico (funcidén del gasto masico) se calculd la seccidon necesariay su didmetro

(interiordel tubo) que result6 de 32 mm. Larelacion entre el diametro del tubo y su longitud se recomienda
estarentre 15y 16 veces el diametro; adoptamos 15,3 veces, luego:
L= 15,3 D= 15,3x32=489,6 490 mm =~490mm

8) Frecuencia natural de la primera armoénica sonora del tubo como tal:

a 599
Resulta /=— —-ccmeeemv = 305 Hertz

42 4-0,49

9) Los calculos adicionales incluyen el dimensionado de la parte de la camara de combustion y de las
secciones del venturi de alimentacioén y carburacion de lamezcla.

Fpalmente el disefio de las valvulas se realizo por dos vias, una preliminar para obtener una
frecuencia natural de vibracion, como pequeilas vigas empotradas, coincidente con la frecuencia natural
del tubo, ello permitié de terminar un espesor de las laminas que la conformaban. La segunda via de
calculo fue la verificacion por el método de elementos finitos de las tensiones y deformaciones de la
misma, analizando la concentracién de tensiones en los empotramientos de las laminas con el ntcleo

Figura 2 Resultados de las tensiones Figura 3 Resultados de las deformaciones
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Figura 4 Concentracion de tensiones originales

Figura 5 Concentracion de tensiones reducidas

El) disefo se completd con el trazado de todos los planos constructivos, se adjunta copia del

plano de conjunto:

B
M2 2
N 3
NS ‘ :
Nea] Can junto
: [ Disujen oL Universidad_Tecnologica
Mg Boreto = R M| Yecorel pagAv
o | Ing. DeltAngetica] "M BVIWB(  Plana N 1 "

Figura 6 Plano del Pulsejet

12) Construccion: En el proceso de construccion debieron ser resueltos problemas técnicos de
fabricacion, aun a nivel de prototipo, pues siendo el tubo de acero inoxidable, para lograr una soldadura
estanca en todas las uniones arealizar, el espesorminimo soldable result6 serde | mm.

Las valvulas fueron fabricadas de fleje de acero 1090 cortadas por "laser" en base a informacion

suministrada en formato electronico de la configuracion de lamisma.

«

Lacabezaventuri, el anillo retén y el respaldo de la valvula fuerontorneados de aluminio 7075.
El inyector de combustible aire de arranque fue fabricado por torneado y soldaduraen laton 70/30

Labujiaes Champion Y-82,y latomilleria standard.
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13) Fotografias:

Figura 7 Pulsejet terminado de construir Figura 8 Despiece: Bujia — Tubo — Inyector — Cabeza
venturi — Valvula — Respaldo — Tornillo — Anillo retén

14) Puestaapuntoy ensayos de marcha:
Ello requiri6é de tiempo y analisis, modificando y calibrando el agujero de pasaje de combustible y la
deflexién de apertura de la valvula, lograndose un arranque facil y una marchabien definida.

Figura 9 Primeros intentos de arranque

Figura 10 Pulsejet operando satisfactoriamente (vista nocturna)
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SEGUNDAPARTE: MOTORES DE DETONACIONES PULSANTES

TUBO DE CHORRO DETONANTE — CICLO BASICO DE OPERACION:

Es similar al Pulsejet, pero las valvulas son mecanicamente comandadas, por lo tanto opera a frecuencia
impuesta.

Una carga de combustible facil de detonar y un comburente, que puede ser aire u oxigeno puro, es
introducida en el tubo a través de las valvulas. Ya sea en forma directa de la accion de una potente chispa
eléctrica, o por una predetonacioén en un elemento ignitor; se provoca la detonaciéon de la parte de la carga
proxima al sistema de ignicion; la onda expansiva generada se desplaza a velocidad supersénica hacia la
tobera de salida del tubo, provocando compresién de la porcion sucesiva de la carga que a su vez detona,
incrementando la energia de la onda expansiva. El proceso continia asi hasta alcanzar la tobera,
descargando toda la energia acumulada del efecto explosivo del total la carga y la expulsion de los gases
quemados. Por efecto inercial el escape de los gases quemados y la simultanea apertura de las valvulas se
logra el ingreso de una nueva carga, y por consiguiente el desarrollo de un nuevo ciclo. Un sistema
adecuado, mecanicoy electronico comanda las valvulas y el sistema de inicio de la detonacion.

Esquemadel ciclo basico publicado porlaNASA [5]

Figura 11

TRANSFORMACION DE DEFLAGRACION ENDETONACION:

Para provocar la detonacién en una carga de combustible y comburente se debe obtener, segun el
combustible en uso, una determinada presion y temperatura actuando sobre la misma (detonancia en
motores alternativos encendido por chispa)

Un método utilizado en ensayos de prototipos de Motores de Detonaciones Pulsantes es iniciar la
combustion en un "ignitor" como una fuerte deflagracion, cuya onda de presiéon provoque la detonacion en
el resto de la carga existente en el tubo; o por efecto similar al motor alternativo mencionado se provoque
la detonacion dentro del ignitor y se propague a la carga del tubo.

Luego el desarrollo del ignitor se basa en el proceso que se conoce como Deflagration-to-Detonation
Transition (DDT). El estudio de este proceso ha sido publicado por el Explosiéon Dynamics Laboratory,

GALCIT, Pasadena [6]; trabajando con mezclas de etileno — oxigeno y porcentajes variables de nitrogeno
(de 0a73%).

SIMULACION DE SALIDADE LA ONDA EXPANSIVA:

El resultado de la simulacion computacional muestra la siguiente distribucion del gradiente de densidad
en sentido direccional, segun lo publicado en [7]:
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Figura 12
PROYECTO DEAPLICACION COMO ”PDE” PURO:
Es similar al Pulsejet, esta propuesto por Glenn Research Center NASA [5]

Basle Pulse Detonatiomr Emgimre "Puré”

Figura 13
Un esquema previsto es [7]:

Figura 14
Un prototipo en ensayos por GE es [7]:

Figura 15

A pulse detonation enginc, fueled by ethylene and air, fires on test stand at a General Electric Research Center
(GE Propulsion Systems Laboratory)
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PROYECTO DE APLICACION COMO MOTOR COMBINADO:

Una parte es Ramjet o Scramjet y otra es un motor cohete de detonaciones pulsantes, es decir tiene
abordo combustible y oxidante, propuesto por la NASA [5]:

Pul-B D-tonatlon Bassd Combined Cycle Emgitr- Pod Figura 16

PROYECTO DE TURBOFAN CONTUBOS DE DETONACIONES PULSANTES:

Se fundamenta en reemplazar las camaras, sean tubulares y/o anulares de los turbomotores actuales, por
una serie de tubos donde se realizaran las detonaciones pulsantes en forma ciclica y a una elevada
frecuencia impuesta por el sistema de valvulas y de disparo de las detonaciones.

Por las caracteristicas de las detonaciones ya citadas se puede considerar que la combustion es a volumen
constante, por lo tanto, desde un punto teorico, el ciclo termodindmico se modifica, obteniéndose el
denominado "Ciclo de Humphrey", luego:

N
. Clalo Hmspheny {eoubustisn & W= ofs)

-b . Figura 17

v
Se observa en el ciclo el incremento de area, es decir de energia mecanica que se obtiene, pero es evidente
la mayor temperatura del punto 3' final de la combustion- detonacion, lo que obliga al desarrollo de

materiales adecuados a dichatemperatura de trabajo.
Propuestade laNASA:

PDE Hybrid—Detonative Wave Turbine
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PROYECTO DE MOTOR COHETE CONTUBOS DE DETONACIONES PULSANTES:

El desarrollo realizado por "The Johns Hopkins University", "NASA's Marshall Space Flight Center" y
construido un pequefio prototipo por "United Technology Research Corp." operd satisfactoriamente
utilizando hidrégeno y oxigeno liquidos. [8]

Figura 19

PRIMER PROTOTIPO EN VUELO DE UNAVION PROPULSADO POR ”PDE”

El resultado de trabajos de desarrollo en el Air Forcé Research Laboratory, Wright-Patterson Air Forcé
Base, Ohio; conun Motor de Chorro Pulsante puro de 4 tubos permitio instalarlo experimentalmente en un
avion Rutan Long E-Z modificado y lograr el primer vuelo en enero de 2008 en el desierto de Mojave.
Fotos obtenidas via intemet:

Figura 20 detalle del PDE de cuatro tubos Figura 20 avién propulsado por PDE en vuelo

CONCUSION:

Los motores de chorro pulsante han sido la base para el estudio de los motores de detonaciones pulsante,
que por sus posibilidades de rendimiento y de velocidades, abren un espectro amplio para el futuro de la
propulsion aero-espacial.
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RESUMEN

En estos ultimos arios la propulsion laser ha ganado la atencion de los grupos de investigacion de
propulsion alrededor del mundo. En primer lugar, h an emergido los sistemas ldser con media y ultra-
alta energia que encontraron su aplicacion en la propulsion laser. En términos del impulso especifico,
de la eficacia de la conversion de la energia y de la relacion masa-potencia, la propulsién por
ablacion léser es superior a otros esquemas de propulsion. La eficiencia de acoplamiento, C,, es en
gran parte dependiente del material, del diametro y la duracion temporal del pulso liser. En
consecuencia, estos fenomenos deben ser dominados mediante su estudio.

En este trabajo se utilizo un laser de CO; TEA pulsado operado en la linea de emision 10P20, 10,247
m. La energia de salida del laser fue de 2,5 J por pulso, la frecuencia de repeticion fue ajustada a 1
Hz y la duracién del pulso era de 180 ns. Un andlisis preliminar permitié definir la utilizacion de Zn
como matriz de ablacion en combinacion con CaCO; para utilizarla como combustible solido en
sistemas de propulsion ldser. Se determiné que la composicion de la matriz determina el impulso
madximo que puede trasmitir el pulso laser.

Palabras clave: Propulsién, Ablacién Liser, Propulsién Laser

INTRODUCCION

El primer concepto de propulsién por laser fue propuesto por A. Kantrowitz del laboratorio de
investigacion de Avco Everett en 1972 [1]. A. Kantro witz consideraba que un haz laser de alta energia
enfocado utilizado como propulsor podria ser un substituto muy atractivo de los sistemas quimicos de
propulsion.

En estos ultimos afios, debido al desarrollo de la tecnologia ldser, la propulsién laser ha ganado la
atencién de los grupos de investigacién de propulsién alrededor del mundo. En primer lugar, han
emergido los sistemas liser con media y ultra-alta energia que encontraron su aplicacién en la
propulsién laser. Por ejemplo, en octubre de 2000, Leik Myrabo del Instituto Politécnico de
Rensselaer y otros cientificos de la fuerza aérea de Estados Unidos y la NASA utilizaron un laser
infrarrojo pulsado de 10 kW de potencia logrando impulsar con éxito una pieza en forma de bellota
con un didmetro de 12.2 cm y una masa de 50 g a una altura de 71 m [2]. Por otra parte, el rapido
desarrollo de los laseres de pulsos ultra-cortos hace que la propulsion por ablacién liser sea una
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técnica muy prometedora en el campo de la propulsién [3]. En términos del impulso especifico, de la
eficacia de la conversién de la energia y de la relacién masa-potencia, la propulsién por ablacion laser
es superior a otros esquemas de propulsién. En este sentido los resultados experimentales més
actuales en los que se utilizan micro-esferas de materiales metilicos y no-metéilicos muestran que la
eficiencia de acoplamiento, C,, €s en gran parte dependiente del material, del diametro y la duracién
temporal del pulso ldser [4]). En consecuencia, estos fenémenos deben ser dominados mediante su
estudio.

METODOLOGIA

El sistema experimental desarrollado se muestra en la figura N°1. Se utiliz6 un liser de CO, TEA
pulsado operado en la linea de emision 10P20, 10,247 m. La energia de salida del l4ser era de 2,5 J
por pulso, la frecuencia de repeticion fue ajustada a 1 Hz y la duracion del pulso era de 180 ns. El haz
fue enfocado sobre la muestra, con una lente plano-convexa de 12,7 cm de distancia focal
obteniéndose en el punto de ablacion sobre la pastilla un didmetro de 1 mm.

Con el fin de determinar la composiciéon metal / sal de Ca de la pastilla combustible fue necesario
realizar por un lado, un estudio de la seleccion de la matriz y, por otro, de las condiciones de ablacion.
Para la seleccién del metal debe tenerse en cuenta que el proceso de ablacion debe estar gobernado y
perfectamente caracterizado por una determinada matriz, que al estar en gran proporcion permita
controlar dicho proceso y, ademas, disminuir las fluctuaciones debidas a los cambios de composicidn
y estructura. Un anélisis preliminar permitié definir la utilizacién de Zn como matriz de ablacién. Esta
eleccion se basé en que éste es un elemento que favorece el proceso de ablacion por sus propiedades
fisicas y térmicas [5] tales como: bajo potencial de ionizacidn, alto coeficiente de absorcién y alta
densidad electrénica. También mejora la homogeneidad y cohesién de la muestra, resiste el golpe
mecénico y permite la evaporacion de la superficie de la pastilla antes que ocurra el “crumbling”
(desmigarse) [6]. Por lo tanto, se prepararon pastillas mezclando Zn metalico en polvo (Mallinckrodt,
99,99%) y agregando diferentes cantidades de CaCO; (Aldrich powder 99,99%). Las pastillas, de 0,5 g
y 10 mm de didmetro por 1,5 mm de espesor, se realizaron en una prensa con una presion de
aproximadamente 1,5 toneladas / cm’ durante 5 minutos. Esta presion reduce fuertemente los efectos
del tamafio de particula, incrementando la homogeneidad de la superficie de la-muestra y reduciendo
su contenido de humedad.

Las pastillas sintetizadas fueron colocadas en el sistema que se muestra en la Figura 1, el cual consiste
en un péndulo de torsién desarrollado en el laboratorio.

- . TEA CO,

Figura 1: Diagrama experimental
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Las fotografias de las Figuras 2 y 3 muestran el angulo desde donde se obtuvieron las imagenes para
medir la velocidad angular que producia el pulso laser sobre cada pastilla irradiada.

Figura 2 : Impacto del pulso laser t=0 Figura 3: Impacto del pulso laser t=10s

La velocidad angular se midio6 utilizando'el programa de procesamiento de imagenes Imagej [7].

RESULTADOS Y DISCUSION

Los resultados obtenidos se muestran en la Figura 4 para las 4 pastillas con distinta composicién Zn /
CaCOj} procesadas. Como puede observarse la composiciéon de la pastilla determina el maximo
impulso que se puede alcanzar en estas condiciones experimentales.

-
N
o

- ® Zn(100 %); CaCO,(0 %)
L ¢ Zn(90 %); CaCO,(10 %)
L @  Zn(50 %); CaCO,(50 %)
[ v Zn(0 %); CaCO(0 %)

o =
8 s

Angulo () /Grad
88288388

o 'y A A " A
0.0 05 1.0 1.5 20 25 30 35
Tiempo /s

Figura 4. Angulo de rotacién en funcion del tiempo. Las lineas rojas indican el ajuste realizado.

Tabla I: Velocidad angular y composicion de las pastillas sintetizadas
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Composiciéh » Velocidad Angular (grad/s)
Zn(100 %); CaCO5(0 %) 16.0+0.3
Zn(90 %); CaCO5(10 %) 62.0=0.6
Zn(50 %); CaCO4(50 %) 42.0%03
Zn(0 %); CaCO4(0 %) _ 308403

La Tabla I muestra que la velocidad angular, determinada a partir de los datos de la Figura 3, aumenta
conforme disminuye la concentracion de CaCO; pero es menor cuando se utiliza cualquiera de los
componentes puros. Esto se debe a los procesos propios que gobiernan los fenémenos de ablacion
laser [8], tales como la absorcion del pulso ldser, repulsion coulombica, generacién de plasma y
expulsioén del material ablacionado.

CONCLUSIONES

Se desarrollé un método para sintetizar pastillas en base a Zinc como combustible sélido para
utilizarlo en sistemas de propulsion laser. Se determiné que la composicién de la matriz determina el
impulso maximo que puede trasmitir el pulso laser. Por otra parte se desarrollé un procedimiento
basado en un péndulo de torsién para medir el impulso generado por el pulso laser sobre las pastillas.
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RESUMEN

En este trabajo se examinan algunas de las caracteristicas més importantes del “humming”, una
inestabilidad de la combustion en turbinas de gas, y se estudian los sistemas de control activos y pasivos,
que actuando sobre las causas de este fenomeno, buscan mitigar los efectos nocivos al funcionamiento y
componentes de estos equipos. A través del analisis de un modelo fisicomatematico que relaciona
oscilaciones aclsticas con oscilaciones en la liberacién de calor excitadas por perturbaciones de flujo y
relacion de mezcla, se identifican las causas de las inestabilidades de la combustién. Posteriormente, y
tomando como caso de estudio las turbinas de gas para generacion de energia, se demuestra la diversidad
de problemas ocasionados por estos fenémenos. Para concluir, se analizan las soluciones industriales
actuales a estos problemas desde su accidn en las variables en juego.

Palabras clave: acistica, combustion, inestabilidad, turbina.
INTRODUCCION

La inestabilidad de la combustién es un fenémeno natural que ocurre en muchos sistemas con flujos
reactivos, incluyendo las cAmaras de combustion usadas en unidades para generacion de energia, turbinas
para sistemas de propulsién, motores cohetes, y otros. Se manifiesta mediante oscilaciones periddicas de
presion en la camara de combustién, excitadas por oscilaciones en la liberacion de calor. La frecuencia
puede ser variable en el rango de los 10 Hz hasta varias decenas de kilohertz. Las inestabilidades se pueden
clasificar de acuerdo a sus efectos, el mecanismo de acoplamiento, y los dispositivos usados para
eliminarlas.

“Humming” es un término comtinmente utilizado en la practica de campo para referirse a los fenémenos
de inestabilidad de alta frecuencia que se presentan en turbinas de gas para generacion de energia, también
se los denomina “buzzing”, “rumbling”, “screaming,” etc., dependiendo de autores y/o fabricantes de
equipos.

Varios componentes contribuyen a la dinAmica global de la cAmara de combustion, entre ellos podemos
mencionar factores acisticos y fluido-dindmicos, fendmenos de transporte, cinematica quimica,
cinematica de la llama, transferencia de calor, dinamica de las tuberias de admisién, dindmica de la
atomizacion y vaporizacion, entre otros. Los modelos dindmicos que cuantifican todas las interacciones y
predicen todas las propiedades del sistema deben incluir un gran nimero de rangos de tiempo y escalas
dimensionales, por lo que elaborar un modelo detallado y preciso de un sistema tan complejo con todos
sus acoplamientos es una tarea de extremo desafio.

Estas oscilaciones regulares de presion y liberacion de calor pueden estar acopladas a resonancias
acusticas, hidrodinamicas y estructurales, y pueden llevar a la destruccién de uno o0 mas componentes del
sistema.

Un hito histérico en el estudio de esta temética fue el caso del motor cohete F-1, usado en el lanzador
Saturno V, y que constituye el motor cohete de combustible liquido mono-tobera de mayor empuje usado
en servicio, fue desarrollado por Rocketdyne (EE.UU.) para el programa Apollo.

Durante 7 afios de desarrollo, las pruebas del F-1 revelaron serios problemas relacionados con
inestabilidad en la combustion, que en algunos casos resultaron en fallas catastréficas. Las oscilaciones de
presion causaban erosion y dafios por temperatura en la cara del inyector, lo cual era indicativo de la
presencia de grandes movimientos radiales y tangenciales. Para estudiar el problema, los ingenieros
desarrollaron una técnica que consistia en detonar pequefias cargas explosivas dentro de la cAmara de
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combustion mientras el motor se encontraba en funcionamiento, lo cudl les permitié determinar con
exactitud la respuesta de la camara a las variaciones de presion. Luego, los disefiadores pudieron
experimentar rapidamente con distintos disefios de inyector de combustible hasta obtener uno con una
resistencia 6ptima a la inestabilidad. Este proyecto duré cuatro afios (1962-1965), en los que se realizaron
mas de 2000 pruebas a escala completa, lo que constituye, probablemente, el programa mas costoso y
focalizado que se haya orientado a lasolucién de problemas de inestabilidad en la combustion [ 1].

Figura 1. Prueba de encendido en banco de un Motor F-1
en la base Edwards — USAF (1960)

A este le siguieron los casos de los misiles MINUTEMAN, MAVERICK, SIDEWINDER, los motores de
descenso del MARS PATHFINDER, los motores con post-combustion RD-33 que equipan al MIG- 29, y
los ultimos desarrollos en turbinas de gas para generacion de energia, entre tantos otros [2,3].

Los motores de las aecronaves del futuro deberan tener una alta eficiencia con emisiones sumamente bajas
y abajo costo, manteniendo la confiabilidad y operatividad de los motores del presente. Las demandas de
mayorrendimiento y menores emisiones han resultado en disefios avanzados de inyectores, quemadores y
camaras de combustion, cuya dependencia de una mezcla efectiva de airecombustible en operacién con
mezcla pobre es critica. Sin embargo, los sistemas diseflados para este fin son particularmente proclives a
inestabilidades en la combustion.

Esta problematica se presenta actualmente en las turbinas de gas para generaciéon de energia, por lo que
una adecuada comprensiony estudio de sus causas, efectos, y soluciones no solo permite introducirse en la
tematica sino también allanar el camino paraun estudio exitoso en aplicaciones acronauticas puras.

CAUSASYEFECTOS

En general, la inestabilidad resulta del acoplamiento entre los procesos de combustiéon y dinamica de los
gases, con una energia oscilatoria suministrada para mantener las oscilaciones por encima de un valor
critico, relacionado con la disipacidon por efectos viscosos, transferencia de calor y radiacion acustica.
Debido a que lareaccion quimica es la principal fienterie energia que comanda el campo de presiones, la
relacion de la respuesta con la tasa de liberacion de calor es de esencial importancia. Las fluctuaciones
acusticas inducen fluctuaciones de densidad y presion, modificando el gasto masico y la relacion de
mezcla, lo que se traduce en fluctuaciones en la liberacion de calor. Los efectos de “vortex shedding”
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también juegan un papel importante en estos fenémenos [4].

Trabajos recientes en oscilaciones termo-acisticas han mostrado que los mecanismos de acoplamiento
dependen de las escalas de tiempo caracteristicos, que incluyen los del campo actistico, turbulencia, y
reaccion quimica. Como ejemplo, si la escala de tiempo asociada al campo acustico es mucho mayor que
la de las fluctuaciones de turbulencia, ambos campos se encuentran desacoplados. Recientemente se han
desarrollado, y continfian desarrollandose, modelos tedricos y numéricos, pero en general, el criterio de
Rayleigh, propuesto en 1878, se ha vuelto el estindar para el anélisis de llamas no estacionarias. Este
criterio expresa que “Si el calor es periédicamente suministrado a, o extraido de, una masa de aire
vibrando en un cilindro cerrado por un pistén, el efecto producido dependera de la fase en la cual toma
lugar la transferencia de calor. Si se entrega calor al aire en el momento de mayor condensacidn, o si se
extrae en el momento de mayor rarefaccion, la vibracion es estimulada. Por otro lado, si se entrega caloren
el momento de mayor rarefaccion, o se extrae en el momento de mayor condensacion, la vibracion es
desanimada” [5]. La representacion matematica del criterio de Rayleigh fue propuesta como:

[rogmd>o 4

Donde P’ representa la fluctuacién instantanea de presién y Q’ representa la variacion instantinea en la
liberacion de calor. Esto puede ser explicado fisicamente pensando en la expansion térmica que surge de
una capa de gas calentado instantineamente que fuerza al cuerpo que lo contiene. Si un pulso de presion
llega o esta presente en ese momento en la interfase de la capa mientras el gas se est4 expandiendo, el pulso
de presion se ve reflejado con una mayor amplitud. Mas atn, también resulta facil ver que el criterio real de
amplificacion de la perturbacion es que el trabajo mecanico neto por ciclo hecho por el gas, debe ser al
menos superior a las pérdidas actsticas por disipacion viscosa.

Ademas, aunque la correspondencia exacta de fase no es requerida entre la presién y el calor, la
distribucion temporal de liberacién de energia es un gran factor de excitacion. Esta liberacion de calor no
estacionaria en el sistema, acoplada con las ondas acisticas, es a menudo propagada fluidodindmicamente
a través del campo de flujo. Por este motivo, la liberacién de calor no es solo funcién del tiempo, sino
también del espacio, lo cuél conlleva un anélisis mas dificultoso debido a la dependencia espacial de la
estructura turbulenta del campo de velocidades. Para tomar en cuenta este comportamiento, B.T. Zinn
(1992) reformulf el criterio de Rayleigh de la siguiente manera:

[[Pan@enendayz [ [ 3 Litx,tdidy )
vrT
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Donde la integral es explicitamente extendida para incluir el volumen de la cAmara y donde Li representa
el i-ésimo proceso de amortiguamiento (disipacidn viscosa, liberacién de calor, radiacién acustica) Entre
otros, F.E. Culick realizo un andlisis completo del criterio incluyendo oscilaciones termo acusticas
lineales y no lineales para cdmaras de cualquier forma geométrica.

Numerosos autores [4,6] han realizado estudios simplificados considerando expresiones del tipo p =

p'cosmty Q= cos(wt +q ) o similares, demostrando que las oscilaciones de un sistema aumentaran,
disminuirin, o permaneceran constantes en amplitud y frecuencia dependiendo de la fase del ciclo en la
que se produce la transferencia de calor.

Tabla 1. Efecto de la transferencia de calor en la oscilacién.
Fase relativa Q/P Efecto en amplitud Efecto en frecuencia

En fase Aumenta Sin efecto
En contra fase Disminuye Sin efecto
Cuarto perfodo antes Sin efecto Aumenta

Cuarto periodo después . Sin efecto Disminuye
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Las fluctuaciones en la relaciéon de mezcla causan inestabilidad, mas atn cuando el sistema se opera en
condiciones de mezcla pobre. Las inhomogeneidades se propagan a la velocidad del flujo. La liberacion
de calor porunidad de area se puede expresar como

Q_
Z —pchh

3)

siendo @ = mffma larelacion de mezcla, S'la velocidad de la llama, y AA el calor de la reaccion. [4]
Para que ocurra la auto-excitacion de oscilaciones de presion, no es suficiente con que se cumpla el
criterio de Rayleigh, también debe haber un mecanismo de retroalimentacion entre las oscilaciones de
presion y latasa de liberacion de calor, es decir, las oscilaciones de presion causadas por fluctuaciones en
la tasa de liberacion de calor deben interactuar con otros efectos involucrados en el proceso de
combustidén, que en su manifestacion, directa o indirectamente, causan mas oscilaciones en la tasa de
liberacion de calor. Este puede ser, por ejemplo, debido a ondas sonoras dentro de la camara de
combustion que se propagan en contra de la direccion del flujo. Cuando estas ondas interacttian con el
flujo en zonas de inyeccion aire, combustible, o con elementos estabilizadores de 1lama, pueden ocurrir
fluctuaciones de gasto masico, relacion de mezcla, o desprendimientos periddicos de vortices.

Luego estas perturbaciones viajan, a velocidades convectivas, hacia la zona de combustion donde causan
nuevas fluctuaciones en latasade liberacion de calor.

En el campo de las turbinas de gas para generacion de energia, el incremento en la rigidez de las
normativas relacionadas a emisiones de contaminantes, principalmente 6xidos de Nitrégeno (NOx), ha
significado el redisefio de quemadores y otros componentes para cumplir con dichas reglamentaciones.

La produccion de los NOx térmicos se incrementa exponencialmente con la temperatura de la llama y el
método para controlarlos es principalmente controlando la temperatura pico de la misma. Esta fuente de
NOx es dominante paratemperaturas por encimade los 14000K, obteniendo sumaximo paratemperaturas
porencimade los 19000K, [7]

Las turbinas de gas modernas, algunas de ellas con camara de combustion anular, operan en regimenes de
premezcla pobre (Lean Premix) para satisfacer las normativas relacionadas con contaminacion y
emisiones de NOx. Inicialmente se implemento la inyeccion de agua para disminuir la temperatura de pico
en la combustion y posteriormente se desarrollo lo que hoy en dia se conoce como quemadores DLN (Dry
Low NOx Bumer), que en determinadas etapas de su evolucién mostraron ser muy proclives a generar
inestabilidad en la combustion [8,9], Todos los grandes fabricantes de turbinas para generacion de energia
han sufrido en mayor o menor medida el problema del "Humming”, y han desarrollado técnicas propias
parahacer frente a este inconveniente.

Cuando se produce un fenomeno de "Humming™” en una turbina de gas, las consecuencias suelen ser
costosas. En el mejor de los casos supone el "trip”, o salida de servicio de la turbina, que resulta en
pérdidas por el cese del servicio e inestabilidad en la red eléctrica. Dependiendo de la intensidad del
fenomeno y la velocidad de respuesta del sistema de control de la maquina, se pueden presentar casos de
retroceso de llama y fusién de parte del quemador, dafios al revestimiento ceramico de la camara de
combustion, y dafios a etapas de turbina por impacto de partes desprendidas en estos eventos. Estos casos
implican altos costos de mantenimiento, ademas del lucro cesante.

Figura 2. Daiios ocasionados por combustion inestable
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SOLUCIONES INDUSTRIALESACTUALES

En lamayoriade los casos, la estabilizacion de la llama se realiza mediante inyectores de turbulencia. Una
zonaclave por lainfluenciaen la inestabilidad es la seccion de salida del quemador, donde el torbellino es
muy intenso y debe proporcionar estabilizacion de la llama. En estas regiones, los modos naturales
inestables de los flujos turbulentos pueden interactuar con fendmenos de estabilizacion, derivando en
oscilaciones indeseadas.

Dentro de los sistemas de control pasivo para atacar este problema se encuentra el uso de pequenas llamas
piloto que operan en régimen de difusién (mezcla cuasi-estequiométrica). Esto trae aparejado un
incremento en los niveles de NOx, por lo que se debe buscar un compromiso entre estabilidad de llamay
niveles de emisiones. Actualmente se emplean técnicas de “Large Eddy Simulation”junto con pruebas en
banco para determinar la cantidad adecuada de gas para utilizar en la llama piloto, como referencia
podemos mencionar que el uso de piloto con un 6% del gas total inyectado al quemador resulta en una
combustion estable y robusta, como contraparte, el uso de piloto con un 2% del gas total inyectado al
quemador garantiza emisiones sumamente bajas, pero la combustion se toma muy proclive a la
inestabilidad [10]. Otro método muy similar es el de romper la simetria azimutal mediante variaciones de
parametros operativos en quemadores adyacentes, variando ligeramente las proporciones de aire
suministrado a las respectivas llamas piloto. No es una practica muy comun, y en general limitada a
turbinas de segunda clase ya que esta asimetria resultante también deriva en un incremento de emisiones
deNOx.

Una solucién de extrema simplicidad y efectividad la constituye el uso de una extension cilindrica del
quemador, denominada CBO (Cylindrical Bumer Outlet) desarrollada por SIEMENS para sus turbinas
series VX4.3A, con camara de combustion anular. Estas turbinas cuentan con 24 quemadores, con
disposicion axi-simétrica, y los ensayos en banco demostraron que la mayor efectividad de este
dispositivo se obtiene empleandolo en los quemadores | a 20, manteniendo los quemadores 20 a 24 sin
alteracion. Este cambio en la geometria modifica el campo de flujo (Figura 3) de manera que introduce un
cambio en larelacion de fase entre la liberacion de calory las fluctuaciones de presion.

En este caso, lalongitud del cilindro fue elegida para producirunretraso desde el punto de inyeccidn hasta
el frente de llama de aproximadamente un cuarto de periodo acustico.

En el paper ASME GT-2002-30106 [11], ¢l equipo encargado de desarrollar esta solucion brinda un buen
resumen de la teoria e implementacion del CBO.

Figura 3. Distribucion de temperatura para un quemador antes y después de la implementaciéon del CBO
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Otra medida de control pasivo es la instalacion de resonadores Helmholtz, orientados hacia la camara de
combustion, para obtenerun efecto de amortiguamiento de las frecuencias actsticas mas peligrosas.

Estos dispositivos son especialmente efectivos en frecuencias muy altas (>1000Hz) ya que implica
resonadores de pequefio tamafo. De todas maneras existen técnicas de implementacion para obtener
atenuaciones de frecuencias mas bajas con estos elementos, donde los mismos se disponen en la zona
interna de los insertos que alojan a los quemadores, formando una cdmara anular en cada inserto, con
orificios que conectan al resonador con lacdmara de combustion. [ 12]

Figura 4. Inserto y esquema de implementacion de un resonador Helmholtz

Finalmente, los sistemas control activo continlan como firmes candidatos a eliminar estos problemas en
las maquinas inestables. La idea basica detras de un sistema de este tipo, es la de tener un inyector de
combustible secundario modulando un flujo de combustible fuera de fase respecto a las oscilaciones. Este
abordaje fue inicialmente validado en forma extensiva en pruebas de laboratorio, y si bien es mas
complejo, costoso y dificil de ajustar, a priori, los avances logrados en los ultimos afios en el disefio de
controladores de lazo cerrado han hecho mas efectivo el uso de sistemas de modulacion multi-frecuencia
paraestaaplicacion.

El ejemplo que mejor demuestra la factibilidad del uso de la tecnologia de control activo en turbinas de gas
industriales es el de launidad SIEMENS V94.3A(260MW) [13,14]. La combinacionjuiciosa del control
activo con medidas pasivas permiti6 una reduccién en las oscilaciones de presion del orden de 15 220 dB
en un amplio rango de condiciones de carga. Inicialmente implementado en 1997, fue posteriormente
mejorado como se detalla en la referencia mencionada. Este disefio fue implementado en al menos 13
unidades comerciales, con resultados sumamente satisfactorios. Aunque los detalles del sistema de
control se encuentran amparados bajo leyes de secreto industrial y propiedad intelectual, el informe
explica la idea como basada en la induccion de un cambio de fase; tomando la sefal de presion desde un
transductor piezoeléctrico, se le agrega un tiempo de retardo ajustado adecuadamente, de manera de
modular el flujo de gas piloto en determinados quemadores diametralmente opuestos con valvulas
dispuestas atal fin.

Hasta el momento, esta tecnologia permite contrarrestar oscilaciones del orden de algunos cientos de
Hertz. De probada confiabilidad, estos dispositivos son actualmente una buena alternativa para “ganar”
tiempo en el desarrollo de una solucién mas simple y econdémica para cada maquina en particular. El
desarrollo del CBO fue logrado apartirde laimplementacion inicial de un sistema de control activo.

CONCLUSIONES

Mas de 40 afios después de iniciado el programa de desarrollo para la solucidn de los inconvenientes en el
motor F-1, la problematica de la inestabilidad de la combustion en turbinas esta lejos de ser
completamente entendida y solucionada. En este trabajo se ha introducido y explicado un modelo que,
aunque han pasado mas de 120 afios de su planteo inicial, se encuentra en plena vigenciay es base de todas
las técnicas modernas para investigacion de inestabilidad.

Tomando como caso de estudio una turbina de gas para generacioén de energia, se vieron los efectos
ocasionados por el “humming”, teniendo en cuenta las causas del problema, se analizaron las soluciones
industriales actualmente disponibles, comenzando por aquellas de control pasivo y terminando por
comentarun abordaje practico de control activo de lazo cerrado.
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En este documento se ha decidido favorecer un enfoque didactico e introductorio a la tematica yaquedela
mano de los avances en las técnicas de simulacién computacional e instrumentacién y control, los
modelos numéricos y los sistemas de control se encuentran en permanente evolucion.
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RESUMEN

El objetivo de este trabajo (actualmente es un Proyecto PAE en ejecucién) es generar una
estructura que permita implementar un programa sostenido de I+D de TMT (Turbomaquinas
Térmicas), esto es, disponer de un Grupo de Investigacién entrenado especificamente, y desarrollar un
parque de proveedores nacionales de componentes y servicios, adecuados a las tecnologias
involucradas.

La metodologia seguida se basa en la siguiente secuencia:

a) Determinacién de la configuracién de la turbo méquina mdas adecuada para satisfacer una
necesidad social actual. Definicién del Empuje, de la Temperatura de Turbina y de la Relacién de
Compresion.

b) Disefio termodinédmico de la miquina.

c) Disefio de los componentes y seleccién de las tecnologias a emplear para su fabricacion.
Confeccion de Planos.

d) Construccién de los componentes y ensamblado de la turbo méquina.

¢) Implementacién de la estructura de ensayos.

f) Realizacion de ensayos. Corroboracién del Empuje, T3 y Relacién de Compresién,

g) Optimizacion de los disefios y adecuacion de las tecnologias.

Al dia de hoy el Proyecto se encuentra aproximadamente al 75% de su ejecucién. Los
resultados obtenidos hasta el momento pueden referirse sélo al disefio, el desarrollo tecnolégico y la
fabricaciéon de componentes. Las conclusiones son todavia parciales.

Palabras clave: I+D de Turbomaquinas Térmicas

INTRODUCCION

Este trabajo se origina por una conjuncién de necesidades provenientes de tres ambitos diferentes, a
saber: a) Sector Agricola (maquinas secadoras de granos, dispositivos calefactores, equipos
para prevenciéon de heladas), b) Aeroclubes (alternativa de reemplazo de aviones
remolcadores para envuelo de planeadores), y ¢) Laboratorio de Motores de la Facultad de
Ingenieria del Instituto Universitario Aerondutico (Investigacion y Desarrollo de
Turbomaquinas Térmicas, Capacitaciéon de Docentes Investigadores).
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De estos tres dmbitos surgi6 casi simultineamente la inquietud de aplicar una turbomaquina
para satisfacer cada necesidad en particular, lo que originé el inicio del trabajo llevado a cabo
por los investigadores de esta Facultad, a fin de analizar las factibilidades de aplicacion.

Las turbomaquinas térmicas tienen un potencial y un campo de aplicacién muy amplio, por lo
que resulta muy importante aprovechar esta oportunidad de generar una estructura base para
el desarrollo conjunto. ]

Dado que el objetivo principal de este trabajo es implementar una estructura funcional de
I+D, incluyendo capacidades de desarrollo tecnoldgico y fabricacion, en el menor tiempo
posible y con fondos muy limitados, no fue definida como consideracién primordial la
optimizacién en cuanto a prestaciones y rendimiento de la turboméquina a fabricar. Este
objetivo formara parte de una etapa sucesiva de desarrollo; por esto la decision de optar por
una configuracion basica y un método sencillo de cdlculo. En este momento resulta mucho
mas critico definir, implementar y mantener una estructura generalizada con la cual contener
y soportar adecuadamente nuestros Proyectos de Investigacién y Desarrollo de TMT.

El disefio de la turbomaquina en cuestion, obedece a criterios que permiten cumplir con los
requerimientos de los tres &mbitos mencionados, o sea, un disefio simple y econdmico para el
agro, operativo y confiable para la actividad deportiva aerondutica, y lo suficientemente
representativo para servir de modelo en las practicas de laboratorio.

Se eligié una configuracién de reactor basico, con una etapa de compresor axial-centrifugo,
una camara de combustion anular, y una etapa de turbina axial.

A continuacion se muestra una vista en corte del modelo adoptado:

(==

Figura 1. Configuracion general de la Turbomaquina

Otras de las cuestiones muy importantes a la hora de definir la configuracién, fueron los
aspectos relacionados con el mantenimiento y la puesta en marcha. La cantidad de
componentes méviles sujetos a desgaste es la minima indispensable, y el sistema de arranque
esta disefiado para operar sin necesidad de un equipo adicional; esto es, utiliza los gases de
escape de un motor altermativo disponible en cualquier vehiculo de transporte (auto,
camioneta, tractor, etc.).
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METODOLOGIA

a)

b)

Determinacién de la configuracién mds adecuada para la turbo miquina. Definicién del
Empuje, de la Temperatura de Turbina y de la Relacién de Compresién. Ya fueron
explicadas en el punto anterior las consideraciones para el disefio relativas a las diferentes
aplicaciones. Ahora serdn tratadas las limitaciones técnicas y tecnologicas.

Comenzando con el empuje obtenible, diremos que un valor de entre 500N y 600N resulta
Optimo para permitir el despegue de un planeador. Esta magnitud fue consensuada con los
futuros posibles usuarios, y se concluyé en que ésta resultaria la mejor eleccion.

Respecto de la temperatura de turbina (T,y), es un parimetro que se encuentra intimamente
relacionado con el material a utilizar y la tecnologia empleada en la fabricacion del rotor de
turbina. Es uno de los historicos condicionamientos tecnologicos por los que durante tanto
tiempo los ciclos Brayton fueron No Practicables. Nuestro limite tecnolégico nos permite fijar
esta temperatura en un valor no superior a 650 °C.

En cuanto a la relacidn de compresidn (ac), y coherentemente con la decisién de optar por la
configuracién més sencilla, la eleccion se inclind hacia la alternativa de utilizar una sola etapa
de compresion de tipo diagonal (axial-centrifuga). Esto trae aparejado casi automaticamente el
limite méximo del valor de compresion obtenible, ya que dificilmente pueda superarse la
relacién 4:1.

De esta manera quedan definidos los pardmetros tipicos de disefio de la turbomaquina,
obteniéndose por calculo, como consecuencia directa, los valores del caudal de aire necesario
a la entrada del compresor, el consumo de combustible y la temperatura y velocidad de los
gases a la salida de la tobera. Estos valores son totalmente ajustables y compatibles con las
necesidades declaradas por los futuros probables usuarios del sector agropecuario, tanto para
el secado de maderas y cereales, como para el control de los efectos de las heladas.

Ademés de las aplicaciones especificas, también resulta lo suficientemente amplio el espectro
de fenémenos resultante del funcionamiento de esta turboméquina, por lo que satisface las
expectativas de I+D de un laboratorio de méiquinas térmicas, materiales, sistemas de control,
etc.

De esta forma, con el mismo proyecto y cuidando de ajustar correctamente los parimetros de
disefio, se apunta a satisfacer miltiples requerimientos y necesidades al mismo tiempo.

Disefio termodindmico de la miquina. El método aplicado para el célculo de la
turboméquina como conjunto, es el de un modelo fisico/matemético sencillo en el que se
representa cada componente (o proceso del ciclo Brayton) por sus respectivas relaciones de
compresion, ya sean volumétricas, termométricas o barométricas. Toda la turboméquina
térmica puede ser modelizada como un anillo de corriente, que se estudia desde su ingreso a la
zona de toma de aire, pasando por estaciones intermedias de compresor, camara de
combustién y turbina, hasta su salida por la tobera. Todos los valores expresados en esta etapa
del cédlculo son valores promedio, y se supone que cada bloque funcional de la turboméquina
cumple con los pardmetros definidos en el disefio. Notese la diferencia respecto del fenomeno
real que ocurre sobre cada componente ya que, por ejemplo, para diferentes posiciones
puntuales, radiales o axiales, sobre los rotores tendremos valores correspondientes a un
gradiente propio de velocidades y presiones. Esto no afecta al modelo empleado para el
célculo inicial, porque los distintos componentes serdn disefiados para producir un flujo real
que logre los mismos efectos de los valores supuestos como constantes al comienzo del
disefio. Cabe aclarar que, cuanto més exigentes sean los valores maximos asociados a los
rendimientos de los pardmetros definidos inicialmente, mas dificil serd de lograr el disefio y la
fabricacién de los componentes, y mas compleja y costosa debera ser la tecnologia a emplear.
Es por esta razon que, al tratarse de un desafio tecnolégico nuevo para el grupo de trabajo, los
valores de e =4 y Ty = 650 °C han sido seleccionados con criterio conservativo. A
continuacién se¢ muestra la ecuacién que representa la turbomaquina, estableciendo sus
relaciones de presion, los pardmetros termodindmicos asociados, y los valores elegidos por
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conveniencia de disefio. Nétese que el caudal mésico mo y el consumo especifico S, resultan
como consecuencia de todo lo anteriormente definido.

A -'I.-'.:i!. I rl,' '._'.1 :

Fa: 550 N Empuje

n: 40000 rpm__ | Velocidad angular

To: 293 ‘K Temperatura de entrada

Po: 1 Kg/cm2 | Presion de entrada

Ttd 925 K Temperatura admisible a la entrada de turbina
pc: 4 Relacién de compresion

| gc: 1.4 Coef. en compresor

gt: 1.35 Coef. en turbina
Cpc: 996.5 J/kgK | Calor especifico a presion constante en el compresor
Cpt: 1098.2 J/kgK | Calor especifico a presion constante en la turbina
hm 0.95 Rendimiento mecanico

he: 0.76 Rendimiento periférico Compresor

ht; 0.81 Rendimiento periférico de la turbina

k: 1.4 Coeficiente Isoentropico

h 45357000 J/Kg |Entalpia de combustible

pd 1 Relacién Presion Difusor

pb 0.95 Relacién Presion Camara de combustion

pn 0.99 Relacién Presién Tobera

hb 0.97 Rendimiento Cimara de combustién

P9/Po 1 Relacion de presiones

¢) Disefio de los componentes y seleccién de las tecnologias a emplear para su fabricacién.
La decisién de utilizar una estructura simple, esto es configurar el motor con una Unica etapa

axial-centrifuga de compresor, una cimara de combustién anular, y sé6lo una etapa de turbina
axial, fue preliminar al inicio de los célculos. Esto permitié estimar con suficiente precision el
tipo de comportamiento y los rendimientos de los diferentes componentes. No obstante,
resulta imposible calcular cualquiera de los componentes si previamente no se dispone de la
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totalidad de los valores mostrados en la Tabla 1; por lo que la secuencia mas logica de
razonamiento parece ser la siguiente: Primer Paso) Analizar las posibilidades tecnologicas
disponibles y definir qué tipo de componentes sera posible fabricar. Segundo paso) Al quedar
definidos los componentes, estudiar sus caracteristicas funcionales y evaluar si el tipo de
turbomaquina que resultara utilizando estos componentes, cumplird con las expectativas y
requisitos iniciales. Tercer Paso) Congelar el disefio conceptual de la turbomaquina y
alimentar el modelo fisico/matematico con las caracteristicas y rendimientos propios de los
componentes/tecnologias seleccionados. Cuarto Paso) Obtener mediante calculo la totalidad
de los valores de los parametros necesarios para el disefio especifico de cada componente, lo
que se hace en forma conjunta para todos ellos, ya que resultaria imposible disenar los
componentes por separado y tratar de ensamblarlos funcionalmente después. Aqui puede
apreciarse el gran condicionamiento de utilizar “componentes en desuso” para adaptarlos a un
diseno predeterminado. Quinto Paso) Por tltimo, al finalizar el disefio de los componentes y
como validacion de las estimaciones preliminares, deberemos calcular y obtener las
caracteristicas (curvas de comportamiento, rendimiento, inercia, etc) de dichos componentes y
compararlas con nuestras previsiones iniciales expuestas en la Tabla 1. De no coincidir,
deberemos reiniciar el trabajo a partir del Paso) que se considere conveniente.

A continuacion, como ejemplo/ en la Figura 2 se muestra el modelo para el estudio de
vibraciones. Este modelo contempla materiales, masas, distancias, momentos de inercia y
regimenes de giro. La totalidad de estos datos, recién esta disponible al finalizar el disefio de
los componentes.

Figura 2. Modelo simplificado SAT-Lab® del eje de la turbo-maquina, turbina y compresor.

d) Construccion de los componentes y ensamblado de la turbo maquina. Superadas todas las
anteriores instancias de disefio, ya se esta en condiciones de confeccionar los planos para la
fabricacion de los componentes. En esta etapa resulta muy importante respetar todas las
consideraciones y pautas que fueron fijadas a la hora de elegir los rendimientos asociados a
cada componente, ya que seria contradictorio trabajar con herramientas, métodos, materiales,
instalaciones o condiciones, que atenten en contra de la precisién o calidad de las partes o
conjuntos. La claridad de los planos y las exigencias de las normas a utilizar deben ser
inequivocas. Este tipo de maquina térmica no admite errores de tolerancias. Este es el
momento crucial de lograr que los niveles de rendimientos definidos inicialmente en los
calculos, se transforme en realidad. También es el momento de descubrir si sobreestimamos,
subestimamos o estimamos adecuadamente nuestro sistema de fabricaciéon disponible. Que no
se cumpla aquel viejo temor de. “Calcular con elementos finitos, medir con escuadra, trazar

bl

con tiza, y cortar con hacha ...”.



Serrano, Parola, Toselli, Inaudi, Silvetti y Mira - GENERACION DE LA ESTRUCTURA DE [+D DE
TURBOMAQUINAS TERMICAS

Las tecnologias empleadas en la fabricacion de esta turbomaquina son muy amplias y
variadas. Van desde componentes fundidos en aluminio (carcasa, estator de compresor,
soportes), piezas elaboradas en materiales compuestos (toma de aire, rotor de compresor) y
desarrollos muy especificos en aceros inoxidables y aleaciones de alto contenido de Niquel y
Cromo (turbina, caAmara de combustion, conexiones y tuberias de zona caliente). Cada familia
tecnologica necesitd ser desarrollada especificamente para lograr una aplicacion confiable en
relacion a este proyecto. En la Figura 3 se muestran algunos ejemplos:

Figura 3. Distintas etapas de los diversos procesos de fabricacion de piezas.
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e) Implementacion de la estructura de ensayos. La infraestructura del laboratorio cuenta con
un banco de ensayos equipado con medidas de seguridad para la operacidn, sistema de
evacuacion de gases de combustion, celda de carga, sensores de temperatura y presion, placas
de adquisicién de datos, tablero de comando y computadoras. Antiguamente, desde el afio
1947, dicho banco se utilizaba para ensayar pequeifios motores de combustible liquido. Hace
algunos anos, fue adaptado para poner en marcha turborreactores Turbomeca Marboré.

f) Realizacion de ensayos. Debido a que todavia no se ha completado la fabricacién de la
totalidad de los componentes, la turbomaquina ain no ha podido ser puesta en
funcionamiento, lo que definitivamente condiciona la realizacion de los ensayos. De todas
maneras, los ensayos iniciales estaran orientados a medir y corroborar aquellos valores que
fueron la base del calculo, estos son Fa, n, TE, T4y S; y que serdn por si mismos la
demostracion, o no, de la adecuacién de todas las tecnologias, métodos y procedimientos
empleados.

Una segunda etapa de ensayos prevé la instalacion de sensores que muestren el
comportamiento intemo de los componentes, pudiendo monitorearse valores puntuales de
presion y temperatura en cualquier estacion del flujo de corriente. De esta manera se dispondra
de valores reales que permitiran calculos mucho mas precisos, lo que servird oportunamente
para optimizar los disefios.

No obstante, en forma preliminar y como base de desarrollo para el Dispositivo de Control de
la TMT, fue necesario simular las condiciones de inyeccién dentro de la céamara de
combustién con un dispositivo artificial de laboratorio. La arquitectura fue configurada con
una bomba eléctrica de inyeccién, un conjunto simulador de la tuberia y de los ocho
inyectores, una camara neumatica presurizada, robinetes para regular el caudal y la presion,
manometros y probetas para medir presiones y caudales respectivamente. A continuacion se
muestra la curva de combustible obtenida en laboratorio por simulacion experimental:

Figura 4. Curva Tension/Consumo obtenida experimentalmente.

También a modo ilustrativo, se muestran en la Figura 5 micrografias del estudio metalografico
realizado sobre el material apto para la fabricacion del rotor de turbina (Base Ni, Cry Co).
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Figura 5a). Micrografia de la muestra (x 500) Figura 5b). Micrografia de la muestra (x250)

g) Optimizacion de los disefios y adecuaciéon de las tecnologias. Poco puede preverse al
momento, respecto de la optimizacion del trabajo realizado, ya que sera necesario disponer de
los datos a obtener a partir de los ensayos.

RESULTADOS Y DISCUSION

Hasta el momento se han cumplimentado las etapas de disefio, desarrollo y fabricacién de
aproximadamente el 90% de los componentes de la turbomaquina. Se esta trabajando en la adecuacion
del banco de ensayos y se prevé la puesta en marcha para fines de Octubre de 2008.

CONCLUSIONES

El trabajo realizado ha permitido ver que, si bien en nuestro pais existe capacidad de calculo y
bibliografia disponible relacionada con el estudio y el disefio de las TMT, el verdadero escollo a
superar es la adecuacion tecnoldgica de nuestro entorno productivo al desarrollo de componentes de
este tipo de maquinas. Asimismo, como complemento del material tedrico, los ensayos en banco
terminaran siendo definitorios para la optimizacion de los componentes.

Resulta oportuno recordar que son muy pocos los paises en el mundo dedicados a esta especialidad, y
que los logros obtenidos mediante la realizacidén de este trabajo constituyen un razonablemente buen
punto de partida.
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RESUMEN

Se presenta una aplicacion para la simulacion de la dindmica térmica de objetos prismaticos
en ambientes no convectivos basada en el método de voliimenes de control.

Esto encuentra aplicaciones en ambientes con alto vacio como los espaciales, o en casos en
donde los procesos convectivos son despreciables como puede ocurrir en sistemas de
propulsion cohete o ram-jet.

El paquete de simulacion se desarrolla como médulo de extension de un sistema tipo
SCADA', lo cual permite utilizarlo como laboratorio virtual para la prueba de algoritmos de
control térmico.

Se analizan aspectos de la implementacion de los algoritmos utilizados, de la definicion
geométrica para los casos de andlisis y de la visualizacion de resultados.

Se analizan los resultados, y se exponen conclusiones pasos a seguir para perfeccionar el
Sistema.

Palabras clave: Radiacién y Conduccién Térmica, Volimenes de Control.

INTRODUCCION

El presente desarrollo surgié como respuesta a la necesidad de contar con un simulador o “laboratorio
virtual” para el desarrollo de sistemas de control térmico de componentes espaciales.

La dindmica térmica en sistemas sometidos a ambientes no convectivos es una problematica comin en
vehiculos aéreos estratosféricos y sistemas espaciales. Es objeto de estudio para sistemas de
propulsion, aviénica y escudos térmicos.

En estos casos el calor se transmite solo por conduccién y radiacién, excepto en sistemas de
enfriamiento basados en liquidos refrigerantes (heat pipes por ejemplo).

El estudio experimental de este tipo de fendmenos en general resulta dificultoso, ya que se requieren
camaras de termo-vacio que resultan costosas y por lo tanto de escasa disponibilidad; excepto que se
trate de equipos pequefios (volimenes de unos pocos decimetros ciibicos).

Como alternativa parcial a la utilizacién de facilidades experimentales existen en el mercado
aplicaciones de Elementos Finitos (FEM) para el andlisis mecanico que integran analizadores
térmicos. Tal es el caso de PATRAN y FEMAP con SINDA/G, o I-DEAS con TMG. Existen ademas
aplicaciones que integran este tipo de analizadores con algoritmos de Ray-Tracing para incluir en la
simulacion el célculo de factores de vista para radiacion térmica como THERMICA, que también
integra a SINDA/G.

Estos paquetes resultan efectivos para la clase de problemas que estamos poniendo en consideracion,
pero no siempre resultan “amigables” para utilizar las simulaciones como “laboratorio virtual” en el
desarrollo de algoritmos de control y requieren inversiones importantes en licencias de software.

! Supervisory Control And Data Acquisition
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METODOLOGIA

El modelo matematico para el proceso de conduccién térmica en un medio continuo se obtiene
planteando un balance de energia sobre un diferencial de volumen:

variacion de energial almacenada .- . .
= fitjo por conduccion + flujo al extenor

unidad de tiempo

Teniendo en cuenta que el proceso de conduccidn es directamente proporcional al gradiente de
temperaturas y a la conductibilidad del material se obtiene lo siguiente:

pcM=Vkvr(y,t)+ZS,
o 7w

en donde las propiedades del material son la densidad p, el calor especifico c y la conductibilidad k.
En nuestro caso el flujo intercambiado con el exterior (£Sj) se produce por:

radiacién emitida (Srad)
radiacion absorbida (Sflux)

fuentes y sumideros de calor (Ssrc)

con lo cual:

,o»«:ﬂ(g:lt2 =VEVT(0,0)+ 85,4 +S g, +S,,

El flyjo por radiacion emitida depende de la temperatura, del area y de la emisividad de la superficie
expuesta segun la ley de Stefan-Boltzmi-nn:

S 4 =ecAT*

en donde o es la constante de Boltzmann, ¢ y A son la emisividad y el area de la superficie.

El flujo absorbido por radiacién depende de la intensidad del flujo incidente, y de la “reflectancia” y la
“absortancia” de la superficie que en general podemos asumir como constantes, aunque depende de la
distribucion espectral de la radiacion incidente. Podemos optar por simular esto introduciendo una
fuente equivalente a la radiacidén neta absorbida contemplando los parametros antes mencionados.
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SOLUCION NUMERICA

Existen varias formas de resolver de forma numérica la ecuacién de conduccién de calor. SINDA/G se
basa en construir una red de elementos concentrados o nodos, y obtener los valores de temperatura de
dichos nodos por Diferencias Finitas.

Para este trabajo se ha adoptado la formulacion de Volimenes de Control Finitos. A diferencia del
clasico método de Diferencias Finitas, la grilla para discretizar el campo de célculo se utiliza para
definir volimenes en donde directamente se plantea el balance de energia; en lugar de utilizarla para
definir nodos y aproximar las derivadas en cada nodo mediante una discretizacién de la ecuacion
diferencial.

o)

Tomamos los puntos de control en el centroide del volumen. Para el célculo de los flujos conductivos
la “resistividad” térmica resulta de la suma de las resistividades en ambos volimenes:

LT,
qu—xa/ +xb/
kA, kB

Esto equivale a utilizar una conductibilidad equivalente a la media armoénica entre las
conductibilidades de los volimenes adyacentes, considerando para ello las distancias de los
respectivos centroides a la frontera entre ambos:

T, -T,
ab

k= Ky ky Xop =X, +X f=JV
Sk + (A1) kg Yab

en donde k, y ks son las conductibilidades de los materiales que componen los volimenes A y B
respectivamente. Planteando esto mismo para el resto de las interfaces de un volumen y sumando las
fuentes de calor obtenemos la ecuacion en diferencias para cada volumen.

G =kyp

La ventaja es que las soluciones usando volimenes de control son siempre fisicamente consistentes
independientemente del intervalo de discretizacién geométrica, cosa que no puede asegurase con el
método de diferencias finitas. La desventaja es que para obtener un formulacién sencilla se requiere
que la grilla sea ortogonal.

Para la integracién temporal adoptamos un esquema completamente implicito; ya que un esquema
explicito aunque mas simple puede producir inestabilidad numérica si el tiempo de integracioén no es
lo suficientemente chico, y un esquema mixto (Crank-Nicholson) puede en ciertas condiciones arrojar
resultados fisicamente incorrectos [1].

Esto nos lleva a requerir de un método de solucién de ecuaciones lineales simultineas para cada
intervalo de tiempo. Para ello utilizamos un método iterativo basado en matrices tri-diagonales
(TDMA) con un criterio de verificacién de errores para limitar la iteracién.
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El método TDMA es su forma basica solo permite resolver problemas unidimensionales. Para
problemas en dos y tres dimensiones se requieren otros algoritmos directos o iterativos. Sin embargo
podemos combinar TDMA con un esquema de relajacion tipo Gauss-Seidel para lograr una
incremento significativo en la velocidad de convergencia respecto de la relajacion pura.

Para una grilla prismatica podemos tomar una determinada dimension y recorrer todos los volimenes
construyendo la matriz tridiagonal solo asumiendo como incégnitas en cada volumen la temperatura
de los vecinos en la direccion de la dimension elegida. De ello se obtiene una solucién para las
temperaturas de cada volumen. A partir de esta se repite el proceso en las otras dimensiones.

Al cabo de tres ciclos TDMA el proceso se repite de forma iterativa hasta lograr la convergencia
buscada. La iteracion se interrumpe cuando la mayor variacion detectada entre los valores de
temperatura entre iteraciones consecutivas en cada volumen es menor a un cierto valor de tolerancia, o
cuando se alcanza una cantidad limite de ciclos.

Para brindar mayor flexibilidad en la definicién geométrica del problema se asume que el medio se
compone de uno o mas elementos prismaticos en contacto térmico. El procedimiento de calculo en
cada ciclo de relajacion se realiza recorriendo la secuencia de componente y aplicando TDMA en las
tres dimensiones en cada uno antes de pasar al siguiente. Una vez recorridos todos los componentes se
concluye un ciclo de relajacién y se repite el proceso hasta cumplir con el criterio de corte del proceso
de iteracion; concluyendo asi la actualizaciéon del campo de temperaturas para un determinado
intervalo de tiempo.

Luego se avanza un intervalo de tiempo, se ajustan las intensidades de las fuentes en funcion de la
variacion temporal de las condiciones de borde especificadas y se repite el proceso.

MALLADO

Como en todo método de calculo numérico en medios continuos también en este caso se necesita
densificar el mallado en las zonas de mayor variacién de las variables de calculadas. Lamentablemente
por la metodologia adoptada solo podemos manejar la densidad del mallado por cada dimensién y no
en forma localizada; pero al menos esto puede definirse de forma independiente para cada
componente. Aun asi en las zonas de contacto las grillas de los componentes adyacentes deben
coincidir.

La aplicacion recibe una descripcidén del medio como un conjunto de componentes definidos por sus
longitudes x, y, z; los intervalos para el mallado en cada una de ellas, el nombre del material y las
coordenadas del origen para el mallado. -

Por otra parte se definen los materiales mediante un nombre y sus propiedades fisicas (densidad,
capacidad y conductibilidad térmica). El nombre del material se utiliza en la definiciéon de un
componente para asociar sus volumenes con las propiedades de dicho material.

Para verificar los resultados de la definicién geométrica, el mallador construye un archivo VRML para
la visualizacién tridimensional de los mismos.
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Las fuentes de calor y las superficies de radiacion se definen de forma independiente al mallado,
indicando para cada una sus propiedades geométricas y térmicas. El mallador se encarga de identificar
cuales son los volimenes abarcados por cada una mediante célculos de intercepcién geométrica, y
realizar las asociaciones correspondientes. Lo mismo aplica para la definicion de condiciones de
borde.

CONSTRUCCION DEL LABORATORIO VIRTUAL

El motor de célculo se implementa como una libreria de enlace dindmico (DLL) con una interfaz
adecuada para ser utilizada por el servicio de ejecucion de un sistema propietario denominado Alfa
Crucis©, de aplicacion general.

El nucleo de este sistema es un servicio extensible denominado “motor de procesamiento”, que
permite realizar adquisicion y procesamiento de datos para aplicaciones “soft real time” de bajo ancho
de banda (100Hz) a través de modulos de extensién tales como “drivers” de comunicaciones para
equipos de hardware, generadores y procesadores de seiial, modulos de registro y alarma, etc.

El motor de procesamiento trabaja con el de célculo de la misma manera que lo hace con cualquier
otro modulo de extension. Por lo tanto es posible permitir la interaccion del motor de calculo con
cualquier otro modulo de forma transparente para todos ellos. Asi por ejemplo se puede utilizar un
generador de sefial para variar las fuentes de calor de la simulaciéon o la carga térmica sobre un
radiador.

El motor de simulacion estd implementado para realizar la integracién de un intervalo temporal cada
vez que recibe un estimulo externo. Controlando la frecuencia de dicho estimulo, dentro de las
limitaciones de capacidad de procesamiento del equipo, se puede realizar una simulacién en tiempo
real o en tiempo acelerado.

El resultado de la simulacién en un determinado instante de tiempo es el mapa de temperaturas en los
puntos de control de cada volumen. Por interpolacion se obtienen temperaturas para los vértices de los
volumenes, lo cual facilita sustancialmente la implementacion de la visualizacion. Estos resultados por
vértice son volcados en la misma base de datos de tiempo real que se utiliza para los otros médulos, lo
que permite:

1. Utilizar el mddulo de registro para almacenar y posteriormente visualizar la evolucion
temporal de las variables en los vértices de interés (censores).

2. Utilizar la aplicacion de visualizacion tridimensional para observar en tiempo real (de
simulaci6n) el mapa térmico.

3. Tomando los valores de temperatura de los nodos “censores” se puede alimentar un médulo de
extension que implemente la 16gica de control, y utilizar los resultados del mismo para variar
la fuente de calor que representa a los actuadores. Inclusive pueden utilizarse médulos de
comunicaciones para enlazar la simulacion con un controlador en hardware a fin de validar la
implementacion de dicho controlador.

RESULTADOS Y DISCUSION

El sistema se utilizo para desarrollar un sistema de control térmico para la etapa de RF de un
radiémetro de microondas para un satélite de orbita baja (LEQ). El requerimiento era el de mantener
todos los componentes del circuito de RF en una temperatura estabilizada con un error de +1°K. La
cadena receptora se distribuye en su mayoria sobre una placa base de aluminio de aproximadamente )2
m’ y de un espesor de 4mm. Sobre la tapa de esta caja contendora se dispone el radiador principal,
estando el resto aislado mediante MLI*.

2 Multi Layer Insulation
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Siendo esta un proceso distribuido su dinamica es infinito-dimensional. Se decidié resolver el
problema mediante un control de las condiciones de borde, montando celdas de control en la periferia
del radiador.

Para validar la estrategia se realizd a simulacion de la dindmica térmica de este sistema bajo
variaciones en la carga térmica similares a las impuestas por el ciclo orbital del satélite en las peores
condiciones estacionales. Se utilizaron generadores de sefal para simular las cargas ambientales y
disipacion de los componentes electrénicos. En la siguiente figura se muestra un diagrama en bloques
de la configuracion utilizada para este problema.

STAT
{out)

Para el modulo de Control Térmico Activo (CTA) se utilizé el mismo cédigo fuente que se integra en
la computadora de a bordo del instrumento. Esto permite no validar el concepto de diseno sino ademas
verificar codigo fuente final.

Los resultados sin activar el sistema de control son consistentes con los obtenidos utilizando SindaG,
lo cual nos permite confiar en la aptitud del sistema para la tarea requerida. En la siguiente figura
vemos la situacidon de un proceso de estabilizacion.
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Se puede observar la evolucién en cuatro de los nodos de censado. En la figura siguiente se ve la
evolucién de estas temperaturas simulando las cargas ambientales y su variacién con el ciclo orbital
sin sistema de control.

318 -
316 b .
314 '
312 F
310 P h

308 B3

Temperatura (°K}

306
304 o

302 -“

24/08/2008 16:00:00 18:00:00 20:00:00 22:00:00  25/08/2008 04:00:00

En el periodo observado se activa el sistema de control con un ajuste preliminar de ganancias. En la
ultima figura se repite el mismo escenario pero con un ajuste mas adecuado del controlador.

318

316 -

o 34 F
xX 3
S a2
g
= 310 P
§ 3
308
§ i
P 306 P
304 <

302 = E
1 ] | ] i... T L i
28/08/2006  02:00:00 04:00:00 06:00:00 08:00:00 10:00:00 12:00:00 14:00:00

Puede verse que todo el proceso se integra correctamente, y que el motor de simulacién no necesita ser
modificado de ninguna forma para recrear diferentes condiciones de borde o introducir variaciones
temporales arbitrarias.

CONCLUSIONES

Los resultados obtenidos muestran que- la metodologia utilizada es confiable, eficiente en términos
computacionales (en el modelo presentado se han utilizado factores de velocidad de hasta 100), y que
el enfoque dado para su implementacién resulta apto para evaluar sistemas de control térmico y
procesos transitorios ante diferentes condiciones ambientales.

Los pasos futuros deberdn apuntar a utilizar otro tipo de grillas para permitir atacar problemas con
geometrias arbitrarias, ya sea alterando la formulacién numérica a volimenes con caras no ortogonales
o al uso de transformaciones.

La reformulacién para volimenes no ortogonales implica basicamente definir un esquema para
determinar los centroides de los voliimenes de forma adecuada para poder luego estimar los gradientes
de temperatura en las caras del volumen en base a las temperaturas de los centroides adyacentes.

También deberia analizarse la posibilidad de flexibilizar el esquema de modelado para permitir el uso
de elementos concentrados junto con los volimenes de control. Esto no representa un desafio muy
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importante para un esquema de relajacién como el utilizado en este trabajo, y permitiria dentro de un
mismo problema elegir para distintas partes del campo térmico la opcién de modelado mas adecuada.
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RESUMEN

El objetivo de este trabajo es desarrollar una cadena de medicion que responda a las
necesidades de los ensayos que se llevan a cabo en el Tunel de Viento de Baja Turbulencia que posee
el Centro de Investigaciones Aplicadas del Instituto Universitario Aerondutico. De los ensayos que se
realizan en dicho tunel de viento, se trabajé especificamente sobre el ensayo de relevamiento de la
capa limite sobre un perfil aerodindmico.

Para relevar el perfil de velocidades dentro de la zona de capa limite automatizando el proceso se
desarrollé una placa digitalizadora de adquisicion y control utilizando micro-controladores PIC. Las
caracteristicas de la placa le permiten realizar la adquisicion de dos canales analogicas y controlar
un periférico mediante cuatro salidas digitales. Los canales de adquisicion son utilizados para relevar
valores de presion y temperatura necesarios para determinar el perfil de velocidades buscado;
mientras que los canales de control son utilizados para comandar el motor paso a paso que desplaza
la sonda de presion dentro de la zona de estudio prefijada.

Por ultimo, se desarrollé una aplicacion en lenguaje LabView para comandar la adquisicién de datos
y control del mecanismo de sonda. Esta aplicacién permite visualizar en tiempo real los datos
adgquiridos.

Palabras clave: Hardware para adquisicion de datos
INTRODUCCION

En trabajos anteriores realizados en el CIA se desarrollé y construyé el sistema necesario para relevar
velocidades dentro de la capa limite existente en perfiles aerodindmicos; encontrando que el
procedimiento de adquisicién de datos y control del sistema eran rudimentarios ¢ insumian tiempo en
el procesado de los datos adquiridos. Por tal motivo se decide realizar un nuevo desarrollo del sistema
de adquisicién y control més eficiente y automaético.

Debido a las caracteristicas del fluido dentro de la cdmara de ensayo del tinel de viento en cuestién, el
perfil de velocidades de la capa limite existente en las proximidades de la placa plana puede ser
obtenido conociendo los valores de presién dindmica, temperatura y posicion relativa de la sonda de
presion respecto del contorno de la placa. Para realizar la adquisicion de estos pardmetros se desarrolla
una placa con dos canales de adquisicién analogicos que reciben la sefial de presion y temperatura de
traductores adecuados a tal fin. El canal de control comanda la posicién de la sonda de presién de
manera indirecta, ya que el mismo controla un motor paso a paso que posiciona la sonda de presion
mediante un mecanismo de desplazamiento micrométrico de precisién.

Al disefiar el hardware se busc6 la manera de emplear la menor cantidad de componentes posible,
desarrollando una placa de construccién accesible con las instalaciones que se dispone, empleando
componentes comerciales, versatiles y econémicos dentro de lo posible. Para satisfacer las necesidades
de disefio se emplean micro controladores, especificamente el micro controlador 16F873, que incluye
puerto de entradas / salidas configurables y un conversor Analédgico / Digital de 5 canales de entrada y
10 bits de resolucién.
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La necesidad de controlar con un sistema y adquirir datos de una manera automatica e intuitiva para el
operador, la capacidad de poder operar mediante un PC Standard a través de su puerto serie y el
requerimiento de un sistema versatil para soportar futuros cambios, son los motivos por los cuales se
realiza el sistema de operacion y adquisicion mediante LabView.

METODOLOGIA
Se dividio el trabajo en mddulos de manera de simplificar las etapas de prueba una vez construido.
Conversor analégico — digital e interfaz de comunicacién con la PC

Para adquirir con la PC los valores de presién y temperatura provenientes de los transductores fue
necesario disefiar un circuito electrénico capaz de convertir las sefiales de salida analdgicas de los
transductores en sefiales binarias para ser interpretadas por la computadora. Se utiliz6 por simplicidad
un circuito integrado micro controlador PIC16F873 Este circuito integrado realiza la conversion de
analégico a digital y transmite los datos binarios de la conversién por medio de su interfaz serial al
circuito integrado MAX 232, quien adaptara los valores de voltajes necesarios para establecer la
comunicacion serial con la computadora, Ademads, este micro controlador se encargara de controlar el
motor paso a paso enviando sefiales a la interfaz del motor, conectada entre el motor y el PIC; esto
serd posible configurando los puertos del micro-controlador como puertos de salida digital en la
secuencia requerida por un motor unipolar.

Transductor de presién dindmica utilizado

El dispositivo empleado es un transductor de presion diferencial de 0 a 0,5 psi de alta precision, marca
SETRA serie 239, especificamente disefiado para aplicaciones de baja presion que requieran alta
precision.

Como gran ventaja, no requiere de circuito acondicionador de sefial.

Caracteristicas principales:
e Exactitud +/- 0.14 % a fondo de escala
¢ Répida puesta en marcha
® Bajos efectos térmicos acoplados
¢ Rapida respuesta, menor a 10 milisegundos
¢ Proteccion contra sobre presion )

Transductor de temperatura

Se basa en la utilizacién de un moderno integrado censor de temperatura, con un coeficiente lineal, y
que entrega una tension de 10 mV por cada grado centigrado de la temperatura a que este expuesto.
Este censor es el LM35 y viene directamente ajustado de fabrica, o sea que, a cero grado entrega 0 mV
y a 100 grados centigrados entrega 1000 mV.

Solo basta medir su tension de salida para conocer la temperatura a la cual estd expuesto. Para esta
finalidad se ha utilizado el conversor analégico-digital del PIC 16F873.

Por ultimo, la salida del LM35 es llevada al pin 3 del amplificador operacional LM358N que en este
caso sera utilizado como acoplador de impedancia, esto se hace con el fin de que el PIC no le mande
pequeiias sefiales al LM35 que puedan alterar su buen funcionamiento.
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Caracteristicas principales:
* Calibrado en escala Celsius
e Factor lineal de escala +/- 10 mV /°C
¢ Exactitud garantizable 0.5 °C (a + 25 °C)
* Rango de operaciéon — 55 °C a + 150 °C
* Tension de operacionde4VCCa30VCC
* Corriente de consumo menor a 60 pA
# No linealidad tipica de solo +/- '/ °C
* Baja impedancia de salida 0.1 {Q para 1 mA de carga

Motor desplazador y sonda de presién

El motor utilizado es un motor paso a paso unipolar que transmite los movimientos a través de una
transmisién flexible a un tornillo micrométrico montado sobre una base de aluminio. Para alimentar el
eléctricamente fue necesario crear una interfaz electronica transistorizada, compuesta por cuatro
transistores bipolares de potencia, capaces de manejar las corrientes requeridas por el motor.

La sonda de presion se encuentra acoplada a un tornillo micrométrico el cual le transmite movimiento
vertical dentro de la cdmara de ensayo del tinel de viento. Esta sonda estd constituida por dos tomas
de presion: una censa la presion estitica y la otra la presién de impacto.

La finalidad de este sistema es lograr un rdpido y preciso posicionamiento de la sonda dentro de la
zona de capa limite existente sobre el perfil a ensayar. La sonda es desplazada perpendicularmente al
perfil relevando las presiones a intervalos preestablecidos desde la superficie de la placa hasta la zona
donde se estima que ya no existe capa limite. El movimiento vertical de la sonda en este caso, es lo
que permite medir el espesor de la capa limite.

A continuacibén se presenta una fotografia (figura 1) con los componentes mecénicos del desplazador
de sonda, en la figura puede observarse el motor paso a paso, la transmisién, la base del tomnillo
micrométrico y la sonda de presion.

En la figura 2 se presenta el diagrama en bloques del circuito electrénico y la relacién entre ellos por
medio de flechas que indicacién la circulacién de las sefiales eléctricas.

Figura 1: Componentes del sistema desplazador de sonda
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Figura 2: Circuito electrénico en bloques

Tunel de viento y perfil aerodinamico

El Ttnel de Viento de Baja Turbulencia a utilizar para realizar las mediciones, es del tipo NPL con
circuito abierto, posee una camara de ensayos troncoconica de seccion circular media de 200 mm de
didmetro por 800 mm de largo. Ha sido disefado especialmente con una alta relacion de convergencia
(36:1) y con 9 mallas ubicadas en la cAmara de tranquilizacién para reducir el nivel de turbulencia. La
camara de ensayos posee una seccion levemente divergente para corregir efecto de bloqueo por
presencia de capa limite.

La velocidad maxima aproximada con camara vacia es de 53 m/s, lo cual da un nimero de Reynolds
de 30000 1/cm. Para poder utilizar los modelos de correccién aerodinamicas disponibles, aplicables a
los resultados obtenidos, se debe tener en cuenta que la envergadura maxima de los modelos no debe
superar 160 mm aproximadamente.

La regulacién de rpm puede realizarse en forma discontinua mediante el cambio en la relacidon de
poleas o en forma continua mediante el empleo de un variador de rpm. La operaciéon discontinua
permite 3 velocidades de aproximadamente 28,40 y 53 m/s con camara vacia.

El tunel de viento estd equipado con un soporte especial para modelos, con variacion de angulo de
incidencia -70° a + 70° y de angulo de guifiada de 360°, apto para soporte de sondas y balanzas
electronicas adecuadas.
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Figura 3: Tunel de viento de baja turbulencia

Caracteristicas principales:

Numero de Mach: 0.15

Velocidad aprox.: 27,44,40,91 y 52,21 m/s. (con camara vacia)

Numero de Reynolds méaximo, aproximadamente: 30000 1/cm

Envergadura de modelos: 160 mm (méaximo)

Potencia del motor accionador del ventilador axial aspirante: 3 HP

Velocidad del motor: 1400r.p.m.

Regulacion de velocidad del ventilador: 3 velocidades (con intercambio de poleas)

Medicion de perfil de velocidades de la capa limite desarrollada sobre una placa plana

El ensayo que se describe a continuacion consiste en la aplicacion didéactica del sistema descrito en
dicho informe. La misma consiste en la medicién de un perfil de velocidad de capa limite desarrollada
sobre una placa plana con borde agudo. Debido al bajo namero de Reynolds del ensayo, se ha
dispuesto colocar una banda de rugosidad sobre dicha placa con el objetivo de inducir la transicién de
flujo laminar a turbulento. El motivo de esto no es medir flujo turbulento, sino aumentar el espesor de
la capa limite en la zona de medicién. De esta manera, se logra medir mayor cantidad de puntos, a
fines didacticos resulta mas claro y representativo el perfil de velocidad que se obtiene de la medicion.
Si bien, debido a las dimensiones de la placa no es posible lograr la transiciéon completa a flujo
turbulento, se logra el efecto buscado y se obtiene un perfil de velocidad que permite tomar una
cantidad suficiente de puntos y de forma aproximada al que se mediria en flujo totalmente turbulento.

Figura 4: Placa plana para ensayos de capa limite (medidas en milimetros)
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Diseio del software

Para la automatizacion de la captura de las mediciones fue necesario disefiar una aplicacion capaz de
registrar los valores de las mediciones y al mismo tiempo almacenarlas en una PC, para su posterior
analisis.

Para ello, se utilizo el lenguaje de programacion Labview 5.1, este lenguaje posee la capacidad de
implementar instrumentos virtuales, para monitoreo de procesos, facilitando la tarea de programacion.
La aplicaciéon creada bajo este entorno de programaciéon permite no solo capturar los datos
provenientes de los transductores, sino que también permitird fijar el paso de avance que tendré el
motor paso a paso que desplazara la sonda, a su vez, visualizara los valores de presion y temperatura y
almacenara en un archivo de texto los valores de la medicion, para luego analizarlos y compararlos.

En la figura 5 se aprecia la pantalla de visualizacion de datos para el programa, esta pantalla fue
disefiada para probar el entorno de visualizacidén y captura de las mediciones, por lo tanto no es la
version definitiva, y a continuacion se agrega el diagrama logico utilizado en la programacion,
mostrado en la figura 6.

Figura 5: Pantalla de presentacion y visualizacion
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Figura 6: Diagrama de flujo del programa de adquisicion de datos
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RESULTADOS Y DISCUSION

A esta altura ya se cuenta con los elementos necesarios para completar el trabajo descripto aqui, de
ahora en mas se trabajara en el armado de los circuitos impresor de las distintas etapas que lo
conforman.

Sin embargo durante el armado fueron surgiendo algunas mejoras que facilitaran la capacidad del
circuito en general, estas mejoras no seran implementas en esta primera etapa de disefio pero si en el
futuro.

CONCLUSIONES

La meta principal fue cumplida, poder desarrollar un sistema de adquisicién, y la segunda intencion,
quizds la mas importante, aprender los conceptos basicos referidos a este tema, también fue
concretada.

De ahora en mas, queda el armado y prueba de las etapas por separado y luego trabajando en conjunto.
Con este trabajo no se pretende sustituir equipamiento ya existente en los tineles de viento del Centro
de Investigaciones Aplicadas sino poseer la capacidad de desarrollar sistemas similares donde se los
requiera y no existan medios para adquirirlos.

REFERENCIAS

1. D. Campasso, C. Paoletti, C. Cagliolo, L. Fbarrola, y L. Soria: Disefio de sistema para
relevamiento de capa limite y ensayos de aplicacion; Division Experimental Tineles de Viento,
Informe Técnico N° TV 005 / 00, Cérdoba, Febrero 2000, Centro de Investigaciones Aplicadas
(Nota Tecnica).

2. A. Lazaro: Labview Programacién grafica para el control de instrumentacién, Editorial Parainfo
1996.

3. E. Cuenta, J. Usategui e I. Martinez: Microcontroladores PIC La clave del disefio, Thompson
2003.



Primer Congreso Argentino de Ingenieria Aeronautica, CAIA 1 - La Piata, Argentina, 3 5 de diciembre de 2008

APLICACION DE DIFERENTES ESTRATEGIAS DE CONTROL
PARA UNA VELETA

A. Liberatto® y G. Scarpin®
* Departamento Mecénica Aerondutica - Facultad de Ingenieria - Instituto Universitario Aerondutico
Av. Fuerza Aérea 6500 — (5010) Cordoba - Argentina

RESUMEN

Desde hace varios afios se estudian diferentes formas de controlar vehiculos aerodindmicamente
inestables. Con este proposito se ha pensado en el control de un sistema simple formado por una
veleta dispuesta en posicion invertida que debe ser estabilizada en su punto de equilibrio inestable. Se
trata de una variante del clasico problema del péndulo invertido, en el que las fuerzas aplicadas son
de origen aerodinamico y el punto de pivote no se desplaza.

El trabajo aborda el disefio y realizacion de tres controladores para estabilizar la planta, a saber: un
controlador proporcional-integral-derivativo (PID), un controlador difuso y uno adaptivo.

Se plantean las especificaciones de desempeiio, se modela la planta y se realiza la simulacion del
sistema sujeto a las ordenes de cada algoritmo de control. Las tres técnicas se apliean sobre un
prototipo de laboratorio implementando los algoritmos en plataforma PC. Finalmente se comparan
las mediciones obtenidas con los resultados generados en las simulaciones.

Palabras clave: estrategias de control, veleta, planta inestable.
INTRODUCCION

Cuanto ma4s estable resulta un sistema, mayor es la resistencia que ofrece a ser apartado de su posicién
de equilibrio, las fuerzas necesarias son mayores y la respuesta es lenta [4]. Una forma de incrementar
la velocidad de respuesta, y con pequeiio esfuerzo, consiste en llevar el disefio del sistema al borde de
la inestabilidad. La solucién no es tal si no se incluye en el sistema un elemento de control que,
permitiendo una respuesta rapida, lo estabilice en la posicion deseada.

En el trabajo se utiliza un sistema simplificado representativo, dentro de ciertos limites, del
comportamiento de vehiculos aerodinimicamente inestables. El mismo consiste en una veleta
enfrentada a la corriente de aire en posicion invertida en la que se controla la posicién del brazo
manipulando el dngulo de ataque de la aleta vertical.

DESCRIPCION GENERAL

Es bien conocido el funcionamiento de una veleta cuando es utilizada para indicar la direcciéon del
viento. No importa la posicién en la que se encuentre, si el viento cambia de direccion, la veleta
termina alineindose con este. '

Cuando se analiza la fisica del sistema se encuentra que el mismo es no lineal y que presenta dos
puntos de equilibrio, es decir, dos estados en los que tedricamente la veleta puede permanecer en
reposo. Uno de estos puntos presenta caracteristicas estables y el otro es inestable, lo cual explica por
qué la “aleta vertical” de la veleta siempre termina ubicada detras del punto de pivote: ante pequefias
perturbaciones el sistema es atraido hacia la posicion de equilibrio estable, alejandose del punto de
equilibrio inestable.

La idea del trabajo es forzar la veleta a mantener su posicion de equilibrio inestable con la robustez
suficiente para ser insensible a perturbaciones moderadas. Para ello se ha provisto a la aleta vertical
(superficie sustentadora) de movimiento angular (8) de modo que, cambiando su angulo con respecto
al viento (a), se puedan gobernar las fuerzas aerodinamicas actuantes y, consecuentemente, la posicién
angular del “brazo” (vy).

La Figura 1 describe el sistema esquematicamente.
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Figura 1. Esquema de la veleta en condicién inestable.

MODELO MATEMATICO

Con la ayuda del esquema de la Figura 1, se encuentra la ecuacién diferencial dada por (1), en la que
se desprecian aquellos momentos aerodindmicos que pudieran tener origen en el brazo de la veleta y
no se tiene en cuenta el momento debido a rozamiento en el punto de rotacién.

v =7b-(Lcos(y/) + Dsin (¥)) 1)

o

Donde:
¥ : Es la aceleracion angular del brazo de la veleta.

y :=Es=la=posicién=angulad=UHé-azo=de=la=veleta.=—
b : Es la longitud del brazo de la veleta.
I, : Bs el momento de inercia de la veleta respecto del punto de pivote.

L : Es 1a fuerza de sustentacion.
D : Es la resistencia aerodindmica de la veleta.

Asumiendo que la velocidad de la corriente libre vista por la aleta vertical se mantiene constante, los
valores de L y D se relacionan con el 4ngulo 8, segin:

L=qS'f(w—§v’/+5) D=qS-g(w—§w+5] @
Donde:
V : Es la velocidad de la corriente de aire. Se asume V =cte.

q= % pV*: Es la presién dinamica.

p =Es la densidad del aire a nivel del mar.
S': Es el drea de la superficie sustentadora de la veleta. .
f(@) : Curva C, vs. @ de la superficie sustentadora. (C, : Coeficiente de sustentacién.)

g(@) : Curva C, vs. @ de la superficie sustentadora. (C,,: Coeficiente de resistencia.)
0 :Es el angulo entre la aleta vertical y el brazo.

La expresién y = % ¥ +0 corresponde al “4ngulo de ataque” (a) visto por la aleta vertical, que es

el angulo formado entre la cuerda de la superficie sustentadora y la direccién del viento.

De la dinamica del sistema, se toman en cuenta tres contribuciones al dngulo de ataque: (a) la posicién
angular del brazo y , (b) el amortiguamiento debido a § y (c) la variable de control J .Si se asume
que la veleta puede ser estabilizada, el angulo de ataque siempre serdé muy pequefio, con lo que para
a <<1 (en radianes), las expresiones (2) pueden ser escritas en forma aproximada como:
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L=an(c//—%;i/+5) D=gSCpyy, (3

Donde:
a : Es la pendiente de sustentacién de la aleta vertical.

C,,: Es el coeficiente de resistencia acrodindmica para @ =0.=

Si ahora se sustituyen las expresiones (3) en la (1), y se aplica el cambio de variable y = ¥ + v,

5 =A+8, setiene:

v_)zb;;S(a(q,Hp_k ; +Z+é‘)cos(‘f’+v_/)+cao Sin(ql'”{')] “)

- V- ~

Donde:

3]

: Es la posicion en la que se desea estabilizar el brazo de la veleta. (Setpoint)
: Representa el apartamiento angular del brazo con respecto a la posicién deseada ¥

: Es el angulo de la aleta vertical para conseguir y =¥
: Es la acci6n de control adicional a A .=

< DS

Asumiendo y << 1, y reordenando (4), se encuentra:

A =-(‘Tl+9ﬂtan(\?)) )
a

b = - -\ (., C
—_— i+ —y+|(P+A)tan(F)- |1+ ||y =5
-aqucos(‘I’)vf Ve [( )tan(¥) ( a le'lj ©)

Luego, a partir de (6), la funcién de transferencia que relaciona el idngulo de deflexién de la aleta
vertical con el angulo del brazo, resulta:

¥(s) _ ! NP,

46) aquigs(‘?) ¢ +§s i [%(tan’ (¥)- l)— l]

El 4ngulo 4. es proporcionado por un actuador cuyo comportamiento puede ser representado mediante
la funcién de transferencia de un sistema de primer orden, dado por:

a(s)_ 1 ®)

U(s) TIs+1

Donde:
U (s) : Es la transformada de Laplace de la sefial de control u (t)

T : Es la constante de tiempo del actuador.

Finalmente, la funciéon de transferencia del sistema actuador-veleta en lazo abierto resulta:

i) ! ©
U(s) 4s’+Bs’+Cs+D

Con:
IT bT I
abgsS cos('F) v abgs cos('P) (0@
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C % ' 3
c:[f(tm’(w)—l)-l]ﬂ% ; D:%(tan’ (F)-1)-1 (10) (b)

La representacion del sistema en espacio de estados es:

1
u,y=|0| x an
0

CONTROLADOR PID

Un controlador PID combina acciones de control proporcional, integral y derivativa, y su
sintonizacién consiste en el ajuste de tres pardmetros: K,, T; y T4 [1]. Para ello, existen algunas reglas
tales como las basadas en la curva de reaccion, o la que consiste en llevar al sistema al borde de la
inestabilidad. Esta Gltima técnica seria aplicable al sistema analizado si para alguna ganancia K, fuese
estable. Como esto no sucede, se recurre al criterio de estabilidad de Routh-Hurwitz que analiza el
polinomio caracteristico de la funcion de transferencia en lazo cerrado del sistema, para estimar los
valores de K;, Ti y Tq que lo hacen estable. El diagrama de bloques del mismo se presenta en la
Figura 2, mientras que el polinomio caracteristico correspondiente se expresa en (13).

U(s) _ 1 (12)
E(s) = Kp [1""13:"'1;5)

Donde:
E (s) : Es la sefial de error correspondiente a la diferencia entre la posicién angular deseada y la

medida.
K, : Es la ganancia proporcional.

T} : Es el tiempo integral.
T, : Es el tiempo derivativo.
CONTROLADOR PID

) u(s) ' — )

1
As’ +Bs* +Cs+D

Y

1
KP (1+E+1}s

)

Figura 2, Diagrama de bloques sistema de control con controlador PID.

. K
p(s)=4s*+Bs* +(K,T, + C)s* +(K, + D)s +T:’ (13)

Como el objetivo de utilizar el controlador PID es estabilizar la veleta en P=0 , las expresiones (5) y
(10) se reducen a:

A=0;a=tL g BT, L o b (G |y, p=_Sn_ 9
abqS V abgS a a

CONTROLADOR DIFUSO

La caracteristica principal de un controlador difuso es la no necesidad de un modelo matemético de la
planta. En su disefio es necesario disponer de un experto en el sistema a controlar que indique cual
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debe ser la accién adecuada del controlador dado el estado del sistema [2]. Sin embargo, con objeto de
hacer un anélisis a partir de simulaciones, en el trabajo se utiliza ¢l modelo de sistema dado en (9) con
las constantes presentadas en (14). La Figura 3 presenta el diagrama de bloques del sistema en lazo
cerrado.

Con la experiencia ganada en la implementacién del controlador PID, se conoce que la veleta puede
ser estabilizada en ¥ = 0 si el controlador recibe como minimo informacién sobre la posicién del
brazo ¥ y su derivada y/ (controlador RD).

CONTROLADOR DIFUSO
- ¥a =0 U(s) ] ¥(s)
i -
_ /XX\ A +Bs* +Cs+ D
gy
¥(s) s L«

Figura 3. Diagrama de blogues sistema de control con controlador difuso.

El disefio del controlador consiste en definir grupos difusos, seleccionar funciones de pertenencia,
establecer un conjunto de reglas entre grupos y elegir los métodos de inferencia y defusificacién [2].
Los grupos difusos creados se presentan en la Tabla 1 para los que, por simplicidad al momento de
implementar el controlador, se eligen funciones de pertenencia triangulares. Los dos primeros grupos
corresponden a los grupos de entrada, mientras que el tercero es el grupo difuso de salida. '

Tabla 1. Grupos difusos.

Grupo Difuso Notacién Abrevistura | VAo
numerico
Negativo Grande NG -30°
Negativo N -15°
Posicién angular Cero C 0
Positivo P 15°
Positivo Grande PG 30°
Negativo Rapido NR -180°%s
Velocidad Ncg?,tivu N -92‘?5
angular Quleto . Q 0°fs
Positivo P 90°fs
Positivo Rapido PR 180°/s
Negativo Grande NG -40°
Posicién angular Nrg;in:n : -f;:n
aleta verticel Positivo P 20°
Positive Grande PG 40°

Las reglas difusas se construyen a partir una serie de razonamientos basados en funcionamiento de la
planta y en las acciones de control necesarias para cada caso. Si por ejemplo se imagina al brazo de la
veleta ubicado en una posicién excesivamente alejada del punto de equilibrio, y ademés moviéndose

con velocidad muy baja o nula, el éngulo de inclinacién de la aleta vertical (&) deberd ser grande si
se desea un pronto regreso a la posicién de trabajo. Si en cambio el error de posicién no es tan grande

y la velocidad se mantiene nula, €l dngulo debe ser menor si es que no se aceptan sobrepasamientos
excesivos. Adicionalmente, si el brazo de la veleta se encuentra cercano a la posicion de equilibrio, y
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se mueve con velocidad moderada hacia el punto de estabilizacién, resuita intuitivo no tomar ninguna
accién de control ya que pronto alcanzard la posicién deseada. Siguiendo el anélisis en esta forma para
el resto de las situaciones, se construye la matriz mostrada en la Tabla 2, que proporciona la accion de

control (u) necesaria para estabilizar la planta con cada estado [y: ; H)dg salida.

Tabla 2. Matriz de acciones de control. {u}

Posicién angular (¥)

Bl ~c N[ cCcP]rG
Velocidad [ NR | PG [PG[PG | P | C >
angular | N |PG[PG| P [ C [N 3
(y;,) | Q |PG| P | C | N [NG

x Pl P ]c]|N][NG|NG

PR| ¢ [ N ING[NG[NG

Figura 4. Superficie de control.

Como mecanismo de inferencia se emplea el AND logico como el minimo de los valores de
pertenencia de los grupos difusos de entrada; y para defusificar se emplea el método de Mamdani de
los centros de drea (Centroides).

Finalmente la accién del controlador puede ser representada mediante la superficie de control trazada

en la Figura 4, en la que se asocia a cada estado [;{ ,Jé"_)la salida del sistema, una accién de control
().
CONTROLADOR ADAPTIVO

Dada la caracteristica no lineal del sistema analizado, incorporar un controlador en el que sus
ganancias puedan ser ajustadas en funcién de alguno de los parametros que intervienen ¢n el proceso,
permite no solo estabilizar la planta en ¥ = 0, sino en cualquier otra posicién. Adicionalmente, como
los controladores se disefian a partir del modelo linealizado de la planta, la no linealidad exige
construir un modelo lineal diferente para cada punto de estabilizacion.

La técnica de control utilizada es asignacién de polos por realimentacién del vector de estados y la
adaptacion de las ganancias del controlador se realiza determinando las matrices de ganancias K, y K;
para estabilizar la planta en ¥ = (0° y ¥ =30°, respectivamente. Para d4ngulos entre 0° y 30°, K se
calcula interpolando entre K; y K.

—O— & O

"

[4]

&l
[
L J

Figura 5. Diagrama de bloques sistema de control por realimentacién del vector de estados.



PROTOTIPO DE LABORATORIO

Los tres controladores se implementan finalmente sobre un prototipo de laboratorio. Esté se encuentra
formado por una base-soporte sobre la que se monta el brazo articulado de la veleta. La aleta vertical
es de seccion simétrica (NACA 0012). Como sensor de posicidon se empela una resistencia variable
(potenciometro lineal) ubicada en la articulacion del brazo. El actuador es un servomotor comandado
por ancho de pulsos (PWM), estd ubicado en el extremo del brazo. Sobre su eje se monta la superficie
sustentadora de la veleta. El controlador es una PC. El prototipo consta ademas de una taijeta que
permite la transmisién de informacion, desde y hacia la PC, via puerto serie.

Como solo se sensa la posicion del brazo, la velocidad del mismo se calcula a partir de la diferencia
entre dos posiciones consecutivas, y dividiendo por el tiempo de muestreo. Por tratarse de una
implementacion digital de los controladores, todos los algoritmos se escriben en base a retardos
tomando como referencia lo indicado en Sistemas de Control en Tiempo Discreto [3].

Todo el sistema es introducido en la corriente de aire generada por un pequefio tinel de viento del
tipo a camara abierta. Las velocidades se miden con una zonda Pitot y la lectura se realiza sobre la
altura de una columna de liquido en el interior de un tubo de vidrio graduado.

(a) Prototipo (b) Sensor (c) Actuador

(d) Tanel de viento (e) Instrumento para medir V
Figura 6. Imagenes del prototipo de laboratorio.

RESULTADOS Y DISCUSION

La Figura 7 muestra los resultados obtenidos en las simulaciones sobre los que se ha superpuesto las
respuestas medidas en el laboratorio.

Se encuentra que todas las &strategias de control utilizadas permiten estabilizar la veleta en su
condicion de operacidn inestable. El empleo del controlador PID mantiene la respuesta del sistema en
un rango de £3° alrededor del punto de equilibrio. La respuesta es relativamente suave si se la
compara con la producida por el sistema cuando se usa el controlador difuso. Con éste, el brazo de la
veleta oscila con amplitud practicamente constante (también aprox. +£3°) alrededor de la posicion
deseada pero con frecuencia mas alta. El sistema oscila enérgicamente alrededor del punto de
equilibrio. El controlador por realimentacion del vector de estados con ganancias ajustables es capas
de estabilizar la planta en angulos diferentes, presentando oscilaciones de mayores amplitudes cuando
opera alrededor de cero.

Las simulaciones presentadas se realizaron con las ganancias ajustadas sobre el prototipo en el
laboratorio. Las diferencias entre las respuestas simuladas y las medidas pueden deberse a varios
factores, pero principalmente pueden ser atribuidas a las perturbaciones de la corriente de aire y a
desajustes del modelo matematico de la planta.
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Respuesta del sistema - Controlador PID Respuesta de] sistema - Controlador DIFUSO
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Figura 7. Respuestas del sistema operando con los diferentes controladores.
CONCLUSIONES Y TRABAJOS FUTUROS

Todas las estrategias de control utilizadas permiten estabilizar la veleta en su condicién de operacién
inestable. De los controladores analizados, el PID y el adaptivo resultan los mas sencillos de
implementar, los c6digos son breves y simples. El controlador difuso requiere generar grupos difusos
y un sin fin de operaciones légicas. El codigo queda extenso y complicado; sin contar que ademas, el
tiempo de procesamiento es mayor y por lo tanto el de muestreo.

Sin dudas, la forma en la que se ha aplicado el controlador adaptivo es la que provee al sistema de
capacidad para estabilizarse en un amplio rango de posiciones (limitaciones del actuador y del
diametro del chorro de aire). Como continuacién del trabajo se ensayaré el prototipo con valores de
setpoint que puedan ser variados a voluntad en tiempo real, de manera de comprobar el
funcionamiento de sistema como sistema seguidor.

Por otra parte, las sefiales medidas presentan fluctuaciones que en gran parte se deben a la corriente de
aire sumamente perturbada que proviene del tunel de viento. Para ensayos proximos se prevé la
aplicacion de rectificadores de flujo tales como paneles de honeycomb y/o mallas metalicas.
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RESUMEN

La propuesta fue disefiar, construir y desarrollar una aeronave biplaza liviana, con planta motriz de
uso vehicular reformado, de estructura de aleacion de aluminio monocasco para que pueda ser
utilizado para instruccion , uso deportivo ,traslado, aplicaciones diddcticas etc. Se tuvo en cuenta
para su construccion, la utilizacion de la mayor cantidad de materia prima de origen nacional como
asi también que pudiera ser operable con combustibles y lubricantes de uso automotriz y que tuviera
un facil mantenimiento y bajo costo de operacion. Lo logrado es una aeronave que cumple con los
objetivos propuestos y las prestaciones concuerdan con la de su categoria En junio de 1996 fue
habilitado por la DNA bajo matricula LV-X-197 y anualmente en forma consecutiva obtiene las
habilitaciones correspondientes. En la actualidad cuenta con 220 horas de vuelo.

Palabras clave:, disefio acronautico, avién experimental, monomotor biplaza.

INTRODUCCION

La época en que se plasmara el proyecto, 1986, no difiere en demasia de la actual, en lo concerniente a
la préctica de la aviacion liviana, incluyendo la instruccién como vital medio de aprendizaje. De tal
modo se efectia el presente trabajo bajo la influencia de las propias dificultades que presenta la
divulgacién del vuelo y de una novedosa propuesta surgidos en algunos paises europeos, donde a
través de soluciones genuinas se daba una respuesta al planteo de poder practicar la aeronautica con
costos mas accesibles. Tal vez dichos proyectos se identificaron con el nombre dado a la categoria por
la fabrica francesa PIERRE ROBIN, de “ Avions trés legére” o ATL.[1-6].

Simultineamente se realiz6 una encuesta entre los aeroclubes nacionales de donde se obtuvo
interesante informacion, sobre el tipo de aeronave que cumpliera con las metas propuestas. Por tltimo
se entrevisté a pilotos, instructores y mecanicos, sobre temas mas puntuales como son las
caracteristicas operativas, técnicas, etc.

Es consabido el hecho que en el pais ¢l desarrollo aecronéutico es exiguo a pesar de un frondoso
pasado en esta disciplina y aiin no se vislumbra una decision politica que lo impulse. El material de
vuelo actual tiene una elevada antigiiedad, lo que hace mas dificultosa la practica de manera accesible.
Hay que tener en cuenta que los costos son tomados de acuerdo al patrén monetario del pais de origen
para los repuestos y partes, ademds donde estas Gltimas podian ser fabricadas por los talleres
especificos, deben, en su mayoria ser reemplazadas por las originales, por los convenios exigidos por
los organismos oficiales y extranjeros para que los mismos sean proporcionados por las fibricas.

La propuesta fue la de proyectar, fabricar y desarrollar una aeronave, que pudiera dar una respuesta
accesible a la préctica del vuelo, basada en la realidades propias de nuestro pais.

Un tltimo aspecto a tener en cuenta en un proyecto, fue el educativo, ya que expande una diversidad
extraordinaria de problematicas aplicables a la ensefianza.

MATERIALES

Se dividen en dos grupos: los de origen extranjero y los nacionales. Dentro de los primeros se

encuentran
- La planta motriz, proveniente de la firna “GREAT PLAINS” de los E.E.U.U. de

Norteamérica, cuyas caracteristicas técnicas se detallan. Potencia 80 H.P. 4 cilind'ros opuestos
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horizontales, doble encendido, uno por magneto y el otro electronico, arranque eléctrico y sistema de
generacion de energia. Con fijacion de la hélice en forma directa al cigiiefial, este motor es tina
adaptacion aeronautica de uno de uso vehicular, similar a los usados en los diferentes aviones
livianos, por ejemplo: ATL de ROBIN, para el proyecto del STILETTO de PARTENAVIA, en los

motoplaneadores TAIFUN, GROB, DIMONA. Este tipo de motor utiliza para su funcionamiento
combustible y lubricante de uso automotriz. Los bafles, tubos de admision y escapes han sido
realizados en el pais.

El material del larguero y tomas de ala de aleacién de aluminio 2024 T3 de 1,28 mm de
espesor, bufoneria y remaches “AN”, roldanas, registros, neumaticos, instrumentos de vuelo y de
motor y cono de hélice.

Los materiales de origen nacional son: la aleacién de aluminio de todo el resto de la estructura, 5052
H34 de 0.7 mm y 1.0 mm de espesor, la tela y demas elementos que hacen al entelado, los tubos de
acero S.A.E. 1020 del tren de aterrizaje y soportes internos del ala y los tubos de acero S.A.E. 4130
de la bancada, los materiales compuestos de los bordes marginales de las superficies del ala y
empenaje, los acrilicos de los parabrisas y ventanillas, cables de comando, llantas, puntas de eje,
bateria, hélice, pinturas y barnices.

Los resultados de los ensayos de traccion sobre las aleaciones de aluminio se muestran en la figura
siguiente.

Figura 1: Curvas experimentales tension-deformacion para aluminio 5052 (izquierda) y 2024 (derecha)

METODOLOGIA

Metodologia de calculo.

Como primer objetivo, se realizd un tratamiento pormenorizado sobre las caracteristicas propias que
deberia cumplir la aeronave, en base a experiencias de pilotos e instructores de vuelo. De esta revision
surgieron las siguientes pautas para el tipo de vuelo deseado:

- pérdida suave,

- que con maxima potencia no entre en pérdida,

- que pueda entrar y salir de un tirabuzon,

- que posea buena gobemabilidad con vientos cruzados en aterrizajes y despegues, como en tierra,
- configuracioén en “tandem”,

- con doble comando,

- ala alta;

- tren de aterrizaje triciclo.



L. Balarino - Proyecto, construccion y desarrollo de un avion biplaza liviano

A partir del estudio de las caracteristicas propuestas, se comenzd por el estudio de la geometria
externa del avién calculando las superficies ,y volimenes propios ,determinando ergonémicamente las
dimensiones de la cabina asientos y tablero [15].

Para el ala se seleccion6 un perfil NACA 4412 de suave pérdida [7], con bajo coeficiente de
resistencia, cuyas caracteristicas aecrodindmicas no se ven singularmente afectadas por la terminacioén y
forma externa del ala y prevalecen las de la linea media. Esto altimo es por el entelado del ala.

Como planta alar [8], se eligi6 la forma rectangular, por motivos constructivos, y con torsion. En el
estudio del alargamiento se tuvo en cuenta la disposicion de los asientos, para que el equilibrado no se
viera demasiado afectado para el vuelo con una o dos personas. También se consideré que el
alargamiento del ala para este tipo de avién no superase el valor 8 para mantener el N° de Reynolds lo
suficientemente alto.

Por ultimo, para el perfil se fijé en yn 12% su espesor, ya que el ala lleva montantes por ser
constructivamente mas sencilla.

En la siguiente etapa del célculo se establece el equilibrado de la aeronave, llegando a establecer
mediante un estudio de la estabilidad estitica longitudinal [9], los valores del centro de gravedad y
punto neutro, aceptables, como asi también los angulos de implantacién del ala y superficie horizontal
de cola. En éste caso se plantea la ecuacion de estabilidad longitudinal completa ec.( 1),

Moo =Myl pareia + L, parciat (Xc6 = %c4) . parial t+ Tz <+Dz, +#%£.d Ec. (1)

para poder determinar los centros de gravedad horizontal y vertical, para la futura consideracién del
eje de traccion de la hélice. Conjuntamente, se calcula la distribucién de masas que corresponden a la
configuracién obtenida anteriormente.

M . es el momento respecto al centro de gravedad del avién (ala, fuselaje y cola); M esel

c4 lav. parcial

momento respecto al centro aerodinimico del avidn parcial (ala y fuselaje); L, es la

v, parcial

el indice de

sustentacién del avién parcial (sin tomar en cuenta la cola), (X —xCA)av.pmw

estabilidad del avién parcial, T la traccién, z; la distancia vertical al CG del eje de traccién, D, la
resistencia, z, la distancia al C.G. del centro de presiones del avion completo, Lc la sustentacion de la
cola y d la distancia horizontal entre el C.G. y el centro aerodindmico del plano horizontal de cola.
Mediante un estudio de la estabilidad direccional se calcula y disefia el empenaje vertical. Por ultimo,
a través de la estabilidad latero-direccional se halla el angulo diedro, para este caso, de pequeiio valor
debido al ala alta y a los bordes marginales oblicuos [9].

Mediante el empleo del estudio de la estabilidad a comandos libres se determinan las superficies
moéviles del empenaje. Para alerones se ha seleccionado el tipo “slot”, por las buenas condiciones
aerodinamicas a bajas velocidades, imponiendo que no forme parte del borde marginal, para una
mayor eficiencia.

Célculo estructural del ala, fuselaje y montante

Se resolvi6 el sistema hiperestatico [10], verificAndose la resistencia de las tomas y anclajes.

Para el ala se calcularon los largueros a flexion y se calculé el cajon de torsion formado por el borde
de ataque y el larguero principal, verificandolo por flujo de corte.

La totalidad de la estructura del fuselaje es monocasco, comprendida por la cabina y la estructura
posterior. En la que comprende a la parte delantera se ha practicado una viga central compuesta, que
une el soporte del tren de nariz con el tren principal, formando un conjunto estructural solidario a las
cuadernas principales y al revestimiento exterior. La parte posterior es de construcciéon convencional,
donde se han practicado cuatro molduras exteriores simétricamente distribuidas a lo largo de la
estructura, con las cuales no se ven afectadas la continuidad de las cuadernas por la interseccién con
los larguerillos. El tratamiento para el cilculo es tomando los esfuerzos principales, verificando los
paneles por pandeo local y obteniendo las tensiones por flujo de corte. El extremo del fuselaje donde
se encuentra la toma de las superficies tiene refuerzos locales para la sujecion de los largueros de la
cola y el estabilizador, conformando una estructura cerrada con adecuado momento de inercia
producto de la forma de cono trunco en que termina, [11], [15].
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Los estados de carga con que fueron calculadas las partes hasta ahora descriptas, se tomaron en base a
los diagramas de rdfaga y maniobra para la categoria Normal, de acuerdo a la norma Far 23, [16].

El tren de aterrizaje se calculé en base a lo expresado en [12], en que aconseja un valor de 4 m/seg de
velocidad de descenso .

La bancada se calculé de acuerdo a lo requerido en la Far 23 y [11].

Métodos constructivos

El ala estaba disefiada para ser totalmente metilica y monocasco. Pero ocurrié el inconveniente en el
momento de construirla de no contar en el mercado con chapas de dural con las dimensiones para tal
fin, por lo que se optd por entelarlas de manera convencional. Constructivamente consta de dos
largueros plegados en “U” empalmados. Con el borde de ataque recubierto y el larguero principal se
conforma el cajén de torsién. Las costillas son construidas mediante matrices de embutido, los
travesafios de tubos de acero separan los largueros y sirven de sujecién para los alerones. Las tomas
del ala forman un “sandwich” de cuatro placas del material del larguero abulonadas en el alma del
mismo y a la estructura del fuselaje. _

El fuselaje es totalmente monocasco con cuadernas plegadas y embutidas, conformando un perfil
doble “T” compuesto para las principales y un perfil “U” para el resto. Los soportes estructurales de
los trenes principal y de nariz son de un “sandwich” de dos chapas de aluminio por cada lado de la
viga, plegadas formando un perfil doble “T” compuesto.

El plano vertical y horizontal son de estructura monocasco, €l primero de forma trapezoidal con un
larguero central y el segundo de forma rectangular y dos largueros, también con costillas embutidas
por matrices. Las superficies moviles llevan un plegado transversal a la envergadura, componiendo un
cuadrado pequeiio entre las dos chapas que la forman otorgéndole adecuada resistencia a la flexion.

El tren de aterrizaje principal y el de nariz son de tubos de acero soldados eléctricamente mediante
soldadura MIG, abulonados a las puntas de eje y soporte de los frenos para el caso del principal.

La bancada es de acero, soldada mediante soldadura oxiacetilénica.

Los bordes marginales del ala son de aluminio y, para las superficies del empenaje, de material
compuesto.

El parabrisas y las ventanas se construyeron mediante moldeo en caliente sobre molde.

Nota :En los procedimientos constructivos se tuvo en cuenta las normativas expresadas en [13] y [14].

RESULTADOS

Los resultados se pueden sintetizar, en el haber logrado una aeronave conforme a lo planteado, que
tiene un vuelo confiable sin “vicios*, de ficil maniobrabilidad, estable, de suave pérdida, donde la
velocidad para tal fin es baja, que con méxima potencia no entra en pérdida, responde en despegues y
aterrizajes con vientos cruzados, y es de facil gobernabilidad en tierra. En la Tabla 1 se detallan los
valores tipicos de las prestaciones.

Tabla 1.Prestaciones

Velocidad de crucero 80 mph (129 km/h)
Velocidad de pérdida 48 mph (77 km/h)
Velocidad méxima 95 mph (153 km/h)
Velocidad de ascenso 650 mts/min
Régimen de crucero ' 2300 rpm
Consumo 17 Its/hora

Teniendo en cuenta el mantenimiento, se pueden analizar dos aspectos , los trabajos llevan una mano
de obra acorde al de cualquier avidn de su tipoles insumos en materiales, muchos son de origen
nacional, por lo que muestra la accesibilidad para su concrecién. Por ultimo, en el aspecto de
combustibles y lubricantes, son utilizados, como la propuesta lo indicara, los de uso vehicular.
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La aeronave fue habilitada por la DNA bajo matricula LV-X-197 el 06 de junio de 1996 y anualmente
recibe las habilitaciones correspondientes, contando al momento con aproximadamente 220 horas de
vuelo. Numero significativo, si se tiene en cuenta que en un desarrollo, en forma permanente se
realizan reformas para su mejoramiento.
La figura 2 muestra al avion terminado.

Figura 2: Avion experimental LV-X-197

DISCUSION

La problematica planteada, resuelve de modo singular la necesidad de poder contar con un elemento
que haga viable y accesible la practica del vuelo y su aprendizaje. Si se considera al presente como un
aporte a dar respuesta al planteo que por largo tiempo se da en el pais, se podra entender que el punto
de partida estara en la elaboracion de proyectos genuinos, con soluciones acordes a las necesidades y a
los recursos tecnoldgicos con los que se cuentan. Cabe agregar la conveniencia para este tipo de
emprendimientos de poder contar con una planta motriz de fabricacién nacional y dar una respuesta a
la postergada industria aeronautica .

Dentro del desarrollo actual se prevén algunos aspectos como el de la optimizacién, replanteando el
uso de materiales y métodos constructivos y también el de poder incorporar el instrumental especifico
para la realizacion de la practica del vuelo nocturno, ya que se dispone para tal fin de la energia
eléctrica necesaria.
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RESUMEN

El presente proyecto, denominado Cicaré CH-14, naci6 del interés del Ejercito Argentinoy tiene como
principal objetivo el desarrollo y construcciéon de un helicoptero biplaza en tandem, con tecnologia
nacional.

El proyecto se basé enla experiencia de mas de 50 afios en desarrollo de helicopteros del Sr. Augusto
Cicaré y el apoyo de un grupo de disefio e ingenieria creado para el proyecto, con el asesoramieito de
la Facultad de Ingenieria de la Universidad Nacional de La Plata.

Con el fin de probar los distintos sistemas mecanicos que componen el helicoptero se realizaron
analisis teéricos y mediciones experimentales en bancos de ensayos. De este modo, se construyé el
prototipo experimental sobre el cual se comenzaron arealizar las primeras pruebas de vuelo, las cuales
tuvieran como fin determinar el comportamiento de los sistemas que componen el helicéptero. Cabe
destacar que la fase experimental resulta central para él desarrollo del proyecto, ya que los resultados
obtenidos generan la retroalimentadén necesaria para optimizar partes y conjuntos.

En este sentido, se realizaron 30 horas de vuelos de prueba con resultados sumamente satisfactorios,
considerando que se trata de un prototipo inicial desarrollado y materializado en solo 2 aios.
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DESARROLLO

En este trabajo se presenta parte del desarrollo de los principales sistemas y conjuntos del Cicaré CH-
14. En dicho estudio se realizaran disefios, analisis cinematicos, dinamicos y estructurales. Por ultimo,

Caracteristicas técnicas

La figura 1 muestra las principales caracteristicas dd CH-14

Figura 1. Especificaciones
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Estructura primariay boom de cola

La estructura actual es el resultado de un primer intento de distribucidén de elementos sobre la base de
un analisis de peso y balanceo. Para la construccion de la estructura primaria del helicoptero se
utilizaron tubos de acero de calidad aeronautica, soldados a modo de reticulado espacial. El boom de
cola esta constituido basicamente por un tubo central y montantes de aluminio; En la siguiente etapa,
se realizara un boom de cola tipo semi monocasco.

El analisis estructural se realizé mediante un software de elementos finitos. De esta forma, a partir de
la geometria 3D, se generan modelos en base a los cuales se realiza la simulacion numérica de los
componentes estructurales. En la figura 2. se pueden observar distintos casos de peso y balanceo y el
modelo de la estructura primaria. Las figuras 3 y 4 muestran los analisis estructurales, la estructura
primaria y boom de cola.

Figura 2. Analisis de pesoy balanceo - Disefio del fuselaje

Figura 3. Analisis estructural - Fuselaje

Figura 4. Analisis estructural - Boom de cola
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Caja de trannnisiéu principal
Se desarrollé un sistema de reduccion constituido por dos etapas. Las caracteristicas principales son:

Potencia admisible: 420 HP
Relacion de transmision total: 15,76
Cantidad de etapas: 2

Peso: 65 Kg.

Primarreduccién: Esta formada por un engrane pifién-corona tipo conico de dientes helicoidales.
Segunda reduccién: Sistema epiciclico, constituido por un engranaje conductor, un portador
planetario, 5 engranajes satelitales y una corona exterior.

Combinando las dos etapas, reducimos la velocidad de entrada de la caja de 6016 RPM, a 380 RPM
correspondieite ala velocidad de giro del rotor principal.

A continuacién se muestran imagenes de modelos 3D, modelos de elementos finitos y fotografias de
los componentes de la caja de transmision principal.

Figura 5. Modelo 3D - Caja de transmision principal
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Figura 6. Modelo 3D y componentes de la reduccion epiciclica

F¥%gura 7. Modelo 3D y componentes de la caja de transmision principal

Finira 8. Analisis estructural - Modelo de elementos finitos
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Rotar principal

Siguiendo la experiencia de disefios anteriores, se opté por un rotor bipala semirigido. Las principales
caracteristicas del rotor principal son:

Diametro: 10m
¢ N°de palas: 2
e Cuerda: 300 mm
e Torsidnlineal: -80
e Perfil: NACA 632-015
¢ Velocidad de rotacion: 380 RPM

Este sistema presenta algunas ventajas, sobre todo por su construccion simple y peso reducido. Las
tomas de pala y sistema de balanceo son la continuidad de disefios ya probados, simples y de facil
mantenimiento y regulacién. Durante la primer etapa de pruebas se utilizaron palas metalicas,
mientras que actualmente se estan desarrollando palas de material compuesto.

A continuacién se observa él rotor principal asi como los modelos y andlisis estructurales realizados.

Figura 9. Modelo 3D y conjunto rotor principal

Figura 10. Modelos de elementos finitos
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La cajareduce 6016 RPM (velocidad de rotacion del cardan de transmisién al rotor de cola) a 2500
RPM (velocidad de rotacién del rotor de cola), para esto utilizamos un conjunto cénico pifidén-corona
con dentado helicoidal.

Debido a la gran experiencia adquirida en modelos anteriores, su confiabilidad y sencillez de
construccion, se adopto un sistema convencional bipala, siguiendo los lineamiertos de los sistemas
que equipan el helicéptero Cicaré CH7 y el simulador de vuelo SVH-3.

Figura 11. Modelo 3D y componentes de cajay rotor de cola
Fusebge y cabina
El fuselaje y cabina se resuelven por medio de una estructura monocasco que presenta una

configuracion espacial derivada de la estructura primaria y de un andlisis de ergonomia. Los
laminados de los componentes se realizaron con. procesos bajo vacio.

Figura 11 Modelo 3D y construcciéon de estructura monocasco de materiales compuestos.
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Bancos de pruebay ensayos

Durante el desarrollo se construyeron bancos de prueba para validar modelos de calculo y
analizar el comportamiento de conjuntos del Cicaré CH-14. Se realizaron espectros de
frecuencia en distintas zonas del helicoptero, de esta manera se identificaron modos de vibrar
y elementos causantes de vibraciones. Se realizo traking y balanceo de rotores en tierra y en
vuelo asi como balanceos dinamicos de ejes de transmision de potencia.

Se observé el comportamiento del helicoptero en distintas maniobras de vuelo a baja altura.
En la figura 13 se pueden observar parte de los ensayos realizados.

Figuri 13. Ensayos.
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RESULTADOS Y DISCUSION

Los andlisis y ensayos citados en el presente trabajo ftteron indispensables para anibar al prototipo de
pruebas. Todo esto fue posible gracias al trabajo conjunto del equipo de ingenieria y disefio, un grupo
de técnicos, y la vasta experiencia del sefior Augusto Cicaré.

Como se ha dicho anteriormente, en dos afos se logro el desarrollo y materializacion de la aeronave
que fue certificada por la Direccion Nacional de Aeronavegabilidad como "Experimental con fin de
Investigacion y Desarrollo”. Hasta el momento se realizaron 30 horas de vuelos de prueba con
resultados sumamente satisfactorios.

Figura 14. CH-14 - Prototipo | en vuelo.

Figure 13. Publicaciones.
CONCLUSIONES

El proyecto CH-14 es el mas importante desarrollo en materia de helicopteros realizado en
Sudamérica. Nos queda por delante un gran trabajo que, contando con los recursos necesarios y con la
misma convicdon y esfuerzo aplicados hasta el momento, nos permitira entregarles a nuestros pilotos
una aeronave desarrollada y fabricada totalmente en Argentina.

Sabemos que la apuesta es fuerte pero confiamos plenamente en nuestro equipo y en la meta
propuesta: Un proyecto cuya realizaciéon conlleva no sélo a la integraciéon y desarrollo de la ciencia y
la tecnologia de nuestro pais, sino también a la promocion de la industria local, elementos centrales
para el fortalecimiento de la Identidad Nacional.
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HABILIDADES GEOMETRICAS Y MATEMATICAS EN INGENIERIA AERONAUTICA
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Entre las asignaturas Representacion Grdfica én Aerondutica y Matemdticas Aplicadas a la
Aerondutica, en la Facultad Regional Haedo, de la Universidad Tecnologica Nacional, se realizo un
trabajo conjunto siendo su objetivo principal detectar habilidades geométricas y matemdticas en los
alumnos de 2° ario de la carrera Ingenieria Aerondutica y encontrar posibles relaciones entre las
habilidades de las asignaturas referidas. Se disefio un instrumento para obtener informacion de las
producciones de los estudiantes. Se presentan las caracteristicas, metodologia, instrumentos y
andlisis de los resultados obtenidos.

Palabras clave: habilidades, cuerpos, giros, mapeo conforme

INTRODUCCION

El Departamento de Ingenieria Aeronautica, de la Facultad Regional Haedo implement6 a partir del
afio 2003, un nuevo plan curricular para la carrera, con el objetivo de cumplimentar las exigencias para
la acreditacion de la carrera. En dicha oportunidad se incorporaron a dicho plan dos asignaturas
nuevas: Representacion Grafica en Aeroniutica y Matemiticas Aplicadas a la Aerondutica. Los
objetivos generales de dichas asignaturas son:
e Comprender y conocer el lenguaje grafico que servird al alumno tanto en su formacién
académica como en el posterior ejercicio de su profesion.
Utilizar la representacién grafica como medio fundamental para facilitar la concepcién y
estudio de formas, y como vehiculo de intercambio de informacién entre técnicos
Impartir conocimientos especificos de mateméticas de aplicacién en problemas de Ingenieria
Aeronautica.
En un anilisis interdisciplinar previo se detectaron temas en comin a dichas asignaturas enfocados
tanto desde la perspectiva geométrica en Representacién Grafica en Aerondutica como desde la
perspectiva matematica en Matematicas Aplicadas a la Aerondutica. Asi surgi6 la idea de actividades
didacticas conjuntas entre las dos asignaturas que, partiendo de un concepto en comin, el mismo fuera
estudiado y analizado desde la perspectiva geométrica y desde la perspectiva matematica. Estas
actividades conjuntas forman parte de la evaluacién y acreditacién de las asignaturas mencionadas
durante el curso lectivo. En este contexto se realizé este trabajo de descripcion de habilidades
geométricas y matematicas de los alumnos de Ingenieria Aeronautica.
Problema
Las preguntas que se plantearon en un principio fueron:
{Qué habilidad matemética se observa con desarrollo satisfactorio?
(Qué habilidad geométrica se observa mejor desarrollada?
(Cuél es el orden en que se presentan las habilidades segun el grado de desarrollo?
{Qué clase de habilidades matematicas se presentan mas desarrolladas?
(Qué categoria de habilidades geométricas se observan mas desarrolladas?
(Existe alguna relacion entre las clases de habilidades matematicas?
{Qué relacién puede apreciarse entre ellas?
¢(Existe alguna relacion entre las categorias de habilidades geométricas?
{Qué relacion puede apreciarse entre ellas?

OBJETIVO

El objetivo principal de este proyecto es detectar habilidades geométricas y matematicas en los
alumnos de 2° aiio de la carrera Ingenieria Aerondutica y encontrar posibles relaciones entre las
habilidades de las asignaturas Representacién Grafica en Aerondutica y Matematicas Aplicadas
a la Aerondutica.
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JUSTIFICACION

En el curso de la carrera de ingenieria, en la vida profesional e inclusive en la vida cotidiana se
presentan problemas y situaciones en las que el uso de grificos puede solucionar o facilitar los
mismos. Son ejemplos de esto fisica, calculo matematico, calculo de materiales, uso de espacios,
posibilidades de movimiento, calculo de esfuerzos de acuerdo a la posicion, etc. y por dichas razones
es importante desarrollar en los alumnos las habilidades geométricas.

Por otro lado, un buen dominio de la matematica ayuda a mejorar las opciones de los estudiantes en la
universidad y en el trabajo, favorece el razonamiento y es fundamental para el desarrollo de las
asignaturas especificas de la carrera; por lo que es importante desarrollar habilidades matematicas.

De aqui la necesidad de la puesta en marcha de actividades didacticas que se preocupan por favorecer
el desarrollo de las habilidades mateméticas y geométricas necesarias para la comprensién de los
conceptos y procedimientos matematicos y geométricos relacionados con los contenidos.

Una de las principales razones que justifican este trabajo es que mediante este analisis podria ajustarse
la propuesta de las actividades didicticas de estas asignaturas con un sustento empirico y tedrico
sdlido.

MARCO TEORICO

A través de la geometria y mediante el dibujo técnico, se desarrollan las habilidades de visualizacién y
construccion. Mientras que la visualizacion permite encontrar e interpretar las posibilidades graficas a
determinadas situaciones, es la construccion la herramienta que permite visualizar la solucion a un
problema predeterminado.

Las habilidades geométricas se completan con el desarrollo de habilidades matemAticas contribuyendo
a adquirir la capacidad de inferir, justificar y organizar; y pueden ser usadas en situaciones académicas
y de la vida profesional del ingeniero aerondutico. Desde el punto de vista académico permiten al
alumno afrontar las asignaturas de niveles superiores de la carrera con un soélido desarrollo de
habilidades y destrezas. Y desde el punto de vista profesional, permiten afrontar los problemas
ingenieriles con una visién mas amplia.

Polya sostiene la idea de la necesidad de hacer hincapié en el desarrollo de habilidades trascendiendo
el problema mismo que da contexto a las mismas: “Cuando el profesor hace a sus alumnos una
pregunta o una sugerencia de la lista, puede proponerse dos fines. Primero el ayudar-al alumno a
resolver el problema en cuestion. Segundo el desarrollar la habilidad del alumno de tal modo que
pueda resolver por si mismo problemas ulteriores.” (Polya; 1965:27).

En cuanto a las habilidades geométricas se adaptaron las sefialadas por varios autores como Zorzoli
(1981), Hoffer (1981), y Bressan, Bgisic y Crego (2000).

Habilidades visuales: se refieren a la capacidad de representar lo mental a través de formas visuales
externas como de representar a nivel mental objetos visuales. Desarrollar estas habilidades permite la
comprension de las tres dimensiones fundamentales (espacio) para las actividades de un ingeniero.
Abarcan las siguientes habilidades:

*Coordinar la visién con el movimiento del cuerpo

*Percibir figura y fondo *Percibir la posicion

*Discriminar visualmente *Memorizar visualmente

Habilidades verbales: se refieren a la capacidad del alumno para leer, interpretar y comunicar, en
forma oral y escrita, informacién geométrica, usando el vocabulario y los simbolos del lenguaje
matematico en forma adecuada. Abarcan las siguientes habilidades:

*Leer *Interpretar *Comunicar

Habilidades de dibujo: se refieren a la capacidad del alumno del uso de representaciones externas de
simbolos, trazos, dibujos y construcciones con los que puede darse idea de un concepto. Abarcan las
siguientes habilidades:

*Representar *Reproducir *Construir

Habilidades ldgicas o de pensamiento: se refieren a la capacidad del alumno del uso de razonar
analiticamente, de desarrollar un argumento l6gico. Abarcan las siguientes habilidades

*Comparar *Generalizar *Inferir
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Habilidades de aplicacion o transferencia: se refieren a la capacidad del alumno de interpretar el
mundo fisico, desarrollando modelos que puedan interpretarse con contenidos geométricos. Abarcan
las siguientes habilidades:

*Crear, inventar o intuir situaciones *Descubrir conceptos y relaciones

Con respecto a las habilidades matematicas se eligié adaptar la clasificacién que realiza Delgado Rubi,
agrupandolas de acuerdo al tipo de funcién que realizan (Herniandez y otros, 1998).

Habilidades conceptuales: se refieren a aquellas que operan directamente con los conceptos
*Identificar *Fundamentar *Comparar *Demostrar

Habilidades traductoras: se refieren a aquellas que permiten pasar de un dominio a otro del
conocimiento

*Interpretar *Modelar *Recodificar

Habilidades operativas: se refieren a aquellas que funcionan generalmente como auxiliares de otras
mas complejas y estan relacionadas con la ejecucion en el plano material o verbal

*Graficar *Algoritmizar *Aproximar *Optimizar *Calcular
Habilidades heuristicas: se refieren a aquellas que emplean recursos heuristicos y metacognitivos y
que estan presentes en un pensamiento reflexivo, estructurado y creativo

*Resolver *Analizar *Explorar

Habilidades metacognitivas: las que son necesarias para la adquisicién, empleo y control del
conocimiento y demas habilidades cognitivas

*Planificar *Predecir *Verificar *Comprobar  *Controlar

HABILIDADES SELECCIONADAS PARA ESTE TRABAJO
o Habilidades geométricas

Habilidades visuales: * Percibir la posicion  * Discriminar visualmente
Habilidades verbales: * Leer * Interpretar * Comunicar
Habilidades de dibujo: * Representar * Construir

o Habilidades matematicas
Habilidades conceptuales: * Identificar
Habilidades traductoras: * Recodificar
Habilidades operativas: * Graficar * Algoritmizar

Relacién de las habilidades seleccionadas y el contenido desarrollado

o Habilidades geométricas y su relacién con el contenido
* Percibir la posicién:  *De los cuerpos en el espacio de acuerdo a la perspectiva isométrica.
*De los cuerpos en el espacio luego de ser rotados.

Discriminar visualmente: *Los cuerpos en el espacio en su posicién inicial.
*Los cuerpos en el espacio en su posicién final.
Leer: *Las consignas e instrucciones escritas.
Interpretar: *Las consignas e instrucciones escritas.
Comunicar: *Las coordenadas obtenidas como resultado del giro.
Representar: *Los resultados del nivel de dibujo de los cuerpos.
Construir: *Los cuerpos en la posicién inicial en perspectiva isométrica.

*Los cuerpos rotados en perspectiva isométrica.
o Habilidades matemadticas y su relaciéon con el contenido
s Identificar: *Las coordenadas rectangulares, cilindricas y esféricas

*La expresion en variable compleja que representa la seccion trabajada.
*La funcién de variable compleja que representa el giro realizado
*Las ecuaciones de transformacién de cada rotacién.

Recodificar:  *Los gréficos de las secciones a expresiones de variable compleja

Graficar: *La secci6n obtenida
*La regién original y la rotada.

Algoritmizar: *Los pasos necesarios para realizar la rotacién
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Génesis de las actividades diddcticas para detectar habilidades geométricas y matemdticas.

Para obtener datos sobre las habilidades geométricas y matematicas de los alumnos de Ingenieria
Aerondutica se realizaron las siguientes acciones:

o Anilisis preliminar de los contenidos de las asignaturas para determinar conceptos en
comun entre ellas.
De dicho andlisis surgié que el concepto mas adecuado para realizar actividades en forma conjunta es
giro en el plano de cuerpos geométricos puros conjuntamente con coordenadas curvilineas y
transformacion conforme.
Dentro de éste se han considerado dos aspectos:
¢ Construccion y ubicacién de los cuerpos en el espacio. Ubicacion de puntos en los mismos.
¢ Rotaciones de los cuerpos en el espacio y de las secciones con el plano xy.

o Diseiio de actividades didacticas conjuntas.
Se pensaron actividades didacticas que involucran tanto el uso de material concreto como el manejo
abstracto de los conceptos. En una primera instancia el trabajo de los alumnos en la asignatura
Representacién Gréfica en Aeronautica consistié en realizar giros espaciales con tres cuerpos: un
cubo, cuarto de cilindro y un octavo de esfera. La ubicacién inicial de los mismos estd dada en
perspectiva isométrica y los giros pueden ser efectuados sobre los planos Xy, xz y zy, eligiéndose el
plano xy. La nueva ubicacioén del cuerpo se resuelve graficamente (dibujo) y se expresa en una grilla
de coordenadas los valores que cada vértice tiene en su posicion primitiva y en la solicitada.
En una segunda instancia los alumnos trabajaron en la asignatura Matemdticas Aplicadas a la
Aeroniutica. Partiendo del trabajo realizado previamente, se pedia:

o Indicar las coordenadas cartesianas, cilindricas y esféricas de los vértices de los cuerpos

utilizados

* Realizar secciones de los mismo con el plano xy

* Describir analiticamente la region obtenida y los giros realizados.
Para dicha descripci6n analitica deben valerse del uso de funciones de variable compleja para describir
las regiones y de la transformacién conforme para expresar dichos giros mediante otra funcion de
variable compleja.

METODOLOGI{A

Al evaluarse las producciones de los alumnos en las dos asignaturas, se consideraron cada una de las
habilidades involucradas en cada ejercicio. Cada una de esas habilidades fue evaluada segin el grado
de desarrollo evidenciado al resolver los ejercicios. Se usé una escala de Likert de tres opciones:

(1) Habilidad poco o nada desarrollada

(2) Habilidad moderadamente desarrollada

(3) Habilidad desarrollada

RESULTADOS Y CONCLUSIONES
Anilisis de las habilidades geométricas y matemdticas involucradas con estas actividades
did4cticas
Para responder las preguntas planteadas se realiz6 un anélisis estadistico descriptivo con las
evaluaciones hechas. A continuacién 3¢ muestran los porcentajes de los grados de desarrollo
alcanzados en cada habilidad.

Gréfico 1. Habilidades matematicas.
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Del analisis estadistico puede decirse:

e La habilidad matematica mas desarrollada es graficar; siguen en orden de desarrollo:
identificar, algoritmizar y calcular; y la habilidad con menor desarrollo es recodificar.

* Las habilidades geométricas mas desarrolladas son: leer, percibir la vision, discriminar
visualmente e interpretar; continia en orden de desarrollo memorizar visualmente; y las habilidades
geométricas con menor desarrollo son: comunicar, reproducir y construir

Grafico 3.
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Por lo tanto se obtiene como conclusion:
¢ El grupo de habilidades matematicas que los alumnos de Ingenieria Aerondutica presentan

mais desarrolladas al resolver actividades didActicas sobre transformacién conforme y
coordenadas curvilineas son las habilidades operativas.
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El grupo de habilidades geométricas que los alumnos de Ingenieria Aerondutica presentan mas
desarrolladas al resolver actividades didacticas sobre giros en el espacio son las habilidades
visuales.

ANALISIS DE LA RELACION ENTRE LAS HABILIDADES MATEMATICAS

Grafico 4. Comparacion entre habilidades conceptuales y habilidades operativas

» Del total de alumnos que tienen las habilidades conceptuales nada o poco desarrollada el 66,7
% tienen nada o poco desarrollada las
habilidades operativas y el 33,3 % con un
desarrollo moderado.
De la totalidad de alumnos que tienen las
habilidades conceptuales con un desarrollo
moderado el 88,2 % también tienén habilidades
operativas con moderado desarrollo y el 11,8 %
con un desarrollo satisfactorio.

Comparacion Hab Conceptuales y Hab Operativas

* Todos los alumnos que tienen las habilidades
conceptuales con un desarrollo satisfactorio
también lo tienen en las habilidades operativas

Hab Conceptuales

Grafico 5. Comparacion entre habilidades traductoras y habilidades operativas

Del total de alumnos que tienen las
Comparacion Hab Traductoras y Hab Operativas habilidades traductoras nada 0 poco
desarrollada el 22,2 % presentan nada o poco
' desarrollada las habilidades operativas y el
Hab 2pieratlvas 77,8 % con un desarrollo moderado.
gg De la totalidad de alumnos que tienen las
habilidades traductoras con un desarrollo
moderado el 81,8 % también poseen
habilidades  operativas con  moderado
desarrollo y el 18,2 % con un desarrollo
satisfactorio.
Hab Traductoras e Todos los alumnos que tienen las habilidades
traductoras con un desarrollo satisfactorio también lo tienen en las habilidades operativas.

ANALISIS DE LA RELACION ENTRE LAS HABILIDADES GEOMETRICAS
Grafico 6. Comparacion entre habilidades visuales y habilidades de dibujo

Todos los alumnos con las habilidades
visuales nada o poco desarrollada también
tienen las habilidades de dibujo nada o
poco desarrolladas.

De la totalidad de alumnos que tienen las
habilidades visuales con un desarrollo
moderado el 27,3 % tienen las habilidades
de dibujo poco o nada desarrolladas, el
63,6 % con moderado desarrollo y el 9,1
% con un desarrollo satisfactorio.

Comparacion Hab Visuales y Hab de Dibujo

e Del total de alumnos que tienen las
habilidades visuales con un desarrollo
satisfactorio el 10 % tienen las habilidades
de dibujo con un desarrollo moderado y el
90 % con desarrollo satisfactorio
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Grifico 7. Comparacion entre habilidades visuales y habilidades de dibujo

Todos los alumnos con las habilidades
verbales nada o poco desarrollada también
tienen las habilidades de dibujo nada o poco
desarrolladas.

De la totalidad de alumnos que tienen las
habilidades verbales con un desarrollo
moderado el 22,2 % tienen las habilidades
de dibujo poco o nada desarrolladas y el
77.8 % con moderado desarrollo.

Del total de alumnos que tienen las
habilidades verbales con un desarrollo
satisfactorio el 9,1 % tienen las habilidades
de dibujo con un desarrollo moderado y el
90.9 % con desarrollo satisfactorio

ANALISIS DE LA RELACION ENTRE LAS HABILIDADES MATEMATICAS Y
GEOMETRICAS

Tabla 1. Relacion entre las variables matematicas y geométricas

Habilidades Habilidades
conceptuales traductoras
Habilidades 1,000 830
conceptuales
Habilidades 830 1,000
traductoras
Hablhfiades 846 774
operativas
Habllldades 129 040
visuales
Habilidades 121 038
verbales
Habilidades
. ,133 ,031
de dibujo

Habilidades
operativas

Habilidades Habilidades Habilidades
visuales verbales de dibujo
,846 ,129 121 ,133
774 ,040 ,038 ,031
1,000 ,077 ,072 ,050
,077 1,000 ,936 ,900
,072 ,936 1,000 ,938
,050 ,900 ,938 1,000

De acuerdo a la tabla puede observase una correlaciéon importante entre las habilidades matematicas

traductoras y operativas con las conceptuales.

Como asi también un fuerte relacion entre las habilidades geométricas verbales y de dibujo con las

visuales.

Para poder estudiar la posible relacion entre las habilidades geométricas y matematicas de cada
asignatura se realizé un analisis factorial con el objetivo de determinar las componentes principales.
Grafico 8. Relacion entre las variables matematicas y geométricas
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A través de este andlisis de se llegé a la conclusién de que en estas actividades did4cticas la relacién
entre dichas habilidades ha sido minima, ya que las componentes principales resultantes del anlisis
mostraron una distincion entre las dos clases de habilidades.
Esto puede deberse a varias razones:

* Por parte de los alumnos: '

o Mayor facilidad en realizar grafico, ya que el dibujo técnico es una disciplina técnica
que no siempre tiene fundamentos matematicos pero en la practica es el lenguaje
técnico Dificultad en asociar los procedimientos de las asignaturas entre si, a pesar de
que se estén refiriendo al mismo concepto aunque desde puntos de vista distintos.

o Limitacion en la posibilidad de abordar un concepto desde distintas Opticas.

En cuanto a las actividades didacticas:

o Pobre énfasis en la vinculacién de los procedimientos de las dos asignaturas.

o Insuficiente acento en la importancia de considerar un mismo concepto desde distintas
visiones.

Conclusiones finales y proyecciones futuras:
Como colacion del trabajo puede resumirse lo siguiente:
¢ Puede observarse una relacién entre las habilidades, pero sélo entre las habilidades
mateméticas entre si como entre las habilidades geométricas entre si.
Dicha relacién puede mejorarse e incrementarse.
La correlacion entre las habilidades matematicas y geométricas podria aumentarse haciendo
ajustes en las actividades didacticas.
Las actividades didécticas en el futuro podrian orientarse con mayor intensidad a:
o La vinculacion de los conceptos en comun entre las asignaturas
o Las habilidades matematicas necesarias para desarrollar dichos conceptos
o Las habilidades geométricas esenciales para comprender dichos conceptos
o Larelacion entre las habilidades geométricas y mateméticas
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RESUMEN

El objetivo del presente trabajo es informar la s actividades de investigacion y desarrollo que se
realizan en CITEFA , en el drea de la ingenieria aeronauticay en el ambito espacial, a partir del

desarrollo de motores propulsores solidos y sus cargas utiles , teniendo en cuenta su vinculacion
con las dreas de aerodindmica , mecadnica , electronica y quimica .

En este trabajo se expondrdn las tareas relacionadas con la determinacion de los parimetros

medioambientales de temperatura, presion y camp o magnético entre otros, en la estratosfera e
iondsfera, mediante una carga util cientifica, empleando un vector desarrollado en el Instituto de
Investigaciones Cientificas y Técnicas para la Defensa

Desde el punto de vista Institucional, estas actividades representan la reanudacion por parte de
CITEFA de investigaciones aeroespacial es con fines pacificos y cientificos

Asimismo los resultados que se obtendrdn durante el desarrollo de estas actividades permitiran
corroborar y homologar los diversos procesos que se ven involucrados en estos desarrollos
espaciales como ser: planificacion , investigacion y desarrollo del vector portador que permite el
acceso al espacio como asi también los diversos programas de simulacion utilizados y la logistica
de operacion .

INTRODUCCION

Como en la mitologia del ave fénix, en CITEFA, renace desde su interior la pasién por el acceso al
espacio y asi la historia hace justicia ante esos pioneros muchos de los cuales hoy ya no estan
presentes. Cabe mencionar que en 1964, con el desarrollo de la familia de cohetes Proson se
alcanzaron alturas del orden de los 50 Km., lo cual marcé un hito para la época . El cohete Proson
a+b, estaba constituido por sistema propulsor de dos etapas y con desprendimiento del primer
motor. )

Asimismo debemos mencionar aquellos pioneros como Ing. Ezio Lorenzelli Ing. Juan
Bulgheroni, Ing. Olegario Mikno, Ing. Gustavo Carullo entre otros , que contribuyeron a esas
innovaciones realizadas en el campo espacial y de las cuales los profesionales de CITEFA han
recibido ese legado y que han reiniciado dichas actividades .( Como referencia se puede ver las
Notas Técnicas de CITEFA N° 26, 27 indicadas en la bibliografia de este trabajo).

El presente trabajo tiene por finalidad realizar un aporte informativo y de divulgacién, como asi
también realizar una retrospectiva de las tareas realizadas en CITEFA desde hace unos 10 afios en
que se comenz6 con el desarrollo de propulsores sélidos y liquidos completamente nacionales para
este fin.

Posteriormente se analizarin los desarrollos efectuados en CITEFA dentro de esta 4rea aerospacial
con un programa planificado que permita alcanzar los 100 Km. de altura. El hecho de acceder a esta
altura, no solo consiste en construir un motor, co locarle la carga 1til y su posterior lanzamiento,
sino en el desarrollo de dos o mas etapas, unidad de separacion de la carga til, como asi también
los dispositivos de recuperacién de cada subsistema.
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Es por ello que en CITEFA se ha procedido de manera conservativa reciclando motores en desuso
mediante una recorrida general de los mismos, realizando la extensién de vida 1til y su posterior
empleo para el proyecto Sonda I el cual utilizé como sistema propulsor motores del misil aire —
superficie Martin Pescador

COHETE SONDA 1

La misién bésica del proyecto es la de recolectar datos para investigacion cientifica, incrementar
capacidades en las éreas intervinientes, formacién de recursos humanos como asi también validar
los disefios y procesos de fabricacién de cada uno de los componentes. Los resultados obtenidos a
partir de estos componentes seran usados como base para los criterios de disefio de futuras misiones.
La UTN junto con CITEFA establecieron el 9 Dic 1996 un Convenio Marco de
Cooperacion y Asistencia

La Secretaria de Ciencia y Tecnologia del Rectorado de la UTN consideré oportuno preparar un
Programa de Actividades y Aplicaciones Aeronduticas y Espaciales (PAAAE).

Posteriormente se firmé el convenio especifico 415/00 entre UTN y CITEFA para desarrollar
actividades cientifico tecnolégicas en los campos Aerondutico y Espacial, en el mas amplio marco
de cooperacion y complementacién de esfuerzos posibles a fin de mejorar la ensefianza de la
Ingenieria en los niveles de grado y Postgrado, contribuyendo a los mas elevados fines de la
Universidad mediante la aplicacién de técnicas, métodos y procedimientos del desarrollo
Aeronautico y Espacial. El mencionado convenio permiti6 establecer como objetivo fundamental :
“Disefiar, construir y lanzar en forma conjunta un cohete sonda de varias etapas para investigacion
Cientifica y Tecnologica, aprovechando motores cohetes existentes en CITEFA que permita alcanzar
100 (cien) Km de altura transportando una carga 1til del orden de 10Kg, como primer elemento de
una familia de cohetes sonda en aptitud de brindar al sistema universitario nacional y a otros
organismos del quehacer cientifico tecnolégico nacional una plataforma apta para experimentos
cientificos y tecnolégicos en el entorno espacial”.

RESULTADOS OBTENIDOS

Se efectué el lanzamiento de dos cohetes de dos etapas cada uno en el Centro de Ensayos y
Lanzamiento de Proyectiles Autopropulsados (CELPA II) ubicado en la localidad de Mar Chiquita,
Pcia de Buenos Aires. El dia 16 de septiembre de 2003 fue lanzado el cohete correspondiente al
“Vuelo Preliminar” y el 18 de septiembre fue lanzado el cohete correspondiente al "Vuelo
Tecnolégico”. Se alcanzaron alturas de 23 km, como se habia previsto para esta etapa.

Desde el punto de vista técnico cabe destacar que por primera vez se utilizé una carga telemétrica
digital ( para’ el denominado *“Vuelo Tecnolégico” ), este hecho significé un importante salto
tecnolégico, lo cual permitié la adquisicién, transmisién y procesamiento de una mayor cantidad de
datos con mayor presicion que la empleada a través de la telemetria analégica. El empleo de cohetes
de dos etapas impuso un importante desafio en lo que respecta al disefio acrodinamico. Asimismo
los resultados obtenidos durante esta experiencia, permitieron corroborar y homologar los diversos
programas de simulacién que se implementaron para el calculo y disefio de cohetes en general.

La concreci6én de estos lanzamientos con resultados altamente positivos marcé la reanudacion por
parte de CITEFA de las actividades aeroespaciales, con fines pacificos y cientificos.

PROYECTO SONDA GX

Este Proyecto nace como una segunda fase de este programa de vehiculos sonda, cuyo objetivo
futuro es llegar a una altura de los 100 Km, teniendo en cuenta un vehiculo de 2 etapas.

Para lograrlo, esta en desarrollo el Sonda GX que consiste en un nuevo sistema propulsor, el cual fue
ensayado con éxito en el banco de prueba de motores Cohete que posee CITEFA en Villa Maria-
Coérdoba, como asimismo una nueva unidad de separacioén de la carga util, la cual sera recuperada
por paracaidas.
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Se realizara un primer lanzamiento de un vector de una etapa con una carga util real, para evaluar en
todos sus aspectos el funcionamiento de los sensores y el rescate de la informacion obtenida por la
carga util.

Vector portador:

Con referencia al vector portador, y sobre el sistema propulsor del mismo, constituido por motores
de combustible s6lido, cuyos diagramas de presién interior y de empuje se adjuntan en la Figura N°
I.
Las caracteristicas del motor cohete modular que serd empleado son :
* Calibre nominal : 320mm.
* Largo total del motor completo : 2800mm.
Peso de la estructura y alas estabilizadoras : 180 Kg.
Tipo de propulsante : Compuesto.
Peso del propulsante : 216 Kg.
Impulso especifico del propulsante : 220 Seg.
Impulso Total verificado : 47520 KgSeg
Presi6n maxima del motor = 65 Kg/cm?.
Peso Total del Vector con Carga Util = 420 Kg.
Altura esperada con una sola etapa : 50 Km.
Angulo de lanzamiento de 85 grados

Carga Otil:

Para la medicion de Pardimetros Atmosféricos en toda la estratdsfera, se empleara una
carga util capaz de medir los siguientes parametros :
* Presion estitica, mediante sensores barométricos.
* Temperatura exterior e interior a la carga 1til.
* Intensidad de Campo Magnético.
* Sensores solares.
¢ Posicion absoluta por medio de GPS.
¢ Comportamiento dindmico de la carga util ( Por medio de la lectura de Girdscopos tipo
MEMS y Acelerémetros también tipo MEMS ).
Construida la carga 1til, la misma se sometera a los siguientes ensayos ambientales que simularan las
condiciones operativas en vuelo y cumpliendo con los requerimientos de las normas para uso
espacial :
¢ Vibracién en los tres ejes (x, y, z)
¢ Aceleracién
¢ Temperatura del habiticulo de electrénica de la carga 1til : (-40 °C a +60°C).
Puesto que el vector portador no posee sistema de guiado, habrd que inducir un rolido para
proporcionarle la adecuada estabilidad, dicho rolido inicial se obtiene a través del decalaje de las
alas.
La carga util tendrd Transmisores de Telemetria tipo PCM digitales para recoger .en tierra la
informacién de los sensores, mediante una estacién de recepcién que posee CITEFA, en caso de no
poder recuperar la misma mediante paracaidas. Este tipo de Telemetria ya ha sido probada con éxito
en el vuelo de los 2 lanzamientos de cohetes que CITEFA efectué junto a la UTN en Mar Chiquita

en Septiembre del 2003.
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Figura | : Diagrama de Empuje y Trayectoria del Sonda GX

METODOLOGIA DEL PROYECTO

Carga util cientifica : Consiste en el desarrollo y la puesta a punto de un prototipo que contemple
las condiciones de disefio y ambientales a las que estara sometida la misma. Para ello se ajustarad y
adaptara a las caracteristicas dinamicas del vector en vuelo, que incidiran sobre el comportamiento
de la carga util cientifica, permitiendo el disefio definitivo de la misma y su construccion.

Para la integracion de los subsistemas, se tendra en cuenta la capacidad volumétrica requerida para la
carga util, como asi también la unidad de separacion, telemetria, medicién y recuperacion por
paracaidas lo que permitira configurar la arquitectura final del vector y subsistemas de lanzamiento.

Experimento cientifico: Se efectuara el lanzamiento del vector con su carga util acorde a lo
programado y se realizardn las mediciones de los pardmetros ambientales junto con su posterior
almacenamiento, analisis y procesamiento. Previamente se procedera a la calibraciéon y puesta a
punto de los sensores y subsistemas integrados en la carga util.

Areas Intervinientes:

Electrénica y simulacion
Esta area contemplard el estudio, disefio, simulacion y construccién de los distintos sistemas de

control y adquisicién de datos a bordo del cohete sonda. Se efectuard la evaluacién y validacion de
los sistemas de control a distintas condiciones ambientales extremas que puedan surgir durante el
vuelo.

Asimismo se realizara el estudio, disefio, programacioén y construccion de los sistemas de apoyo
terrestre (GSE), validados a través de pruebas de funcionamiento y ensayos en conjunto con los
sistemas del cohete.

Quimica

Se realiz6 la formulacion de un propulsante soélido, caracterizado por: bajas velocidades de
combustion y bajas presiones. Para ello se experimentaron distintos tamafios de particulas del
oxidante logrando alto impulso especifico del propulsante, usando distintos porcentajes de
componentes solidos y altas densidades, obteniéndose propiedades mecanicas adecuadas .

Se realizé la formulacion de una inhibiciéon capaz de adherir el propulsante al tubo motor
caracterizado por un bajo modulo de elasticidad, altas elongaciones y resistente a las altas
temperaturas. Se determinaron los parametros del propulsante, entre ellos velocidad caracteristica,
impulso especifico, coeficiente de empuje y composicion de los gases de combustion.

Se determiné en forma experimental la perfo rmance del propulsante parametros balisticos en
funciéon de la presion de camara y la temperatura de ensayo; calculo del exponente de presion de la
ecuacion de Vieille; determinacién de las presiones y empujes en funcién del tiempo; calculo de los
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indices de calidad del propulsante; determinacién de las densidades; propiedades mecénicas a la
traccién en funcién de la temperatura y anélisis térmico del propulsante. Se ejecutaron amasadas
donde se obtuvieron granos estandares del propulsante formulado que se ensayaron en el banco
estatico para obtener los pardmetros de la combustion.

Se realizaron evaluaciones experimentales de la inhibicién a saber: Determinacion de las
propiedades mecanicas a la traccién en funcién de la temperatura; determinacion del perfil de
temperaturas del tubo motor; calculo de los indices de erosion; estudios del envejecimiento;
determinacion de la vida util del propulsante. Se efectuaron coladas de planchas del material para
obtener probetas que permitieron evaluar sus propiedades mecéanicas. Se someterieron dichas
probetas a distintas temperaturas y tiempos para evaluar el envejecimiento y poder determinar la
probable vida util.

Aerodinamica
Teniendo en cuenta la distribucién de los componentes del vehiculo se determinarad la configuracién

aerodinamica, cumpliendo con las condiciones de estabilidad logitudinal y transversal, a través del
calculo de los coeficientes aerodindmicos de los distintos componentes del mismo y las
interferencias entre ellos. Para esto se aplicard un algoritmo que determina el coeficiente de
resistencia aerodindmico a incidencia nula, en funcion del nimero de Mach y de los distintos
alargamientos del vehiculo. Con ello se podra evaluar la influencia de los distintos componentes de
resistencia : resistencia viscosa , resistencia de base y resistencia de presion.

Posteriormente se determinara el coeficiente aerodindmico de sustentacion total del vehiculo, como
asi también el centro de presion, para determinar asi el margen de estabilidad correspondiente.

Se determinara el angulo de decalaje de la planta alar estabilizadora para producir la velocidad de
rolido adecuada que permita cumplir con la trayectoria prevista. Con ello se estudiard la mecanica de
vuelo y calculo de trayectorias tedricas. Estos resultados permitiran estudiar el calentamiento
aerodindmico producido por la reentrada del vehiculo en la atmésfera terrestre a velocidades
supersénicas; y también se podrd definir el disefio mas conveniente minimizando dicho
calentamiento aerodindmico producido en la carga util.

Se estudiaré el efecto de acoplamiento entre la velocidad angular de rotacién y el movimiento de
cabeceo debido a perturbaciones. Se estudiard el sistema de frenado a través de paracaidas,
determinando el instante para su accionamiento, logrando asi la recuperacién de la carga util.

Mecénica:

Se realiz6 el estudio de factibilidad que incluye la construccién de prototipos a escala de los distintos
tubos motores (micromotores de ensayo) basados en los procesos analizados para el desarrollo de
técnicas de fabricacién y su posterior ensayo y evaluacion.

Se estudiara la posibilidad de la fabricacion por bobinado de fibras continuas para tubos motores y
toberas. En esta etapa de desarrollo se est4 trabajando con tubos motores de acero.

Se estd investigando y desarrollando las técnicas de bobinado de fibras continuas que incluyan la
adaptacién de los procesos a los materiales disponibles actualmente en el pais para inhibiciones y
protecciones térmicas de los motores cohetes de combustible sélido. Se estin realizando ensayos
hidréulicos en banco de los motores de vuelo.

Se estudiara un sistemna de proteccién térmica para la ojiva.

Se desarrollara un método sistematico de evaluacion de la disminucién de las propiedades mecénicas
de los materiales comerciales por efectos de la temperatura y radiacién UV.

CONCLUSIONES

De esta manera, en CITEFA se ha retomado un 4rea de trabajo que se habia abandonado varias
décadas atras por diversas razones; encontrandonos asi en una carrera espacial cuyos hitos impuestos
son : 20 Km, 50 Km y 100 Km de altura.

Mediante el desarrollo de estos Cohetes Sonda, la comunidad cientifica, universitaria y
gubernamental podra disponer de esta valiosa herramienta para evaluar el estado de la atmésfera y
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sus consecuencias medio ambientales en momentos en que esta temética se encuentra en crisis a
nivel global y en busca de soluciones sustentables.

Los parametros medio-ambientales obtenidos en el rango de altitud que abarca el vuelo del vector
permitird realizar estudios cientificos a aquellos investigadores Argentinos o Extranjeros que
trabajen en la problematica ambiental y meteorolégica, por lo tanto la calidad de las mediciones y la
cantidad de las mismas constituiran el objetivo principal del proyecto.

Toda esta informacion, después de haber sido procesada correctamente, sera puesta a disponibilidad
de los cientificos que lo requieran.

Asimismo el proyecto obtendrd ventajas en lo que respecta a mejorar la ensefianza de grado y
postgrado, contribuyendo a la formacién de alto nivel profesional de la Universidad mediante la
aplicacion de técnicas, métodos y procedimientos emergentes del desarrollo aerondutico y espacial.
En este proyecto se empleardn pasantes como colaboradores por parte de la UTN.

La Institucion donde los pasantes desarrollardn sus tareas, cuenta con Instrumentos Equipos y
Maquinaria en forma exclusiva y posee ademds una modalidad de trabajo en la Ingenieria de
Sistemas Complejos y Multidisciplinarios que posibilita una formacién completa -del futuro
graduado.

La experiencia realizada afios anteriores ha demostrado fehacientemente todo lo antedicho y la
mayoria de los pasantes que han trabajado en el proyecto han conseguido insertarse en la Industria
Nacional con muy buenas perspectivas.
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SISTEMA DE AERONAVEGABILIDAD DE LA DEFENSA
MINISTERIO DE DEFENSA

INTRODUCCION
El presente informe tiene la finalidad informar sobre las actuaciones y avances respecto al Sistema de
Aeronavegabilidad de 1a Defensa.

ANTECEDENTES

A partir de una serie de accidentes aéreos ocurridos por parte de material perteneciente a las Fuerzas
Armadas argentinas se ordend por parte del Ministerio de Defensa en el afio 2006 realizar una auditoria
independiente al estado del material aéreo.

La citada auditoria demostré como principal problema del sistema existente que convivian diferentes y
dispersas regulaciones aplicables a la aeronavegabilidad dentro de la jurisdiccion, y esta diferencia no
existia solamente entre diferentes Fuerzas Armadas sino que dentro de una misma Fuerza se aplicaban
diferentes criterios en las distintas unidades. Adicionalmente las unidades usaban una gran
discrecionalidad en lo referente a la aplicacion de las regulaciones en las que expresaban ser la base de sus
sistemas de mantenimiento y aeronavegabilidad continuada.

Ante esta situacién el Ministerio de Defensa emitio la Resolucién MD 639 del 24 de mayo de 2007 donde
instruy6 la confeccion de una Directiva de Habilitacion de tripulantes Militares, una Directiva de
Habilitacién de Personal Técnico de Aeronaves y un Reglamento de Aeronavegabilidad Militar, que
aplique criterios analogos a los usados en el ambito civil y respetando las particularidades del instrumento
militar.

Con el fin de cumplir lo ordenada por la Resolucién nombrada en el parrafo anterior, se cred un grupo de
trabajo con representantes del Ministerio de Defensa, del Estado Mayor Conjunto y de las tres Fuerzas
Armadas, quienes a partir de experiencias comparadas con otros paises, en el ambito militar, y con las
regulaciones de aeronavegabilidad civiles argentinas e internacionales desarrollaron el Sistema de
Aeronavegabilidad de la Defensa.

El Reglamento de Aeronavegabilidad Militar (RAM) fue aprobado por Resolucién MD 18 del 20 de
Diciembre de 2007, dicha Resolucion establece que la implementaciéon del RAM serd de caracter
obligatorio para todas las aeronaves militares, tripulacion, logistica asociada y personal técnico de
mantenimiento, y que debera ser aplicado para las aeronaves que cumplan tareas de Estado fuera del
ambito militar, realizando transporte aéreo de fomento, transporte de apoyo a la comunidad, transporte de
autoridades, y otras actividades del &mbito civil el 1 de enero de 2010,

y suaplicacion seré para la totalidad de medios aéreos a partir del 1 de enero de 2012.

La mencionada Resolucion se aprueba, ademads, la estructura organizativa del sistema creado, facultando
a la Direccién General de Supervision Logistica y Operativa a modificar, adaptar y complementar los
documentos relacionados con el Reglamento de Aeronavegabilidad Militar.

CONCEPTO

La piedra fundamental del sistema creado es la aeronavegabilidad, esta se entiende segtn la definicion
aprobada por DNAy OACI como la aptitud técnica y legal de una aeronave para operar en forma segura.
En este contexto se involucra el concepto de aptitud legal que implica el poder demostrar
documentaimente que la aeronave cumple con lo establecido un su certificado tipo, en el-programa de
mantenimiento aprobado y las directivas estipuladas por la autoridad aeronautica competente. Dentro del
concepto de aptitud técnica se entiende que la aeronave debe mantener en forma efectiva las
caracteristicas técnicas estipuladas en su certificado tipo o equivalente.

En base a los criterios descritos, y no menos importante, surge el criterio de aeronavegabilidad
continuada, el cual implica la creacién de un sistema que asegure que cada vez que se da una puesta en
servicio de una aeronave, y en el transcurso del vuelo, las aeronaves de una organizacién cumplan con €l
criterio de aecronavegabilidad.

Es importante recalcar que el sistema de aeronavegabilidad no implica solamente al mantenimiento
aeronautico si no que aplica a todo el ciclo de vida del sistema, ya que desde el momento de la concepcién
de una aeronave se debe disefiar procurando que cumpla con las normas aplicables, asegurar también, que



la produccion cumpla los estandares de calidad para que las aeronaves producidas sean fieles al prototipo
certificado y durante su operacion se debe mantener su aeronavegabilidad continuada hasta la disposicion
final del medio.

Por otro lado, en unajurisdiccion en la que existe una importante cantidad de aeronaves, si aplicamos los
criterios de economia de medios, estandarizacion e interoperatividad y con lanecesidad de lograr lamayor
sinergia en el sistema logistico de los medios aéreos, llegamos a la conclusiéon que es necesario un
organismo en un ambito superior que articule y promueva un sistema de aeronavegabilidad tinico en el
ambito de la defensa

ORGANIZACION DEL SISTEMA DE AERONAVEGABILIDAD DE LADEFENSA

El Sistema de Aeronavegabilidad de la Defensa se confecciond usando el criterio de normalizacion
centralizaday ejecucion descentralizada.

LaDireccion General de Supervision Logisticay Operativa del Ministerio de Defensa (DGSLO) es el
organo que entiende en la aprobacion de las regulaciones de aeronavegabilidad, supervisa su
cumplimiento y conduce el Sistema de Aeronavegabilidad de la Defensa.

En el Estado Mayor Conjunto se creod la Direccidn de Aeronavegabilidad Militar Conjunta (DAMC),
que interviene en la confeccion de las regulaciones y controla su aplicacion.

En las Fuerzas Armadas se crearon los Organismos Superiores de Regulaciones Acronauticas
(OSRA), uno por fuerza, que participan en la confeccion de las regulaciones, fiscalizan su ejecuciony
entienden en la aprobacion de las certificaciones, habilitaciones, documentaciones y autorizaciones
en suambito especifico.

Dentro de las Fuerzas Armadas también se establecieron los Organismos Superiores Logisticos de
Mantenimiento (OSLM), que consolidan los requerimientos que permiten garantizar la
aeronavegabilidad

Por ultimo, los Organismos Técnicos de Mantenimiento Aeronautico (OTMA) son los talleres
responsables de la gestion y ejecucion del mantenimiento de acuerdo con las regulaciones
establecidas y son los responsables primarios de la aecronavegabilidad continuada



ORGANIZACION DEL REGLAMENTO DE AERONAVEGABILIDAD MILITAR Y SUS
REGULACIONES COMPLEMENTARIAS

REGLAMENTO DE DIRECTIVAS DE
AERONAVEGABILIDAD AERON;“-'LErgARPIUDAD
MILITAR | DAM

y

- |

RAM ORDENES TECNICAS
ESTANDAR MILITARES

Res. MD N° 18 del 2007 | I OTEM

F

- ’ CIRCULARES DE

ASESORAMIENTO
MILITAR
» CAM

L~

Lasregulaciones complementarias al Reglamento de Aeronavegabilidad Militar son:
Las Directivas del Reglamento de Aeronavegabilidad Militar: amplian los requerimientos del
RAM, profundizando en la interpretacién del mismo.

Las Directivas de Aeronavegabilidad Militar: obligan sobre acciones, métodos o procedimientos
para aplicar a los productos aeronduticos en los que existe una condicién de inseguridad, con el
objeto de preservar la aeronavegabilidad.

Las Ordenes Técnicas Estindar Militares: ordenan la adopcién de estindares o normas para
articulos especificos

Las Circulares de Asesoramiento Militar: son documentos confeccionados con la finalidad de
establecer una aclaracién a una cuestion de mantenimiento, especificando la utilizacién de un
método o técnica de aplicacién general. Establecen un método aceptable de cumplimiento pero
no el dnico posible. ’

PLANDEACCION

Al aprobarse a finales del afio 2007 por Resolucién Ministerial el Reglamento de Aeronavegabilidad
Militar, se inicié una carrera contra reloj para poder alcanzar los objetivos fijados. En la Direccion General
de Supervision Logistica y Operativa se contrat6 un estudiante avanzado de Ingenieria Aeronautica que
estérealizando las actividades de coordinacién para la confeccién de las regulaciones complementarias al
RAM. En este sentido, como un paso para la consolidacién del sistema fijado, por Decreto 1451 del 10 de
Septiembre de 2008 se cre6 la Direccién General de Normalizacion y Certificacién Técnica, homdloga a
la DGSLO, que tiene entre sus funciones la de " Dirigir el Sistema de Aeronavegabilidad de la Defensa
como Autoridad Técnica Aerondutica de la Defensa ™.

En el Estado Mayor Conjunto se cred la Direccién de Aeronavegabilidad Militar Conjunta, en la cual se
destinaron representantes de las tres Fuerzas Armadas con la consideracién de que tanto la Fuerza Aérea
como la Armada destinaron Ingenieros Aeronauticos en actividad, 2 por parte de la Fuerza Aéreay 1 la
Ammada, siendo el jefe de la DAMC un Comodoro; y el Ejército destiné solamente suboficiales por existir



unicamente 1 Ingeniero Aeronautico como personal militar en el Comando de Aviacién de Ejército.

Por su parte, las Fuerzas Armadas crearon sus respectivos OSRA y OSLM, proponiendo oficiales
superiores para su conduccion, asi como su organica y funciones asignadas, cabe aclarar que la DGSLO
aceptd temporalmente los cargos propuestos y las funciones que realizan en caracter transitorio, ya que
existen algunas discrepancias entre las incumbencias del personal de los OSRA en el RAM y las que puede
asumir el personal designado, asi como las funciones que realizan estos organismos’ deben estar
claramente diferenciadas de las funciones productivas netas con el fin de que el organismo de control no
tenga funciones de ejecucion. Estas discrepancias deberédn ser resueltas antes del 31 de Diciembre de
2009.

Es de destacar que en la confeccién del. Reglamento de Aeronavegabilidad Militar ha participado la
Direccion Nacional de Aeronavegabilidad, actual Autoridad Aeronéutica Civil de la Republica Argentina
y que en el Acta de reunién del dia 06 de Noviembre de 2007 ha determinado que el RAM guarda analogia
con los elementos esenciales que debe abarcar un sistema de reglamentacion de aeronavegabilidad,
expuestos en el Documento 9760 ~ Manual de Aeronavegabilidad ~ - Volumen 1  Organizacién y
Procedimientos “ - de la OACI, edicién 2001.

Con el fin de dar mayor apertura y consenso a la creacion de las regulaciones complementarias al RAM es
que se ha pedido la designacién formal de un representante de la DNA y un representante del Concejo
Profesional de Ingenieros Aeronéuticos y Espaciales para que participen en sus reuniones de confeccion.
Desde principios de 2008 que se estin realizando reuniones de los representantes del Sistema de
Aeronavegabilidad de al Defensa en las cuales en una primera instancia se han desarrollado los
cronogramas de trabajo, establecidos a continuacion:

Cronograma de edicién de regulaciones complementarias al RAM

DIRAM DNAR o RAAC Equivalente Observaciones
1- ) No aplica Finalizada
CONFECCION DE DIRAM, )
DAM, CAM Y OTEM
2- DNAR 1 - Definiciones y Finalizada
CEFINICIONES Y Abreviaciones
ABREVIATURAS
- DNAR 11 — Procedimientos Finalizada
PROCEDIMIENTO PARA LA | para la Confeccion de Reglas
PUBLICACION DE DNAR 39 — Directivas de
REGULACIONES EN Aeronavegabilidad
VIGENCIA _ v
4—- DNAR 21 — Procedimienios Estimada
EMISION DE CERTIFICADOS | Para la Certificacion de finalizacion para el

Productos Y Paries 30/1172008
5~ . RAAL 65 - Certtificados de Finalizada
HABILITACION DEL idoneidad Aeronautica
PERSONAL TECNICO (Personal Aeronautico Excepto

Miembros De La Triputacion)

RAAC 145 — Talleres

Aeronduticos de Reparacion
6- DMAR 43 - Mantenimiento, Finalizada
MANTENIMIENTO Mantenimiento Preventivo,

Restauracion Y Alteraciones.
7- RAAC 145 — Talieres Finalizada
OTMA Aeronauticos de Reparacion Y

Explotadores




8- No aplica En confeccion.
ORGANIZACIONES DE Estimada
MANTENIMIENTO finalizacion para e
AERONAUTICO DE LA 30/09/2008.
DEFENSA (OMAD)
g- RAAC 91 — Reglas de Vueloy | Estimada
EQUIPAMIENTO MINIMO DE | Operacion General finalizacion para ef
LAS AERONAVES RAAC 121 - Requerimientos de | 30v10/2008.

Operacion: Operaciones

regulares intemas e

Intemacionales - Operaciones

Suplementarias

RAAC 135 - Requerimienios de

Operacion: No reguiares

internas e intermacionales

Adicionalmente, y con el fin de lograr el objetivo fijado por la Resolucién MD 18 del 20 de Diciembre de
2007, en el acta de reuni6n 04/08 de fecha 08 de mayo de 2008, dando por resultado que para el 01 de
Enero de 2010 deben estar debidamente habilitados con sus respectivos alcances los siguientes Talleres:
EJERCITO:
« Campo de Mayo con su totalidad de Medios Aéreos, ya que es el unico Organismo Técnico de
Mantenimiento Aeronautico del Comando de Aviacién de Ejército, debiéndose aprobar
Satélites al mismo en los casos de mantenimiento de 1° Escalén en otras dependencias.

ACTIVIDADES REALIZADAS Y PLANIFICADAS
VISITAS TECNICAS POR PARTE DE LOS OSRA:
- Los Representantes de los OSRA estan realizando visitas técnicas a sus respectivos OTMA para
informar acerca de los requerimientos del RAM y sus Regulaciones complementarias con el fin de
establecer los requerimientos necesarios para llegar en tiempo y forma con los plazos fijados.

VISITAS TECNICAS POR PARTE DE LADAMC: _

- La Direccién de Aeronavegabilidad Militar Conjunta realizara visitas técnicas a OTMA con la finalidad
de revisar los programas de implementacion gradual en curso, los avances registrados y
programados, el uso de los recursos asignados (plan de Accién Progresiva) y las dificultades
existentes para el objetivo vital de alcanzar y mantener la aeronavegabilidad en los términos fijados:

* Taller Aeronaval EZE (ARA) 2da quincena septiembre 2008

* Grupo Técnico 2 (Parand) (FAA) 1ra quincena octubre 2008

+ Batallon 601 Campo de Mayo (EA) 2de quincena octubre 2008

*» Grupo Técnico 9 (Comodoro Rivadavia) (FAA) 1ra quincena noviembre 2008
* Grupo Técnico 1 (El Palomar) (FAA) 1ra quincena marzo 2009

CURSOS CONJUNTOS ENLADAMC
- Se ha impartido, en el mes de septiembre, por parte de la DAMC, el primer curso conjunto de
Documentacién Técnica en la que participaron Oficiales y Suboficiales de las tres Fuerzas Armadas.

INDICADORES DE GESTION

- Se han establecido por parte de la DAMC los indicadores de Gestion de los Planes de Accién Progresiva
para alcanzar y mantener las aeronavegabilidad de los medios aéreos de las Fuerzas Armadas,
divididos en las siguientes categorias:



Area Indicador (%)
Organizacibny | Capacidades de organismos (Excepto OTMA). | CO
Gestion _
Aeronaves y Certificacion de Aeronaves. CA
Componentes ,
Talleres y Depdsitos | Avance de habilitacion del OTMA. AH
Capacidades de Mantenimiento. CM
Recursos Humanos | incorporacion de Personal. P
Capacitacion del personal. CP
Habilitacion del personal. HP
Recursos Asignacion de recursos presupuestarios. RA
Presupuestarios [ e <ian de recursos presupuestarios. Ri
ing. Alsjandro D. PREGO
Diracior General de Supenision Logistica y Operafiva

MINISTERO DE DEFENZA
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BASIC RESEARCH IN AERONAUTICAL SCIENCE:
OPPORTUNITIES FOR COLLABORATION WITH THE US AIR
FORCE

Dr. Mark Maurice
Air Force Office of Scientific Research
Air Force Research Laboratory
875 N. Randolph St.
Arlington, VA 22203
Phone: 703-588-1772 & Fax: 703-588-1785

Email: mark.maurice@afosr.af.mil

The Air Force Office of Scientific Research (AFOSR) manages the basic research for the US Air Force.
To maintain a world-class research portfolio, AFOSR looks worldwide to team with the best scientists and
laboratories it can find. AFOSR has overseas detachments in London and Tokyo, and is opening a new
office in South America. These offices conduct a number of programs that are designed to build
relationships between AF funded US scientists and scientists abroad. These include visiting scientist
programs; personnel exchanges; information exchanges; cooperative projects; cooperative conferences
and workshops; and AF funded contracts and grants. This presentation will provide information about
these programs for scientists interested in working with the US Air Force, and it will provide the current
interests and directions of AF research in aeronautical science.
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TRANSMISIONES ALEMANIA ~ARGENTINA
BAUHAUS Y JUNKERS ENTRE NOSOTROS

Arq. Pablo E.M. Szelagowskil *, Arq. Julia Lescano2

1Taller de Historia de la Arquitectura, Facultad de Arquitectura, U.N.L.P, Argentina
2 Taller de Historia de la Arquitectura, Facultad de Arquitectura, U.N.L.P, Argentina

RESUMEN

Los objetivos de este trabajo son por un lado el estudio y el desarrolio de hipétesis sobre la relacién del
disefio Bauhaus y la industria aecrondutica Junkers, sus antecedentes y consecuentes, y por otro la relacion
de ambos con la Argentina.

La metodologia empleada consiste en la recopilacion y andlisis del material de archivo, su confrontacion
histérica y la contrastacion con teorias estéticas y de disefio en general.

Bauhaus, escuela de disefio fundada en 1919 por Walter Gropius, se establece en Dessau en 1925. Esta
ciudad de la regién de Anhalt era la sede de la fibrica de aviones Junkers, empresa pionera en el campo
tecnolégico con métodos modernos y de gran impacto en la poblacion de Dessau. Bauhaus vio en Junkers
la posibilidad préctica de las técnicas de disefio modernas. La apertura mantenida por Junkers frente a
nuevas ideas llevd estos a relacionarse con Bauhaus. Por ejemplo, el logotipo de Junkers fue obra de
Friedrich Drémmer de Bauhaus a la vez que en los folletos publicitarios Junkers aprovechaba el impacto
visual del nuevo edificio de Bauhaus. La similitud en el campo de la investigacion entre Gropius y
Junkers, se debe al intento de definir la situacién y las necesidades del hombre modemo en su entorno
cotidiano de la era de la mdquina. Como resultado de este trabajo en paralelo se realizaron casas metalicas
industrializadas, mobiliario y disefio de aeronaves. Bauhaus contaba con un taller de mobiliario, en el cual
Marcel Breuer disefid, en cooperacion con ingenieros de la fabrica de aviones, sillas ligeras y plegables
con estructura de tubos de acero y telas especiales. El prototipo de ellas fue realizado en Bauhaus mientras
que la produccién completa fue hecha en Junkers.

La relacién de Junkers con Argentina comienza en términos de operaciones aéreas para correo. La
empresa Aeroposta Argentina fundada por 1929 compré a Deutsche Lufthansa Aktiengesellschaft tres
Junkers Ju-52/3m para sus operaciones en el pais. Mientras se inician las operaciones de Junkers
Argentina, Gropius establece en Buenos Aires un estudio de disefio de arquitectura y mobiliario para
desarrollar en Argentina los ideales modernos de Dessau.

Luego de la Segunda Guerra Mundial miembros de Bauhaus ensefian en Ulm en la HFG, escuela de disefio
la cual tendré un rol protagénico en el disefio de la identidad, indumentaria y equipamiento de abordoenla
compaiiia aérea alemana Lufthansa.

PALABRAS CLAVE: Junkers - Bauhaus - Dessau- Aeroposta Argentina
INTRODUCCION: Industria y disefio en la Alemania de fin de Siglo XIX y principios del XX.

Los profundos cambios en las condiciones sociales y fisicas de las grandes ciudades europeas
introducidos por la revolucion industrial modificaron notablemente las estructuras econdmicas y de la
produccién de objetos en manos de artesanado transformando para siempre los criterios de disefio y
producto industrial.

Estos cambios generaron nuevas formas de intervencion en el disefio que con gran impulso se extendieron
desde Inglaterra hacia el continente, buscando encontrar una diferente relacion entre la nueva industria y
el disefio para reemplazar el artesanado desplazado por el avance tecnoldgico productivo.

Es asi que Inglaterra se constituye en el punto de referencia para los paises en industrializacién en visperas
del nuevo siglo y de lamodemidad en la calle.
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Alemania, como otros paises, se interesé en los movimientos de revalorizacion del disefio aplicado a la
naciente industria que en términos de produccién masiva corria el riesgo de sistematizar mecanicamente
los objetos perdiendo su valor de pieza de disefio. El movimiento inglés Arts and Crafts fue el modelo a
imitar de igual manera que los disefios y las actividades de William Morris o los pensamientos de John
Ruskin. Sobre estas bases, los ingleses fueron reformando los planes de estudio de las escuelas de arte
aplicaday los talleres educativos referidos a los trabajos artesanales.

Por su parte, tanto Austria como Alemania reconocieron el valor de las iniciativas inglesas primero
reformando las escuelas de disefio y su politica educativa, a la vez que se formaron diferentes asociaciones
que defendian la industrializaci6n de las artes. Surgen asi el Museo Austriaco de Artes y oficios de Viena'y
el Museo de Arte Industrial de Berlin.

En 1896 el gobierno Prusiano envia a Inglaterra a Hermann Muthesius a estudiar el caso inglés con la
intencion de profundizar la reforma del sistema educativo en pos de modificar sustancialmente la relacion
entre la produccién de objetos y el diseiio.

Bajo propuesta de Muthesius Alemania reformé las escuelas de artes y oficios incluyendo Talleres y
muchos de los jévenes artistas modernos fueron convocados a ser profesores. También se fundaron gran
cantidad de talleres privados que elaboraban objetos de consumo hogarefio. A diferencia que el Arts and
Crafts, los talleres de artesanos alemanes no dudaron en incorporar las maquinas para su produccion, enun
intento por desarrollar una industria de calidad que posicionara al estado en el mundo colonial
internacional.

Muchas industrias contrataron también los servicios de artistas nuevos para dirigir su produccion como el
caso de la AEG, empresa de electricidad y de produccién de objetos eléctricos que contratd a Peter
Behrens quien habia reformado la academia de artes de Dusseldorf.

De este modo, a finales del siglo XIX Alemania se adelanté a Inglaterra como naci6n industrializada hasta
el conflicto de la Gran Guerra. Alemania consigui6 establecer un lenguaje estilistico industrial de
prestigio, algo que por mucho tiempo va a ser su identidad.

En este clima de organizaci6n industrial, se forma una liga de talleres que va a ser el punto de partida de las
grandes innovaciones en el disefio de la Alemania del siglo XX: la Deutscher Werkbund.

Sus fundadores, arquitectos y disefiadores pioneros del disefio moderno, sostenian la calidad en el trabajo
y la supremacia alemana en el mercado internacional.

Uno de sus miembros fue Walter Gropius, arquitecto de Berlin, quien habia construido una de las fabricas
mas modernas y que se habia encargado de demostrar los principios del disefio moderno en la exposicion
de Koln de 1914. Previo a la Primera Guerra Mundial Gropius estuvo vinculado a la Escuela de Artes y
Oficios de Weimar que dirigia el belga Henry Van de Velde quien dimiti6 en 1914 sugiriendo a Gropius
como su reemplazo, quien a su vez intentaba conseguir la direccién de alguna escuela o taller en Tiiringen.
Luego de varios afios de estar cerrada la escuela de Van de Velde y de estar en necesidad de reformarse la
de Bellas Artes, consigue Gropius que el estado acepte su propuesta de organizar una escuela bajo las
nuevas ideas. Es asi como en 1919 organiza Bauhaus, una escuela de arte disefio e industria que con
artistas y artesanos intentaba "levantar el futuro".

Gropius pone en marcha una escuela de artes y disefio con un revolucionario plan de estudios y trabajo y
con un inusual grupo de profesores, todos artistas provenientes de las vanguardias europeas como
Kandinsky, Klee, Muche, Itten, Feininger y Schiemmer.

La escuela representaba todas las posiciones de la naciente modernidad en el campo del arte, a la vez que
se preocupaba por la inevitable comunidn entre éstas y el campo de la industria.

En el esquema de organizacién de la ensefianza presentado por Gropius, el trabajo en taller sobre las
posibilidades de los materiales ocupaba un lugar preponderante en la formacién destindndose para ese fin
talleres de trabajo en piedra, madera, acero, metal, tejidos, color, vidrio y arcilla.

Los cambios hacia la derecha en la politica de Weimar sucedidos hacia 1924 hicieron que Bauhaus
perdiera el apoyo estatal en cuanto a su jerarquia como modelo educativo en la regién, como también con
respecto a su status presupuestario y apoyo politico. Un momento de crisis tanto externa como interna de
Bauhaus, producto de las luchas entre los profesores Itten y Van Doesburg en cuanto al perfil de la escuela,
provocan en Gropius y en los profesores la decisién de revocar los contratos con la administracion de
Weimar y buscar un lugar més propicio para sus experiencias y para experimentar la ansiadarelacion Arte
+Técnica.

Gropius recibi6 propuestas de varias ciudades para radicar nuevamente la escuela, entre ellas, Frankfurt,
Darmstadt, Dessau, Hamburg y Munich.
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DESSAU: Ciudad de diseiio e industria aerondutica.

El grupo de profesores de Bauhaus, junto con Gropius, decidieron aceptar la oferta de Dessau para radicar
alli la escuela dado el clima politico de la socialdemocracia y del apoyo que ofrecia su alcalde, Fritz Hesse
al sostenimiento de esta experiencia, pensando éste también en sacar provecho de ello para resolver el
problema habitacional de la ciudad.

Pero también existia un interés econémico y técnico en esta decision del grupo de Gropius.

En Dessau existian mumerosas fabricas e industrias de la quimica (fabricacion de pigmentos para pinturas)
y en especial una industria que por esos afios fabricaba maquinas y aviones.

Ya en 1910 Hugo Junkers, empresario nacido en el norte de Alemania, habia instalado una fébrica de
diferentes productos y producia aviones en la ciudad de Dessau.

Junkers comenz6 sus emprendimientos en Dessau estudiando las posibilidades del gas como productor de
agua caliente para desarrollar el confort de los hogares de principios de siglo, paralelamente a sus
experimentos con motores de pistones.

En el campo de la produccion de agua caliente desarrolla calefones, los cuales seran determinantes para su
produccién aerondutica futura. El desarrollo de la tecnologia para calentar agua lo lleva a experimentar
con metales, intentando conseguir materiales de resistencia y de rapida transmision de la temperatura, lo
que lo introduce en el estudio de las ldminas de metal, experimentando en su laminado y en la bisqueda de
la resistencia con el minimo espesor, a la vez que se preocupa por las aleaciones que puedan aportar un
mejor rendimiento.

Estas investigaciones sobre metales y su formacion en Aachen permiten que se integre a las indagaciones
experimentales que también por esos tiempos realizaban Zeppelin, Dornier y Otto Reuter tanto para la
industria aerondutica como para la produccion metalifera.

Pensando ya en la produccién de aviones, combinacion de sus estudios sobre tecnologia del metal y sobre
motores, Junkers experimenta en primer lugar con protecciones anti corrosién mediante un recubrimiento
galvanico de cobre aplicado sobre finas capas de metal de acero.

Las delgadas laminas no permiten una buena resistencia a los impactos e incluso a la estabilidad formal de
las piezas, para lo cual Junkers desarrolla un corrugado de las laminas de acero lo que le otorga mayor
robustez y menor peso por tratarse de laminas muy delgadas. Los ensambles y la produccion de la
estructura de la acronave estaban fundados también en la experiencia de 1a empresa en cuanto a soldaduras
y fijaciones probadas en los productos a gas, tanto en calderas como en el desarrollo de piezas de tuberia.
De cualquier modo Junkers cree que el acero sigue siendo muy pesado para la construccion de las alas y el
fuselaje demostrado en la produccién de los J1 y J2, los cuales no prestaban el mismo rendimiento que
otras aeronaves de madera. Sabiendo que el camino es la investigacion sobre los metales livianos, Junkers
se introduce en una nueva tecnologia del metal, el duraluminio.

Este material compuesto por una aleacion de aluminio, cobre y magnesio presenta un peso tres veces
inferior al acero y va a ser aplicado por Junkers tanto en la produccién de piezas para aeronaves como para
suindustria de calefones y calderas.

Estos nuevos recursos junto a experimentaciones sobre el tensado de cables se prueban en el J3 producido
a finales de la Primera Guerra Mundial.

Es a partir de 1919 que Junkers separa definitivamente sus empresas de produccion de calefones a gas y de
aviacion, tomando esta ultima ya un camino de alta produccién en serie y de envergadura internacional
conocida como Junkers Flugzeugwerk AG.

Dentro de Junkers, el mayor desarrollo del duraluminio fue realizado por Otto Reuter, disefiador que
consiguid establecer una relacioén entre tecnologia y belleza en el F 13, continuada hasta el mas famoso
producto de la fabrica, el JU-52, aeronave que resume todo una era de exploraciones sobre aerodinamica,
disefio, tecnologia, eficiencia mecénica y versatilidad de uso.

Por su parte, Gropius a partir de 1925 y cuando Junkers Flugzeugwerk es ya una empresa de gran
magnitud, comienza asentar en Dessau la escuela Bauhaus en una nueva y productiva etapa.

Gropius ve en esta nueva localizacién de Bauhaus la posibilidad de desterrar la discusion si la escuela debe
ser un sitio de intelectuales aislados que produciran el conocimiento necesario para la renovacion del arte
como expresion individual, o si ese capital intelectual puede ser transformado en un bien social aportando
sus innovaciones al campo de la produccion del hébitat del hombre, discusién que en la etapa de Weimar
habia confrontado a varios profesores y alumnos.
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Dessau, politicamente favorable para la escuela y Junkers como investigador de avanzada en el campo de
la técnica, fueron para Gropius el punto de partida para un ambicioso programa de produccién del mundo
moderno.

La etapa de Bauhaus en Dessau se caracteriza tanto por el amplio desarrollo en la produccién de objetos de
disefio como en la posibilidad de experimentar con el espacio arquitecténico y urbano.

Desde 1925 Gropius encarara en Dessau la construccién del edificio de la escuela, las casas del director y
de los profesores, el conjunto de viviendas Torten, la oficina de desempleo del municipio, junto con otros
edificios y viviendas realizados por profesores o asistentes a Bauhaus.

BAUHAUS Y JUNKERS

Como se sefialé anteriormente, la conveniencia de estar en Dessau no sélo fue para Bauhaus sino que
también Junkers, de manera no estructurada previamente, fue quien cumplié de alguna manera el fin
iltimo de aquellas intenciones originales de Muthesius y de los creadores de la reforma en el estudio de las
artes aplicadas.en Alemania, pues la influencia en Junkers por parte de Bauhaus fue tan rica como la
relacion en sentido inverso. Este fue un paso muy importante para el disefio, al ver que la técnica ampliaba
su posibilidades, al tiempo que el disefio experimental se trasladaba a la vida real de las personas gracias a
los procesos que la industria transformaba en masivos, suefio moderno por excelencia.

Las formas de contacto Bauhaus Junkers son variadas y de diverso sentido. Quizas el caso mas difundido
sea el referido al apoyo técnico otorgado por Junkers a Marcel Breuer, profesor Bauhaus, para llevar
adelante los disefios de sillas de estructura tubular de acero. Breuer trabajé mucho en contacto con Junkers
para optimizar tecnolégicamente el disefio, ademéas de incorporar técnicas y materiales que la industria
aeronautica estaba desarrollando. En este sentido el disefio de las butacas del salén de actos del nuevo
edificio de Bauhaus en Dessau de 1925 est4 basado en los criterios de produccién de los asientos livianos
de las aeronaves Junkers.

En estrecha colaboracion con Junkers, Breuer realiza los prototipos, mientras que en la fabrica se
construyen las filas completas de butacas de estructura de acero tubular y con asiento de tejido con
incorporacion de hilos metalicos para su resistencia, amodo de los cinturones de seguridad. Junkers por su
parte produjo un gran espectro de asientos metalicos tanto para los pilotos como para pasajeros en diversos
estilos y disefios casi siempre bajo la técnica del doblado de tubos de acero.

Por otro lado, existe un trabajo en paralelo y con diversos contactos en el campo de la construccion de
viviendas industrializadas metdlicas. Gropius trabajaba en este tema desde los comienzos de su
instalacion en Dessau, experimentando con técnicas de construccion de elementos premoldeados o bajo el
concepto de montaje versus el de construccion.

Esta tematica también estuvo siendo investigada en Bauhaus por otros disefiadores, como Paulic y Muche
quienes realizaron un prototipo de estas viviendas en el Barrio Torten al sur de Dessau, una vivienda con
muchas similitudes con productos de la industria de aeronaves vecina.

Justamente Junkers desarrolla una seccion de su fabrica orientada a producir construcciones metélicas, en
especial viviendas econdmicas aplicando también alli los avances de sus investigaciones en metales
ligeros y aleaciones especiales.

Investigaron en la construccién con piezas de ensamblaje laminar, mediante la adopcién de un principio
de construccion derivado de la madera pero trasladando este concepto a los sistemas de encastre y sujecion
del metal liviano,

Mediante este principio constructivo desarrollaron proyectos de construccién de prototipos.de viviendas
econdémicas, obradores, talleres y hangares de montaje rapido de gran ersatilidad dimensional pudiendo
cubrir luces entre 24 y 40 metros.

Este tipo de piezas y técnicas también le permitieron desarrollar patentes e investigaciones sobre
elementos para aberturas que proveian mayor iluminacion natural a los interiores de los espacios.
Problemas comunes estudiados en Bauhaus y en Junkers, establecieron lazos de fascinacién mutua que
alimentaron sus ideas comunes.

También se dio-una estrecha colaboracién entre el area de disefio grafico de Bauhaus y Junkers por medio
de Joost Schmidt quien realiz6 varios trabajos de grafica para publicidad y prospectos como también lo
hizo Lazlo Moholy-Nagy.


prototipos.de
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Quizas la contribucion grafica de Bauhaus a Junkers més difundida es la de Friedrich Peter Drémmer
quien disefié el hombre volador, simbolo que Junkers adoptara para siempre. Junto a este icono grafico
moderno, Drommer realizé también afiches, peridédicos de la empresa y publicidades para Junkers.

Las relaciones entre Bauhaus y Junkers fueron tomando mayor consistencia a medida de que cada uno
comprendia la posibilidad de experimentar en su campo con motivaciones provenientes del otro.

En 1929 Joost Schmidt y Xanti Schavinsky de Bauhaus disefian para Junkers el pabellon de la empresa en
la exposicion "Gas y Agua" realizada en Berlin, con un éxito tal que el pabellon fue usado en ediciones
siguientes.

La contaminacién fue tal que para trabajos para otros comitentes, los disefiadores Bauhaus siguieron
trabajando los temas en relacion con Junkers como sucedié con el encargo por parte de la oficina de trafico
de Dessau. Schmidt desarrolld un folleto en el que el sentido de lugar de 1a ciudad de Dessau que debia
mostrarse, estaba compuesto por imagenes de jardines y parques de Dessau junto con representacion de
motores y aviones Junkers.

Los proyectos en conjunto fueros varios como las ideas para la transformacién del puerto Leopolds sobre
el rio Elba con un espacio para detencion de hidroaviones cerca de donde hoy se encuentra el edificio
Kornhaus proyectado por un asistente de Gropius; contactos que también dieron motivo para incluir entre
los trabajos de taller de Bauhaus proyectos para la zona del aeropuerto en el afio 1929, o conjuntos de
viviendas en el curso de disefio de Ludwig Hilberseimer.

A cargo de Hilberseimer estaban las clases de arquitectura y urbanismo que formaban parte del segundo
nivel de formacién denominado "Seminario para la construccién de viviendas y urbanizacién" en la que se
planteaban problemas tedricos de arquitectura.

Una de las planificaciones més importantes fue la colonia para obreros de la empresa Junkers, llevada a
cabo por Hilberseimer con sus alumnos como proyecto de estudio. Para este proyecto se calcul6 la
densidad de construccion y el nimero de habitantes segun la cantidad de obreros de la ciudad de Dessau.
La colonia contaba con areas de esparcimiento como campo de deportes, tribuna, piscina, piscina
cubierta, cafeteria y canchas de tenis. Se disponian de viviendas o pensiones para solteros, un club para el
esparcimiento en el tiempo libre. Las viviendas contaban con la proximidad de jardines de infantes,
guarderias y el hospital de la empresa; en cuanto que, las escuelas e internados se ubicaban en una zona
aparte. Se suprimia la idea de casa individual para desarrollar un modelo totalmente colectivo. Este
proyecto para la comunidad se elaboré dentro de un esquema de pais socialista como lo era la Alemania de
aquellos afios.

Los cambios politicos sucedidos en Dessau y en general en Alemania a partir de finales de los afios '20
incidiran en varias transformaciones que romperan para siempre los lazos entre Gropius (o Bauhaus) y
Junkers.

Por un lado, Bauhaus es obligada a trasladarse a Berlin hacia 1930 como opcién posible a la de ser cerrada
por el nuevo régimen de derecha, mientras que a partir de esos afios Junkers sera presionada a trabajar para
la aerondutica militar, en contra de lo establecido en el tratado de Versailles. Hugo Junkers fallece en 1935
dejando un vacio en la direccion de la empresa que bajo la influencia del Nacional Socialismo trabajara
para la preparacion de aeronaves bélicas tristemente célebres por misiones de paracaidismo en la isla de
Creta en la Segunda Guerra Mundial o el Bombardeo de Guernica en el pais vasco durante la Guerra Civil
Espaiiola.

En este clima de violencia Nazi la mayoria de los artistas Bauhaus emigraron a Estados Unidos, México o
Inglaterra, desarticuldndose una de las mejores experiencias colectivas de confluencia entre artistas e
industriales.

BAUHAUS ENARGENTINA

El devenir tecnologico y el desarrollo veloz en los sistemas de comunicaciones y las dificultades politicas
en Alemania hicieron posible que los dos actores principales de Dessau de los afios 20 participaran de un
mismo escenario en los afios 30.

A finales de los '20, Argentina es testigo de influencias alemanas, parte de una transferencia de saberes,
técnicas y normas que desde los emprendimientos coloniales han tenido gran impronta en el desarrollo de
la cultura y el territorio.
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Walter Gropius seré director de Bauhaus hasta 1928, momento en el que vuelve a Berlin donde instala
nuevamente su estudio hasta que emigra a Inglaterra. Es por esos afios que Gropius aprovecha la
radicacién en Buenos Aires de un colaborador suyo en los proyectos de vivienda social en Alemania, el
arquitecto Franz Méller, para promover sus ideas sobre la arquitectura moderna en Argentina instalando
un estudio en conjunto en Buenos Aires. Gropius desde Berlin y Mdller desde Buenos Aires proyectan
varios edificios y mobiliario en serie. Esta sociedad prospera paulatinamente hasta que Gropius se ve
obligado a emigrar de Alemania, diluyéndose poco a poco la relacién con Méller, pero dejando en su paso
una gran influencia tanto en proyectos e ideas que van a aportar a la construcciéon de lamodemidad local.
Entre otras actividades realizadas por el estudio Gropius-Moéller en Buenos Aires, se destaca la
produccioén de una serie de elementos de equipamiento y mobiliario.

Producidos en su totalidad en Argentina, estos muebles metélicos representan una alternativa al disefio de
los afios '30 en Buenos Aires, no sélo por su condicién de elementos producidos en serie e industrialmente
acabados, sino también por demostrar la posibilidad de realizar muebles de buen disefio a bajo coste
continuando con su principio Bauhaus de unién entre arte e industria.

Estos muebles, herederos de los disefios Bauhaus que tuvieron un nacimiento vinculado directamente a
Junkers, son una version racionalizada y adaptada a la tecnologia disponible en la Argentina de aquellos
afios.

Por esos afios, Walter Gropius habia ya desarrollado una vasta experiencia en términos de la vivienda
prefabricada, temdtica que también habia sido experimentada en conjunto y por separado tanto por
Bauhaus como por Junkers.

A principios de los afios '30, Gropius trabaja con la firma Hirsch-Kupfer en la produccién de casas
construidas con elementos prefabricados y estandarizados. Expuesto en la muestra "Sonne, Luft und Haus
fiir Alle" desarrollada en Berlin en 1931, el prototipo de vivienda presenta entonces variantes de
tecnologia y opciones de crecimiento.

Esta experiencia en disefio de componentes prefabricados es traducida y transportada a Argentina en lo
que se denomin6 el Standard Gropius, uno de los temas de trabajo del estudio Gropius-Moller de Buenos
Aires.

En 1932 Moller desarrolla el Standard A, una vivienda minima pensada tanto en la estandardizacién y
prefabricacion de elementos como en las condiciones ambientales locales.

Con posibilidades de crecimiento, esta vivienda disefiada para un terreno de 8.66 m. de ancho incorpora
una galeria frontal que permite control solar y provee un espacio intermedio, teniendo en cuenta las
particularidades de un clima muy diferente al europeo.

Su interior presenta las mismas caracteristicas de las viviendas de entreguerras europeas en relacion al
estudio del espacio minimo y el rol protagénico del mobiliario fijo, otorgando cierta modernidad a un
esquema de organizacién que no estd muy lejos de tipos locales. En base a estos estudios, la oficina
Gropius-Moller construye en Vicente Lopez una casa para el sefior Juan Spetch no ya con métodos de
prefabricacion, sino realizando un estudio de eficiente racionalizacién de los materiales y sistemas
constructivos tradicionales locales. La casa demolida hace ya varios afios presentaba la adaptacion del
Standard Gropius a las costumbres y rigores locales.

A través de su estudio en Buenos Aires, Gropius tuvo también a cargo el desarrollo de un proyecto para la
construccién de una Ciudad Balnearia en las costas de Chapadmalal al sur de la Provincia de Buenos
Aires.

Este trabajo encargado por José y Alfredo Martinez de Hoz involucraba la construccion de viviendas
individuales y colectivas, hoteles, sectores comerciales, un sanatorio, guarderias, areas deportivas, un
golf, un club hipico y un parque con instalaciones para el relax, junto a las construcciones principales del
balneario y para los usos de playa.

Para el proyecto se realiza un estudio econdmico en el que se determinan los valores de renta de cada
parcela en funcion de las circulaciones principales y a su proximidad al mar y sus vistas.

Casualmente, varios afios después, Marcel Breuer, su colaborador en Bauhaus y el disefiador de las sillas
metalicas de tubos doblados en Junkers, construye por intermedio de arquitectos argentinos una obraen la
costa de Chapadmalal, frente a la playa: el Parador Ariston.
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Este edificio, hoy abandonado, presenta un sistema constructivo de montaje de piezas elaboradas en taller
bajo el criterio de construccion de bastidores, similar a los investigados en Dessau por Junkers y Bauhaus.

JUNKERS ENARGENTINA

Por su parte, la historia de Junkers en Argentina, se ve ligada al desarrollo de las comunicaciones postales
por via de operaciones aéreas en Sudamérica. Esta historia estd protagonizada inicialmente por una
empresa de correos que permitié comunicar velozmente el inmenso territorio argentino a mediados de los
afios'20, la Aeroposta Argentina.

Después de la primera conflagracion mundial, un industrial francés llamado Pierre George

Latécoére vislumbro que la aviacion era beneficiosa y itil para la humanidad, por posibilitar rapidez en las
comunicaciones. Fue en septiembre de 1918 que con ese motivo cred una compaiiia aérea llamada Lignes
Aeriennes Latécoére, cuyo objetivo era unir Francia con Sud América.

Por razones econ6micas, en 1927 la empresa vendio sus acciones al industrial Marcel Boilloux-

Lafont y el nombre de la compaiiia pas6 a ser Compagnie Aéropostale Generale, mas conocida como
Aéropostale, con una subsidiaria que establecié su sede en Buenos Aires. A partir del gran desarrollo que
toma esta empresa, en enero de 1929 se funda la empresa Aeroposta Argentina. Esta filial de "La ligne"
Buenos Aires establecid servicios regulares con Santiago de Chile y el Paraguay e inangurd poco después
la ruta patagbnica que, con un largo itinerario costero con vientos permanentes de més de 100km/h, el cual
constituia una de las mas dificiles rutas del mundo.

Entre los pilotos de esta aerolinea figuran los conocidos aviadores franceses Jean Mermoz y

Antoine de Saint-Exupéry.

Jean Mermoz condujo en mayo de 1930 la primera correspondencia directa por via aérea entre Francia y
Argentina. A bordo de su trimotor Arc-en-Ciel efectuaria nueve travesias transatlénticas. Por su parte, el
autor de El Principito fue el encargado de organizar las vias aéreas de Sudamérica y supervisar la conexién
con las rutas del norte de Africa.

Entre 1928 y 1937 la Aeroposta Argentina realizaba sus operaciones con aeronaves francesas Laté 25 y
Laté 28. Mediante un decreto el General Agustin P. Justo en 1937 se autorizd a Aeroposta a conectar con
Buenos Aires los servicios entre Rio Grande (Tierra del Fuego) y Bahia Blanca, y se dispuso asimismo
conformar la Direccion de Aerondutica Civil, estableciéndose un nuevo contrato con la empresa.

Una de las condiciones fijadas en el contrato estipulaba que Aeroposta deberia "...sustituir dentro del afio
inicial el material de vuelo en uso, por aviones modernos que satisfagan las necesidades o conveniencias
en especial ala seguridad, regularidad, celeridad y comodidad de ese servicio publico"”.

Aeroposta entonces no solo mantuvo sus aviones por ese afio sino que se contactd con la empresa
aeronautica alemana Deutsche Lufthansa Aktiengesellschaft con el objeto de adquirir aviones que
satisficieren lo regulado por nuevo contrato, esto es, la compra de los primeros tres Junkers Ju-52/3m. Este
es el modo en que otra vez un producto de Dessau se incorpora a Argentina de manera de contribuir al
desarrollo de las comunicaciones.

Estas tres acronaves, estaban equipadas con motores BMW Hornet de 625 HP y fueron matriculados y
bautizados en argentina como LV-AAB (W.Nr. 5824) Patagonia, LV-AAH (W.Nr. 5833) Pampa y LV-
CAB (W.Nr.) Quichua.

El 14 de Octubre de 1937 se iniciaron los vuelos regulares entre Buenos Aires (Aeropuerto de Quilmes) y
Rio Grande (Tierra del Fuego), con escalas en Bahia Blanca, San Antonio Oeste, Trelew, Comodoro
Rivadavia, Puerto Deseado, San Juliédn, Santa Cruz, Rio Gallegos y Rio Grande.

Estos Ju-52 prestaron servicio hasta el afio 1947, cuando fueron reemplazados por Douglas DC-3.

El Junkers Ju-52 ha cumplido a lo largo de su historia infinidad de operaciones tanto civiles como
militares demostrando su resistencia y robustez tanto en su formato normal como hidroavidn.

La historia del Ju-52 comienza en 1915, cuando aparece el Junkers ]I, primer avién construido
enteramente con elementos metilicos. Utilizando la misma superficie ondulada del J.I, el Ju-52
monomotor con capacidad para 15 pasajeros, se crea como sucesor de los aviones F-13, G-23/G-
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24, G-31, W-33 y W-34 y realiza su primera aparicién en 1930. Se presentd como un monoplano cantiléver
de ala baja, donde la seccién media, construida dentro del fuselaje central, formaba parte del piso. La
estructura del ala estaba sujeta con las particulares uniones Junkers, y ocho largueros tubulares. El
revestimiento metdlico ondulado aportaba una importante resistencia tanto del ala como del fuselaje
puesto que se trataba de la utilizacién de metales livianos.

A lo largo de todo el borde de fuga, y separados formando una ranura, se ubicaron los flaps; con esta
disposicién se generaba el efecto de doble ala utilizado en los disefios Junkers. La sustentacion se
incrementaba variando la curvatura del ala. El fuselaje estaba construido con una estructura de acero
tubular recubierta con chapas onduladas en el modo de construccién de bastidores.

Como comentan en su trabajo Sergio Hulaczuk y Héctor Vaccaro "el jefe de Disefio de Junkers, ingeniero
Zindel, habia desarrollo del trimotor Ju-52/3m como sucesor Ju-52/1m. El primer niimero de fabricacion
que se conocié fue el 4008, correspondiente a una de las maquinas entregadas en 1932 al Lloyd Aéreo
Boliviano (LAB). Dado que la versién monomotor no presentaba problemas en sus caracteristicas de
vuelo, se han elaborado diversas teorias sobre los origenes del proyecto Ju-52/3m (3m=3 motores). Una
de éstas sugiere que el pedido de LAB indujo a la Junkers a probar una alternativa multimotor, mas segura
en condiciones "hot & high", de su Ju-52/1m. Cabe aclarar que desde el principio Junkers siempre estuvo
abierta a las indicaciones de sus clientes, y de hecho aceptaba instalar en los aviones las plantas de poder
sugeridas por el comprador, aiin a costa de tener que probar cada aparato como si se tratara del prototipo de
una nueva version. Inclusive los aviones han tenido hélices tripalas o bipalas sin que esto se indicaraen la
denominacién del modelo.

Las cualidades més importantes del Ju-52/3Im fueron seguridad, robustez e indestructibilidad. Su
produccién alcanz6 los 4 835 ejemplares en todas las versiones, donde el cambio principal radico en el
tipo de motores instalados".

Sudamérica se vio beneficiada ampliamente por la naciente industria aerondutica y empresas aéreas
postales en crecimiento promoviendo de este modo las operaciones de la aviacion civil nacional.

Ademads de Aeroposta Argentina, otras empresas conectaron las principales ciudades de América del Sur
como lo fueron el Sindicato Céndor, antigua subsidiaria de Lufthansa y antecedente de Cruzeiro en Brasil,
o la empresa CAUSA que realizaba operaciones entre Montevideo y Buenos Aires utilizando los puertos
de hidroaviones con gran protagonismo de los Junkers JU-52 /3m.

Uno de tantos de ellos puede verse en el Museo Aeronéutico de Morén. Esta pieza histérica fue fabricada
por Junkers en 1934 bajo la denominacién Kurt Wolff n° 4043, matriculado originalmente D-3356. Esta
aeronave cumpli6 operaciones para la vieja Lufthansa entre Oslo y Copenhague durante 1934.
Posteriormente fue utilizado por el Sindicato Condor de Brasil asociado a Lufthansa realizando
operaciones hasta el Rio de La Plata. Posteriormente serd matriculado en Argentina para operar en LADE
como LV-ZBD.

DISENOYAERONAUTICA

Las relaciones de la incipiente aeronavegacion en la Argentina con el disefio y la arquitectura no estin
solamente ligadas a Junkers y Gropius, sino también a otros grandes arquitectos como Le Corbusier y
Amancio Williams, grandes forjadores de las ideas modernas en nuestro pais.

En Octubre de 1929 Le Corbusier viaja a Buenos Aires y desde alli, recorre buena parte de

Sudamérica. Este fue su primer viaje aéreo en vuelo comercial, con el pilotaje de Antoine de Saint
Exupéry, quien para esa época era piloto de la empresa Aeroposta Argentina. Le Corbusier daré diez
conferencias en Buenos Aires, una en Montevideo, una en Rio de Janeiro y una en San Pablo
aprovechindose del nuevo sistema de comunicaciones.

Este viaje a Sudameérica le permitira replantear sus teorias y elaborar nuevos conceptos de urbanismo.
Durante su visita a Buenos Aires, Le Corbusier ided un plan para la ciudad el cual incluia la propuesta de
un aeropuerto sobre el rio, como culminacion del eje principal que articularia su proyecto y enrelacionala
popularidad de las operaciones con hidroaviones.

Amancio Williams, arquitecto revolucionario argentino, vinculado a algunos ex profesores de Bauhaus,
intentd gestionar durante mucho tiempo el plan de su colega Le Corbusier para Buenos Aires sin poder
conseguirlo.
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Antes de estudiar arquitectura Amancio Williams se dedicé a la aviacion; esta actividad le dio una gran
experiencia siendo ademds una actividad nueva en el mundo. Llegé a formar con un grupo de amigos la
primera compaiiia de transportes aéreos, que no pudo subsistir. La Gnica compaiiia que existia en ese
momento era la francesa en la que volaba Saint Exupéry. Amancio tuvo la oportunidad de volar esas
maquinas y aprendi6 a volar en uno de los aviones que se hicieron famosos en la guerra europea: un Curtis
de 1917.

En 1944, Williams con César Janello, Colette B. De Janello y Jorge Butler desarrollaron un proyecto de
Acropuerto con pistas de hormigo6n sobre el lecho del Rio de La Plata. Se trata de un estudio para fijar
criterios y presentar posibles soluciones. La solucion obtenida, ademés de poner la obra plastica del
aeropuerto en el espacio en todo su valor, propone una conexién simple y directa con el centro de la
ciudad, servicios simultaneos para aviones ¢ hidroaviones, simplificacién de sistemas contra neblina y de
drenajes de pistas, facilidades para la construccion (fundaciéon uniforme, aguas poco profundas y calmas);
economia en el transporte de materiales ( la arena, el pedregullo y el agua se obtienen del rio, el cemento y
el hierro llegan del puerto) y una enorme economia del terreno, sin expropiaciones, ni servidumbres, ni
restricciones al dominio para terrenos circundantes.

La Segunda Guerra Mundial marc6 un cambio decisivo en las ideas y en el sentido de la modernidad
dejando atrds los momentos de experimentacion y vanguardia basadas en la bisqueda de la
transformacion de la sociedad a partir de una fe ciega en la técnica, una técnica que produjo las formas de
muerte mas horrendas.

Los maestros de Bauhaus, luego de emigrar no consideraron volver a Alemania para continuar con la
escuela. Algunas experiencias en Canadé y Estados Unidos reunieron ocasionalmente a sus integrantes
para continuar con la experimentacion en la ensefianza del disefio.

Junkers en Dessau, gran productor de aeronaves para el sostenimientode la guerra, luego de finalizada la
misma guerra quedo en territorio de 1a RDA, bajo la influencia de 1a Union Soviética.

La fabrica fue desmantelada pieza por pieza y reinstalada en los suburbios de Mosci con operarios y todo.
Justamente el alcalde actual de Dessau es el hijo de uno de esos operarios que vivieron ese desarraigo. Sélo
quedan en Dessau los vestigios de la fabrica en las cercanias del aeropuerto, funcionando como museo de
técnica denominado Hugo Junkers.

Las relaciones entre el disefio y la acrondutica de posguerra ya no serin de la misma manera que en
Dessau, pero sin embargo los cruces se siguieron dando y sobre todo en relacién a la necesaria
actualizacion de los campos del disefio grafico e industrial. Uno de estos casos es el de la relacion entre la
Escuela de Disefio de Ulm, Alemania y la empresa aerocomercial Lufthansa.

En 1953 se funda en ULM la escuela de disefio Hochschule fiir Gestaltung (HfG) de la que seran
profesores algunos ex alumnos Bauhaus. Fue un centro internacional para la ensefianza, el desarrollo yla
investigacion en el campo del disefio de productos industriales, creada por iniciativa de Otl Aicher, Inge
Scholl y Max Bill. Inicialmente bajo la direcciéon de Max Bill los conceptos pedagogicos de la escuela
presentan un perfil cercano a los primeros cursos Bauhaus. El objetivo de la HfG Ulm era formar
disefiadores. Para ello, el plan académico de la escuela contemplaba capacitar a los estudiantes en cinco
areas: Disefio industrial, Comunicacion visual, Construccion, Informacion y Cine, combinandola practica
del disefio con temas tedricos.

Esta orientacion tuvo como principal promotor al argentino Tomas Maldonado, quien reestructuré el
concepto pedagobgico cuando se encargd, junto a Otl Aicher y Hans Gugelot, de la direccién de la escuela
en 1958. Maldonado, a partir de los fundamentos de un "operacionalismo cientifico", racionalizé el
campo del disefio, y fueron la metodologia y la planificacion los elementos que determinaron el resultado
de esta disciplina: el producto. De este modo la HfG Ulm se separ6 de los originales lineamientos de
Bauhaus.

La HfG Ulm fue la institucién que mas fuertemente influencié en la creacién de los primeros centros de
formacién en disefio en América Latina.

Entre los trabajos més difundidos que la escuela realiz6 se encuentra la linea de disefio para la empresa
Braun de Dieter Rams y la imagen corporativa de Lufthansa producida por Otl Aicher.

Aicher, disefiador nacido en Ulm es uno de los encargados de la efectivizacién de los contactos con el
medio productivo.

Desde 1962 desarrollara la imagen grafica corporativa de Lufthansa. Aicher reinterpreta las imégenes
tradicionales de la empresa y rescata los elementos reiterativos, sobre los que construye su nueva
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imagen. Los productos disefiados van desde la tipografia. Los folletos de horarios, simbolos para las
aeronaves e uniformes, afiches, tarjetas de embarque hasta las identificaciones de equipajes.

Para trabajar con Otl Aicher en el proyecto para Lufthansa, Maldonado llama al disefiador hiingaro-
argentino Tomas Gonda quien para ese entonces realizaba trabajos de grafica para la empresa Aerolineas
Argentinas.

Otros disefiadores de la escuela aportaran sus ideas para el servicio de mesa de a bordo, e iricluso para la
vestimenta del personal de la empresa.

La Escuela de de Ulm sufri6 el mismo destino que Bauhaus y fue clausurada por el estado en 1968, pero
sus ideas de relacion entre el disefio y la industria pueden recordarse a cada momento en que uno se
enfrenta con un objeto perteneciente a Lufthansa o Braun, del mismo modo que sucede al encontrar un
Junkers JU-52 en un museo de Argentina o realizando vuelos de paseo turistico sobre la ciudad de Berlin.
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