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Resumen

Los dirigibles fueron los gigantes del cielo hasta que los aviones lo conquistaron a mediados del siglo XX.
Durante muchos afios todos los estudios relacionados con la posibilidad de volar estuvieron enfocados a la
mejora de la aviacion.

Actualmente, ha nacido de nuevo el interés por estas grandes aeronaves cuya sustentacion se basa en el
Principio de Arquimedes, del siglo III a.C., siendo, nada mas que por eso, interesante su estudio. Para
encontrar la eficiencia que éstos no tenian y por lo que fueron sustituidos por los aviones, la investigacion se
dirige a la incorporacion de nuevos componentes a los dirigibles convencionales, dotandoles de mayor
controlabilidad.

Con este propdsito se ha desarrollado este proyecto, en el que se ha realizado un estudio de disefio y calculo de
las caracteristicas aerodinamicas y de estabilidad de un dirigible hibrido: el Proyecto AirWhale.
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Abstract

Airships were the giants of the sky until aircrafts conquered it in the mid-twentieth century. For many years all
studies were focused on improving aviation.

Currently, many companies are again interested in these large vehicles whose support is based on the Principle
of Archimedes, from the third century BC. Actual researchers are focused on incorporate new components to
conventional airships to provide them more efficiency and controllability.

The aim of this project is the design and aerodynamic and stability characteristics of a hybrid airship: the
AirWhale Project.
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Notacion

Geometria del AirWhale

Simbolo

AR

NLOB

Perimetrog;,
Perimetrolobular
Selip
S lobular
%4
Velip

Vol

Descripcion
Aspect Ratio del cuerpo
Diametro 16bulo dirigible hibrido
Diametro seccion elipsoide
Fineness Ratio
Altura dirigible hibrido
Longitud del cuerpo
Numero de 16bulos
Perimetro elipsoide dirigible convencional
Perimetro 16bulo dirigible hibrido
Superficie de un elipsoide
Superficie del cuerpo lobular
Velocidad
Volumen de un elipsoide
Volumen del hull

Ancho dirigible hibrido
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Unidades



Aerostatica del AirWhale

Simbolo Descripcion Unidades
g Gravedad m/s?
Lpuoy Sustentacion flotante N
P Presion atm
T Temperatura °C
Vol Volumen de Helio m3
p Densidad absoluta del gas Kg/m3
Dair Densidad del aire Kg/m3
Pgas Densidad del gas flotante Kg/m?
Dr Densidad relativa Kg/m3
Po Densidad del aire a P=1atm y T=0C Kg/m3
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Aerodinamica del AirWhale

Simbolo Descripcion Unidades
AR Aspect Ratio del cuerpo —-
ARy Aspect Ratio del estabilizador horizontal -
AR, Aspect Ratio del ala. Alargamiento.
BR Relacion de flotabilidad -
b Envergadura m
Cq Coeficiente de resistencia de un perfil —-
Cprala Coeficiente de resistencia de friccion del cuerpo ---
Cpfcuerpo Coeficiente de resistencia de friccion del cuerpo -
Cprtaits Coeficiente de resistencia de friccion de los -—-

estabilizadores
Cpo Coeficiente de resistencia parasita -—-
Cr Coeficiente de friccion —
G Coeficiente de sustentacion de un perfil —-
C, Coeficiente de sustentacion total —-
Cia Pendiente de sustentacion de un perfil 1/grados
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CLa

CLaALA

CLaESTHOR

CLaCUERPO

Crs,

CmACala

CmACcuerpo

CmACEH

Clmax

Pendiente de sustentacion total

Pendiente de sustentacion del ala

Pendiente de sustentacion del estabilizador

horizontal

Pendiente de sustentacion del cuerpo

Variacion de sustentacion con &,

Coeficiente de momentos en el centro aerodinamico

del ala

Coeficiente de momentos en el centro aerodinamico

del cuerpo

Coeficiente de momentos en el centro aerodinamico

de los estabilizadores

Coeficiente de sustentacion maximo de un perfil
Coeficiente de sustentacion con a = 0% y §, = 0°
Cuerda en la raiz del ala

Cuerda en la punta de ala

Resistencia

Resistencia de friccion

Resistencia de presion

XX1V

1/grados

1/grados

1/grados

1/grados

1/grados



FF

Laero

MAC

Re

SALA

SCUERPO

SESTHOR

Splan

Sr

Swetala

Swetcuerpo

Swettails

Vol

Coeficiente de eficiencia de Oswald

Factor de forma

Parametro del coeficiente de resistencia inducida

Sustentacion aerodindmica

Mean Aerodynamic Chord

Presion dinamica

Numero de Reynolds

Superficie alar

Superficie del cuerpo

Superficie del estabilizador horizontal

Superficie en planta

Superficie de referencia

Superficie mojada del ala

Superficie mojada del cuerpo

Superficie mojada de los estabilizadores

Velocidad del AirWhale

Volumen de Helio

XXV




Angulo de ataque

Deflexion del timén de profundidad

Estrechamiento

Diedro del ala

Densidad

Flecha en el borde de ataque

Flecha en la seccion con mayor espesor

Viscosidad dinamica

XXV1

Pa -



Actuaciones del AirWhale

Simbolo

CLopt

P

=~ =

V(Laero/D)max
Vmin PR

Vturn

Wy

Descripcion
Coeficiente de sustentacion optimo
Potencia necesaria

Coeficiente de giro

Empuje de los rotores traseros

Empuje necesario de los rotores traseros en crucero
Empuje de los rotores delanteros

Velocidad del AirWhale

Velocidad que maximiza la eficiencia aerodinamica
Velocidad que minimiza la potencia necesaria

Velocidad de giro

Peso no compensado por el Helio

Angulo de ataque del empuje

Eficiencia propulsiva

Angulo de balance de la velocidad

Angulo de asiento de la velocidad o de trayectoria

Angulo de guifiada de la velocidad o de rumbo

XXVil

Unidades




Estabilidad del AirWhale

Simbolo

Achg
Cy

ClO

Cip

Clda

Cl6r

Descripcion

Distancia vertical entre cdg y centro de flotabilidad

Coeficiente de momento de balance

Coeficiente de momento de balance a angulo de ataque

nulo

Variacion de momento de balance con dngulo de

resbalamiento

Variacion de momento de balance con deflexion de los

alerones

Variacion de momento de balance con deflexion del timon

de direccion
Coeficiente de sustentacion a angulo de ataque nulo

Variacion del coeficiente de sustentacion con el angulo de

ataque

Variacion del coeficiente de sustentacion con la deflexion

del timon de profundidad
Coeficiente de momentos a angulo de ataque nulo

Variacion del coeficiente de momentos con el angulo de

ataque

Variacion del coeficiente de momentos con la deflexion

del timén de profundidad

Coeficiente de momento de guifiada

Coeficiente de momento de guifiada a angulo de ataque
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1/grados

1/grados

1/grados

1/grados

1/grados
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resbalamiento
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alerones
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de direccion

Coeficiente de fuerza lateral

Coeficiente de fuerza lateral a angulo de ataque nulo

Variacion de fuerza lateral con angulo de resbalamiento
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Margen estatico
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avion

Distancia entre morro del AirWhale y centro aerodinamico

de los estabilizadores horizontales

Distancia entre morro del AirWhale y centro aerodindmico

del ala

Distancia entre morro del AirWhale y centro de gravedad

Factor de interferencia de fuerza

Factor de interferencia de control de fuerza

XXI1X

1/grados

1/grados

1/grados

1/grados

1/grados

1/grados
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Factor de interferencia de momento

Factor de interferencia de control de momento
Factor de efectividad de superficie de control
Angulo de resbalamiento

Deflexion de los alerones
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1. INTRODUCCION

‘El mejor profeta del futuro es el pasado’.
Lord Byron

I ,0s dirigibles han formado parte de la historia de la humanidad desde principios del

siglo XX. Surgieron por la necesidad de controlar el rumbo del entonces tnico medio
volador existente: el globo aerostatico.

La historia del dirigible comienza en el Lago Constanza, en la zona fronteriza entre
Alemania, Suiza y Austria, donde nacio el “padre” de los mismos: Ferdinand Von Zeppelin.
Conocido por la mayoria de sus contemporaneos como ‘El Loco’, logré su suefio y
consigui6 volar sobre el Lago Bodensee en julio de 1900.

Los dos dirigibles més conocidos por su tamafio e importancia fueron: Graf Zeppelin (1928)
(a la izquierda de la Iustracién 1-Graf Zeppelin y Hindenburg) y Hindenburg (1936) (a la derecha
de la Tlustracion 1-Graf Zeppelin y Hindenburg ) que cruzaron 139 y 17 veces el Atlantico
respectivamente.

Ilustracion 1-Graf Zeppelin y Hindenburg
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Fue en la II Guerra Mundial cuando los duefios de los cielos cambiaron. Fue en este
momento cuando se impulso el disefio de los motores de los aviones, que permitian volar
mas rapido y mas seguro. Durante el resto del siglo XX, las investigaciones aeronduticas se

centraron en la mejora de los aviones dejando de lado el suefio de Ferdinand.

Sin embargo, y no queriendo olvidar y dejar de lado estos gigantes del cielo, actualmente
existen diferentes empresas cuyo objetivo es que vuelvan a estar presentes. La empresa
Aeroscraft ha creado el primer dirigible hibrido, mostrado en la Ilustracién 2, combinando el
principio de los dirigibles junto con caracteristicas propias de los aviones, consiguiendo asi
mayor maniobrabilidad siendo capaces de transportar grandes cargas e incluso de realizar

despegues y aterrizajes verticales.

[lustracion 2-Dirigible hibrido Aeroscraft

1.1. Motivacion

En el mes de Octubre de 2014, el profesor D. Sergio Esteban Roncero y yo acudimos a una
reunion donde se presentd un proyecto colaborativo que estaba naciendo entre estudiantes

de diferentes grados en la Escuela Superior de Ingenieria de Sevilla.

Este grupo de jovenes presentaba su idea: un dirigible hibrido con cuatro rotores, lo que
seria la combinacion de un dirigible con un quadrotor: el proyecto AirWhale. Tenian la
idea, tenian el grupo, tenian mucho trabajo, pero buscaban un nuevo componente: un
estudiante de Grado en Ingenieria Aeroespacial que se encargase del disefio, la
aerodinamica y la estabilidad.

Durante la carrera he pensado en numerosas ocasiones qué proyecto haria para finalizar mis

estudios. No queria un trabajo sin mas. Queria demostrarme a mi misma que merecian la
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pena los dias enteros de estudio en la Escuela, que me hicieron verla como mi segunda casa
y los agobios cuando alguna asignatura se hacia cuesta arriba. Recuerdo que el primer dia
del primer curso, en la presentacion, me llamé mucho la atencién una frase que dijo el
entonces director D. Emilio Freire Macias: ‘En esta escuela os queremos ensenar a pensar
frente a un papel en blanco’. Este proyecto me ha permitido precisamente eso, disefiar

desde cero.

Hubiese sido més facil un proyecto individual en el que cualquier error solo me afectase a
mi, no tuviese que dedicar tiempo a reuniones de equipo y no necesitase aprender

conocimientos de otras carreras. Pero entonces, seria un trabajo sin mas.

1.1.1. Esitech

Esitech es una asociacion de estudiantes multidisciplinar compuesta, por ahora, por los

miembros que intentamos hacer posible este proyecto, cuyo logo es el mostrado en la

sy ] ec/7 @

Ilustracion 3-Logo ESITECH

[lustracion 3.

Aunque en este momento es el proyecto AirWhale al que dedicamos nuestros esfuerzos, nos
gustaria el afio que viene y los que siguen desarrollar diferentes ideas, todas con la misma

base: aprender.

1.1.2. Departamentos

La asociacion Esitech se encuentra compuesta por cuatro grandes departamentos:
e Equipo Automatico
e Equipo Electronico
e Equipo Mecanico
e Equipo Aeronautico
En cada equipo se encuentran estudiantes pertenecientes a dichas carreras o especialidades.

Este trabajo nos ha permitido mejorar como estudiantes de Ingenieria en muchos aspectos,
entre los cuales destaca la llamada Ingenieria Concurrente.
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Se define la Ingenieria Concurrente como una filosofia de trabajo, cuya orientacion se basa
en la integracion sistematica, simultdnea y en equipo en el disefio de un producto, pudiendo

considerar desde el principio todos los aspectos del ciclo de vida del mismo.

De este término se debe subrayar el trabajo en equipo, pues es éste el que ha permitido este
trabajo y en el que nos hemos basado durante todo el proceso. Ademas es, quizés, este
punto el mas complicado de llevar a cabo y a la vez el més utilizado en el mundo laboral,

siendo por tanto la mayor leccion aprendida en este trabajo.

Se muestra en la Ilustracién 4-Esquema Ingenieria concurrente Proyecto AirWhale los diferentes
departamentos donde las flechas indican que son todos dependientes de todos bajo el mismo
marco comun: el AirWhale. Se muestra en naranja el lugar donde se encuentra ubicado este
trabajo, asi como los cuatro principales estudios que se recogen en €l: Disefo, Aerostatica,

Aerodinamica y Estabilidad.

Equipo
automatico

Equipo . - Equipo
electrénico _ ‘ g mecanico

aeronautico

Aerodinamica Estabilidad

[lustracion 4-Esquema Ingenieria concurrente Proyecto AirWhale
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1.2. Estado del arte

En la actualidad existen diferentes empresas dedicadas al disefio de dirigibles hibridos, entre

las que destacan Aeroscraft-Aeros y Solar Ship.

Aeroscraft-Aeros (Mostrado en la Tlustracién 5-Aeroscraft Aeros): Con 150 metros de

longitud, basan su utilidad en carga de pasajeros o de grandes piezas, como palas de
aerogeneradores. Su principal diferencia con respecto a los dirigibles
convencionales, por todos conocidos, es la posibilidad de despegue y aterrizaje
vertical. Utiliza un sistema innovador llamado Internal Ballast System basado en la
compresion del Helio en un tanque, sustituyéndolo con aire, disminuyendo su
flotabilidad y descendiendo. A dia de hoy solo se ha construido una réplica de 79m
de longitud para probar sus capacidades en ella. Se demuestra asi lo reciente que se

encuentra esta linea de investigacion.

Tlustracion 5-Aeroscraft Aeros

Solar Ship: Es un fabricante canadiense de dirigibles hibridos que, impulsados por
un motor eléctrico que hace girar dos hélices, es capaz de transportar 1000 Kg de
mercancias. Su principal novedad con respecto a los dirigibles convencionales es la
alimentacion del motor eléctrico gracias a baterias y células solares fotovoltaicas
dispuestas en su plano superior, aumentando asi su alcance y autonomia. En el caso
del Solar Ship Chui, el modelo més conocido, necesita 100m para despegar. Dicho

modelo se muestra en la Ilustracion 6-Solar Ship Chui.
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[lustracion 6-Solar Ship Chui

1.3. Proyecto AirWhale. Requisitos de mision.

El proyecto AirWhale surgié como idea de unificar la autonomia y alcance de los dirigibles
con la maniobrabilidad del quadrotor, suméndole la sustentacion aerodindmica y estabilidad y
control propias de un avion.

Para ello, se definié lo que se denomina en la Industria Aeronautica: RFP (Request For
Proposal). En ¢l la empresa define las caracteristicas principales que quiere que posea su
aeronave propuesta, solicitando por tanto respuestas de posibles proveedores. El RFP define
por tanto, un marco de accion limitado para la ejecucion del disefio propuesto.

Lo realmente curioso en este caso es que EsiTech ha sido a la vez empresa y proveedor.
Hemos propuesto nosotros mismos las caracteristicas que considerdbamos interesantes para

el proyecto y a la vez la estudidbamos con el fin de obtener nuestra propia respuesta.

1.3.1. Propdsito del vehiculo

A diferencia de los dirigibles hibridos explicados en 2.1. Estado del arte, el AirWhale no
naci6 como un medio de transporte, sino con la capacidad de tomar fotografias de una forma
barata, de facil mantenimiento, con gran alcance y autonomia y limpia con el medioambiente.

Por ello, la carga de pago no seria mas que las baterias que alimentan a los rotores y cdmaras
con las que seria posible la vigilancia de fronteras o trafico, o incluso cubrir eventos
deportivos o de ocio.

Para obtener buenas tomas fotograficas necesitariamos una velocidad adecuada. Por ello, el
propio propdsito del vehiculo nos impuso la velocidad, que consideramos V = 5m/s.
Ademas, establecimos una altitud de vuelo de 20m.

Se afiadieron superficies sustentadoras y estabilizadoras propias de los aviones: alas y
estabilizadores horizontales y verticales, aumentando la controlabilidad y maniobrabilidad.

Gracias al principio de los dirigibles: el uso de un gas de densidad menor que la del aire, se
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conseguia sustentacion flotante, haciendo mas ligera la aeronave. Ademas, el AirWhale
cuenta con cuatro rotores dispuestos dos a dos en la direccion vertical y en la horizontal.

En la Iustracion 8 se muestra a lo que, tras el estudio descrito a continuacion, se llegd con estas
ideas.

Tlustracion 7-AirWhale.

1.3.2. Alcance y autonomia

El alcance y la autonomia son completamente dependientes del tiempo de descarga de las
baterias con las que contamos en nuestra acronave. Teniendo en cuenta que parte del peso, ya
sea estructural o de la carga de pago, es compensado por la sustentacion proveniente del
Helio, necesitariamos menos potencia que un quadrotor para transportar la misma carga.

Ademas, por el hecho de poseer superficies sustentadoras, en crucero los rotores que
proporcionan empuje en la direccion vertical no serian necesarios.

Se impuso como requisito una autonomia minima de 1 hora y un alcance de 18000m.

1.3.3. Aerostatica

Ademas del uso de alas y estabilizadores horizontales, que mejoran la aerodinamica y
controlabilidad de nuestra aeronave, la principal diferencia con el resto de vehiculos no
tripulados es precisamente la aerostatica.

Una de las principales cualidades de este proyecto, en vistas de un Ingeniero Aerondutico, es
el uso de los dos tipos de sustentacion: Aerodinamica y Aerostitica en el mismo disefio.
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1.3.3.1. Tipo de gas a emplear

En los primeros anos de los dirigibles el principal gas utilizado fue el Hidrogeno. Sin
embargo, este gas es extremadamente inflamable, como se pudo comprobar en diferentes
accidentes, entre ellos el desastre del Hindenburg. Por seguridad, los artefactos modernos
tienen prohibidos el llenado con Hidrogeno.

Entre el resto de gases cuya densidad es menor a la del aire la mayoria son toxicos,
inflamables, corrosivos o unién de las anteriores, siendo las excepciones el Helio, el Neon y
el vapor de agua.

Por facilidad de obtencién y menor densidad se eligié para este proyecto el Helio como gas
flotante.

En cuanto al volumen requerido el Unico requisito era la compensacion de la estructura
gracias a la aerostatica y si fuese posible parte de la carga de pago.

1.3.4. Despegue y aterrizaje

Como ocurre en el explicado Aeroscraft-Aeros, se establecio desde el principio que nuestra
aeronave fuese VTOL (Vertical Take Off and Landing), es decir, con posibilidad de
despegue y aterrizaje vertical.

Esto proporcionaria una gran ventaja al AirWhale ya que no necesitaria ninguna zona de
despegue. Esto se conseguiria gracias a los rotores verticales y, por supuesto, a la
sustentacion flotante.

1.3.5. Dimensiones

En cuanto a los requisitos establecidos en relacion con las dimensiones fueron que la longitud
del AirWhale no superase los 4m de longitud ni 1m de altura.

No se establecieron requisitos en relacion con el ancho del AirWhale.
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2. DISENO

"Locura es hacer la misma cosa una y otra vez
esperando obtener diferentes resultados”

Albert Einstein

A pesar de que, como ya se ha comentado, actualmente los dirigibles que nacen son

hibridos, para su disefio se parte de un disefio como dirigible convencional, que
posteriormente se transformard en un dirigible hibrido con la forma que se precise. En este
capitulo se van a calcular en primer lugar todas las caracteristicas propias de un dirigible
convencional que posteriormente pasara a ser uno hibrido al que introduciremos todas las

componentes y novedades explicadas en 2.2. Proyecto AirWhale.
2.1. Diselo como dirigible convencional

En el inicio del disefio de un dirigible hay dos factores de especial importancia a tener en

cuenta: el volumen del cuerpo y su forma.

El volumen del cuerpo es muy importante en el calculo de la sustentacion flotante, la fuerza
vertical que produce el hecho de contener un gas de menor densidad del aire, como se
explicara en el apartado 5. Aerostdtica.

Es sabido que la esfera es el cuerpo geométrico que optimiza la relacion superficie-volumen
que encierra. Es por esto por lo que aerostiticamente hablando seria el cuerpo que
optimizaria el volumen de gas flotante que encierra en relacion con el area de envolvente
necesaria. Sin embargo, es precisamente esta forma la menos adecuada para obtener una
buena aerodinamica de nuestra aeronave, que mejora a medida que aumenta la relacion

entre la longitud y el ancho, es decir, la excentricidad de un elipsoide.

La forma, por tanto, de los dirigibles convencionales, es un elipsoide, como el mostrado en
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la Tlustracion 8 — Forma de dirigible convencional: Elipsoide.

Tlustracion 8 — Forma de dirigible convencional: Elipsoide

En la siguiente grafica se muestra la diferencia que existe entre la superficie necesaria para
encerrar un volumen especifico en caso de una esfera y de un elipsoide a medida que
aumentamos la relacion entre la longitud y el didmetro del mismo, suponiéndolo de seccion

circular. Esta relacion es la denominada Body Fineness Ratio (FR).

Comparacion superficie esfera-elipsoide en funcién de FR

Elipsoide con =1

16 Esfara con v=1m’
—Elipsoide con W=2m"
= ="Esfera con V=2m"

14+ " Elipsoide con ¥=3m"
"= "*Esfera con V=3m"

Superficie

4 I I I I I 1 I ]
1 2 3 4 a B 7 g 9 10

FR para el elipsoide

Tustracion 9- Comparacion superficie necesaria en funcion de FR
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Se observa en la Ilustracion 9 el aumento de la superficie necesaria para albergar un volumen
concreto a medida que aumenta el fineness ratio y que es mayor que la necesaria si es una
esfera. Por otro lado, la diferencia entre la superficie de la esfera y del elipsoide aumenta a
medida que aumentamos el volumen. Teniendo en cuenta todo esto y tras comparar con la
base historica de datos de dirigibles Historical Airship Database incluida en el Apéndice E
de [1]), se eligi6 un FR=3.

Ademés se eligié un volumen de 2m’ de He, que compensaria aproximadamente 2Kg de
PayLoad. En las siguientes secciones se van a calcular las dimensiones del elipsoide que

albergaria el volumen y el FR seleccionados.

2.1.1. Calculo de dimensiones y superficie

Con este FR y el volumen decidido se calculd, en primer lugar, el didmetro de dicho
elipsoide, después la longitud y la superficie, que como habiamos calculado anteriormente

coincidiria con la lustracion 9- Comparacion superficie necesaria en funcion de FR.

El volumen de un elipsoide viene dado por la siguiente ecuacion:

4
V=§7t-a-b-c 3.1

siendo a, b y ¢ los radios en los gjes X, y, z respectivamente.
Suponemos seccion circular, de manera que b=c, y ademas llamamos [;, = 2a a la longitud
yd, = 2b = 2c al diametro.

. l .
Ademas, como FR = d—b obteniendo:

e

” 3
V=c-FR-d, (3.2)

Sustituyendo en la ecuacion anterior los valores elegidos de V y FR, obtenemos

d, = 1.08m.

De la definicion de FR, obtenemos [}, = 3.25m. (Cumple con el requisito expuesto en el

Proyecto AirWhale. Requisitos de mision.)

Por ultimo, la superficie mojada se calcula con la ecuacion de la superficie para un

elipsoide:
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1
pPpD P D P DN\ p
S — an (a b +a3c + bPc )p (3.3)

De manera que si realizamos de nuevo la hipotesis de seccion circular sabiendo que [, es la

longitud y d,, el diametro de la seccion, y teniendo en cuenta que p = 1.6075.

1

pg D Pg P\p

S = 4x Zlb de +de de p (34)
2p2pP3

Obtenemos S = 9.054m?, que ya comprobamos en la Ilustracion 9- Comparacién superficie

necesaria en funcion de FR.

En la Ilustracion 10- Vista y dimensiones de elipsoide en alzado, Se

muestra la vista del alzado del dirigible convencional, con forma de elipsoide. En ¢l se

1.08m

de

-2 -1.5 -1

muestran también las dimensiones calculadas.

[lustracion 10- Vista y dimensiones de elipsoide en alzado

En la Tlustracion 11- Vista y dimensiones de elipsoide en perfil, S muestra este
mismo dirigible convencional con forma elipsoidal pero ahora la vista de perfil. De nuevo

se han afiadido las dimensiones del mismo, calculadas anteriormente.
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1.08m

de

[lustracion 11- Vista y dimensiones de elipsoide en perfil

2.2. Diseno como dirigible hibrido

Se denomina dirigible hibrido a aquella aeronave que a pesar de regirse por los principios
de los dirigibles, introducen otros componentes que buscan mejorar sus prestaciones. En
nuestro caso, tenemos el principio basico de los dirigibles, que consiste en la compensacion
de parte del peso con la sustentacion flotante proveniente de la aerostatica, pero ademas se
le han introducido alas y cuatro rotores. De esta forma, contamos con la autonomia, alcance
y bajo coste de un dirigible, afadiéndole la controlabilidad de un quadrotor y con las
superficies de control de un avion. A continuacion se van a calcular las dimensiones

necesarias para albergar el volumen elegido bajo una forma distinta a la elipsoidal.

2.2.1. Calculo de dimensiones y superficies

Hasta el afo 1999 no se considerd la opcion del uso de otra forma diferente a la de los
dirigibles convencionales: el elipsoide. Sin embargo, en el programa de Lockheed Martin
Aerocraft se disefid una nueva forma basada en lobulos.
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Una vez calculadas las dimensiones del dirigible en su forma convencional y su superficie
mojada, se puede calcular, mediante aproximaciones, las dimensiones y la superficie
mojada en caso de que el cuerpo tenga lébulos para mantener el mismo fineness ratio,

albergando el mismo volumen.

En la Ilustracion 12 se observa la comparacion entre el area frontal de un cuerpo de revolucion
convencional (en azul) y uno formado por l6bulos. Ademas se muestra la relacion entre d
(diametro de cada l6bulo) y d,, (diametro del elipsoide). [1]

Convencional-Hibrido de 2 ldbulos Cornvencional-Hibrido de 3 ldbulos
defdc=1.225 defdc=1.5
Convencional-Hibrido de 4 lébulos Cornvencional-Hibrido de 5 ldbulos
defdc=1.?32 defdc=1.935

@ @

Ilustracion 12- Comparacion areas frontales para dirigible convencional y dirigible hibrido con
lobulos

La relacion entre el diametro del elipsoide del dirigible convencional y el diametro de cada

l6bulo que conforma el dirigible hibrido equivalente responde a la siguiente ecuacion: [1]

d
d—e = —0.0178 N;p5% + 0.361 N, o5 + 0.575 (3.5

c

siendo N, p el numero de lobulos.
En nuestro caso, comparando con la base de datos de dirigibles hibridos recogida en [1], se
ha optado por tener 3 l6bulos. Como nuestro didmetro del elipsoide con el FR y el volumen
que adoptamos era d, = 1.08m, obtenemos un didmetro equivalente de cada l6bulo de
d. =0.72m.
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Por otro lado, como puede verse en la Ilustracion 12, la altura del dirigible hibrido es igual al
diametro lobular, por tanto:

ht = d. = 0.72m. (Cumple con el requisito de altura expuesto en el Proyecto AirWhale.
Requisitos de mision. 1.3.)

Otro valor a tener en cuenta es el ancho (‘width’), que responde a la siguiente ecuacion
geométrica: [1]

d
w = (1+Niop)— (3.6)

Que en nuestro caso es w = 1.44m.

Al igual que en el apartado 3.1. Disesio como dirigible convencional, se muestra en la
llustracion 13- Forma dirigible hibrido con 16bulos, la forma que toman los dirigibles hibridos con
3 16bulos.

Tustracion 13- Forma dirigible hibrido con l6bulos

De igual forma, en la Tlustracion 14- Vistas y dimensiones del dirigible lobular en
alzado, encontramos la vista en alzado del dirigible con forma lobular. Si vemos de nuevo la
llustracion 12- Comparacion éreas frontales para dirigible convencional y dirigible hibrido con I6bulos,

comprobamos el cambio del 4rea frontal entre dirigible convencional elipsoidal e hibrido
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lobular.

w = 1.44m

06 _ ......... Fe SRR RIS IR F s R R

08—

[lustracion 14- Vistas y dimensiones del dirigible lobular en alzado

Como vemos, al igual que ya se realiz6 en el apartado 3.1. Diseflo como dirigible

convencional, se han mostrado las dimensiones calculadas.

En 1a Ilustracion 15- Vistas y dimensiones de dirigible lobular en perfil, se muestra la vista en perfil

sefialando de nuevo las dimensiones.

Cabe destacar que esta figura no est4 en sintonia en cuanto a escala con la llustracion 14-
Vistas y dimensiones del dirigible lobular en alzado por falta de espacio. Sin embargo si responden
las dimensiones con los ejes de las graficas estando el centroide del cuerpo en el punto
(0,0,0).
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[lustracion 15- Vistas y dimensiones de dirigible lobular en perfil

Ahora, resulta de interés el célculo de la superficie mojada del cuerpo con lobulos para ver
cudnto se diferencia de la superficie del convencional. Para ello, necesitaremos la relacion
entre el perimetro de la seccion del elipsoide y el de la del lobular. Dicha relacion viene
dada por la siguiente relacion experimental: [1]

Perimetro,pyuiar

- =1.122 — 0.1226(
Perimetroeipsoide Nyop

) (3.7)

En nuestro caso, dicha relacion es igual a 1.08.

Una vez conocido este dato, la superficie del cuerpo lobular se puede calcular de la

siguiente forma: [1]

Perimetro,,pyuiar

Siobular = elipsoide (3.8)

Perimetrogipsoide

Obtenemos, por tanto, S;puier = 9.788m?. Vemos por tanto una diferencia entre la
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superficie que alberga el volumen necesaria en el caso de cuerpo con forma de elipsoide y

la necesaria para cuerpo lobular del 7.5%.

Otro parametro importante es el Aspect Ratio que expresa la relacion entre el cuadrado del

ancho del cuerpo y el area proyectada en planta del cuerpo

Por tanto, se define como: [1]

4w?
AR = (3.9)

mlgw

En nuestro caso, como w = 1.44m y [, = 3.25m, obtenemos AR = 0.564.
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3. AEROSTATICA

"Una mirada hacia atras vale mas

que una hacia adelante.”

Arquimedes.

I s aerostatica es el estudio de los gases, de sus caracteristicas cambiando la presion y/o

la temperatura, y la fuerza de sustentacion que generan cuando se encierran: la llamada
Sustentacion Flotante. A diferencia de la aerodinamica, que estudia los gases y los cuerpos
en movimiento, la aerostatica se centra en gases y cuerpos que no s€ mueven o se€ mueven
lentamente.

El principal objetivo de este capitulo es el calculo de la sustentacion flotante. Para ello, es
conveniente recordar las leyes y principios que gobiernan la aerostatica.

Ademas se presenta el Principio de Arquimedes, que constituye la base de los dirigibles. Se
estudia el cambio de volumen debido al cambio de temperatura dentro y fuera del cuerpo, y
solo dentro.

Para finalizar, se calcula la sustentacion flotante.

3.1. Principales leyes de aerostatica

Existen multiples leyes que gobiernan el comportamiento de los gases. Estas van a ser
utilizadas a lo largo de este apartado para el célculo de la sustentacion flotante: la que
genera el encierro de un gas de menor densidad que el aire que lo rodea. Conviene recordar

especialmente la Ley de Charles, que sera utilizada directamente en dos apartados:

Ley de Charles

‘A una presion constante, el volumen de una muestra de gas ideal es directamente

proporcional a las temperaturas absolutas que soporta.’

Se trata de una ley experimental que describe como tienden los gases a expandirse al
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aumentar la temperatura, y a comprimirse con disminucién de la misma.

T2V1 == T1V2 (51)

Donde el subindice 1 representa el primer estado a una temperatura dada y el subindice 2

representa un segundo estado tras una variacion de la temperatura con un factor constante k.

T, =kT, (5.2.1)
k T1V1 e T1V2 (522)
v, = kV, (5.2.3)

Observamos que si aumentamos la temperatura en el estado 2, k>1 y por tanto V, > V;, y si
disminuimos la temperatura k<l y por tanto V, < V;. Esta ley sera especialmente
importante en el disefio de dirigibles ya que un cambio en el volumen modificara, como
veremos en el Estimacion de flotabilidad, la sustentacion flotante. Se tratara el cambio del
volumen con una variacion de temperatura en los Cambio de sustentacion flotante debido a la
temperatura de igual manera en el interior y en el exterior. y en el Cambio de sustentacion flotante

debido a cambio de la temperatura inicamente en el interior.

A continuacion, con el uso de las leyes aqui expuestas se procede a calcular la flotabilidad.

3.2. Estimacion de flotabilidad

La flotabilidad no es més que la sustentacion generada al encerrar un volumen de un gas
cuya densidad es menor que la del gas que lo rodea. Este concepto es muy importante en el
diseno de los dirigibles ya que es la principal obtencion de sustentacion por parte de los
mismos. Para calcular dicha sustentacion utilizaremos el Principio de Arquimedes,

presentado a continuacion.

3.2.1. Principio de Arquimedes

El Principio de Arquimedes fue enunciado en el siglo 11l aC y dice lo siguiente:

‘Un cuerpo inmerso en un fluido es sustentado por una fuerza igual al peso del fluido
desplazado. Independientemente de la forma y la composicion, los objetos con igual
volumen cuyo fluido dentro es el mismo y se encuentran sumergidos en el mismo fluido

sienten la misma fuerza de flotabilidad.’

Lo mas sorprendente de este principio es, sin duda, la independencia de la forma.
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Aunque, el Principio de Arquimedes fue introducido como tal, puede considerarse un
problema demostrable a partir de las Ecuaciones de Navier-Stokes.

du 1 U
e . == F 4+ —=V?2 53
6t+(u V)u pr+ +pV (5.3)

Si imponemos la condicion de reposo (u=0), nos queda la siguiente ecuacion:

1
0=—-Vp+F (54.1)
p
0= 1%, (542)
=Lz g 4.
dp = pgdz (54.3)
Force =p - Area = pgz - area = pgVol (5.4.4)

Donde p se refiere a la diferencia de densidades entre el fluido que rodea al cuerpo y el que

se encuentra dentro del mismo.

Como ya sabemos, tanto los gases como los liquidos son fluidos. Sin embargo, tienen una
diferencia de vital importancia: los gases son compresibles y cambian su volumen con
cambios de presion y temperatura. La compresibilidad tiene pequefia importancia en el

efecto de la flotabilidad y no se tendra en cuenta en el disefio de dirigibles.

En este momento, resulta interesante definir el concepto de densidad relativa. La densidad
relativa es la relacion existente entre la densidad absoluta de una sustancia y una sustancia
de referencia. Esta tltima para el caso de los gases es el aire seco, con humedad 0%. Es
importante recalcar que estas densidades deben encontrarse en las mismas condiciones de

presion y temperatura.

La ecuacion que define la densidad relativa es la siguiente:

p
Pr =— 5.5
" Po (53)

Donde
pr: densidad relativa del gas
p: densidad absoluta del gas

po: densidad del aire a P=1atm y T=0°C
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En la siguiente tabla se muestran las densidades absolutas de diferentes gases y la densidad
relativa a modo de comparacion entre ellos. También se han afnadido estos valores para el
agua, a modo de comparacion entre liquidos y gases, ya que la sustancia de referencia para
el caso de liquidos es el agua liquida a latm y 4°C.

Tabla 1. Temperatura, presion, densidad y densidad relativa para diferentes gases

Fluido Temperatura | Presion Densidad Densidad
relativa
°C Atm slug/ft? Kgm® | -

Agua 4 1 1.9400 1000 1.0000
Vapor de agua 0 1 0.001486 0.7656 0.6250
Aire seco 0 1 0.002377 1.2250 1.0000
Aire 0 1 0.002370 1.2212 0.9969
(60%humedad)

Helio 0 1 0.0003267 0.1685 0.1376
Hidrégeno 0 1 0.0001655 0.08529 | 0.0696

3.3. Calculo de flotabilidad

En este apartado vamos a desarrollar, a partir del Principio de Arquimedes expuesto

anteriormente, la ecuacion que corresponde a la fuerza de sustentacion flotante.

Partiendo de la ecuacion obtenida en el apartado 5.2.1. Principio de Arquimedes,
obtenemos la siguiente ecuacion para expresar la fuerza de sustentacion que siente un
cuerpo que contiene un gas x inmerso en el aire, siendo la densidad del gas x menor a la

densidad del aire.

Sustentacion flotante = Lpyey = Vol - g - (Pair — Pgas) (5.6)

siendo:
Vol: Volumen del cuerpo. Aqui se ha supuesto que el gas ocupa el 100% del volumen del
interior del cuerpo

g: accion de la gravedad
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Pair: densidad del aire a una temperatura y presion

Pgas- densidad del gas que se encuentra dentro del cuerpo a la misma temperatura y

presion.

En nuestro caso, partiendo de los requisitos impuestos para nuestro disefio, con un volumen
de 2m3 de He, y siendo la densidad del aire y del He a nivel del mar 1.225Kg/m’ y

0.1685Kg/m’ respectivamente, obtenemos el valor de la sustentacién flotante:

Litotante = 20.707N (5.7)

Este valor representa la fuerza de sustentacion proveniente de la diferencia de densidades
del He de dentro del cuerpo y del aire del exterior. Se puede entender como el peso
compensado por el Helio, pudiéndose calcular qué porcentaje del total es el que tenemos
que sustentar gracias a la aerodindmica. Con una g = 9.8m/s?, la masa compensada por el

He con un volumen de V = 2m3 es 2.11Kg.

Los otros departamentos presentaron la siguiente relacion de pesos de sus diferentes

componentes, recogida a continuacion:
e Peso del cuerpo y estabilizadores: 1.3Kg
e Peso de las alas: 0.3Kg

e Peso de las baterias: 1.2 Kg (4 de 0.3Kg cada una)
e Peso de la electronica: 0.2Kg

El peso total es, por tanto, de 3Kg, por lo que gracias a la aerodindmica debemos sustentar
0.88Kg, que se ha establecido en 1Kg en el resto del trabajo dejando esos 0.12Kg como

margen.

Tras haber comprobado la importancia del volumen de gas encerrado en el célculo de la
sustentacion flotante que genera a continuacion resulta interesante el estudio de como
variaria el volumen debido a una variacion de temperatura, tanto en el gas interno como en

el externo y también tinicamente en el gas interno.

3.3.1. Cambio de sustentacion flotante debido a la temperatura de igual manera
en el interior y en el exterior.

Se procede a demostrar en el siguiente desarrollo que la misma modificacion de
temperatura a ambos gases: el del interior y el del exterior, no modifica la fuerza de

sustentacion flotante.
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Partiendo de la ecuacién

Lbuoy =Vol-g- (Pair — pgas) (5.8)

Teniendo en cuenta que la relacion entre la densidad y la presion de un gas ideal, segln la

Ley de los gases ideales es:

p=— (5.9)

siendo:

p: Densidad del gas

P: Presion del gas

M: Masa molar del gas

T: Temperatura del gas (en K)

atmL

R: Constante universal de los gases ideales ( R=0.082 ol )

En el estado de referencia, la densidad es:

(5.10)

Si modificamos T en un factor k entre un estado de referencia, con subindice 0, y un estado
donde ya se ha aplicado el cambio de temperatura, de subindice 1: T; = k T,,. Tenemos, por
tanto, un aumento de temperatura si k>1 y una disminucion de la misma si k<I. Por tanto,

en el estado 1, la densidad es:

PM _ PM
L RT, T RKT,

(5.11)

Por otro lado, gracias a la Ley de Charles podemos obtener la relacion entre temperaturas y

volimenes entre el estado de referencia y el estado 1:

TOV1 = T1VO = k TOV0 (5121)
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koY,
1= TO

=kV, (5.12.2)

Obtenemos esa misma ecuacion para el estado 1:

Lbuoyl =Vi-9 Pair1— Pgas 1) (5.13.1)

P M, PM
Lyuoyr1 =k -Vo-g- <R k(;f(: ) kg’;os) (5.13.2)
Lowoyr = Vo - 9 * (Pairo = Pgaso) = Lbuoyo (5.13.3)

Donde queda demostrada la invariancia de la fuerza de sustentacion si modificamos la
temperatura en la misma proporcion en el gas dentro del cuerpo y en el gas en el que el

mismo se encuentra sumergido.

Ahora bien, si habria diferencia, como vemos en el siguiente punto, si variamos la

temperatura del gas interno y no el del gas externo.

3.3.2. Cambio de sustentacion flotante debido a cambio de la temperatura
Unicamente en el interior

Para obtener la variacion directa del cambio de volumen debido a un aumento o
disminucion de la temperatura, usamos de nuevo directamente la Ley de Charles explicada

con anterioridad.

TV, = T,V, (5.14)

Seguimos usando el subindice 0 para el estado de referencia y el subindice 1 para el estado

donde ya se ha aplicado la variacion de temperatura.

Supongamos dicha variacion de la siguiente forma: T; = k T,;, de manera que si k < 1

estamos ante una disminucion de la temperatura y si kK > 1 es un aumento de la misma.

T1 VO k TO VO

(5.15)
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Aplicando estos cambios de volumen y de densidad modificando la temperatura obtenemos

esa misma ecuacion para el estado 1:

Lbuoyl =Vi-9 Pair1— Pgas 1) (5.16.1)

p Mair P Mgas
L =k-V,- ( - ) 5.16.2
buoyl 09 R TO Rk TO ( )
Lbuoyl * Lbuoyo (5.16.2)

Para un aumento en la temperatura (k > 0) la sustentacion flotante aumenta debido al

aumento de volumen del gas flotante que encierra.

En nuestro caso, en este primer estudio no se va a modificar la temperatura del gas del
interior de nuestra aeronave. Sin embargo, se ha considerado tenerlo en cuenta en el
documento ya que el volumen del cuerpo es sensible a aumentar s6lo con el aumento de la
temperatura de las propias baterias, comportamiento a tener en cuenta en un estudio mas

profundo.
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4. AERODINAMICA

‘El progreso consiste en renovarse’

Miguel de Unamuno

I ,«a aerodinamica es el punto de este proyecto en el que mas difiere el AirWhale de

cualquier dirigible hibrido. Vimos en el apartado 2.1. Estado del arte las lineas de
investigacion de los dos dirigibles hibridos mas importantes en la actualidad. En ellos
encontrabamos el uso de estabilizadores verticales y horizontales y la posibilidad de
despegue y aterrizaje vertical. Sin embargo, en ninguno de ellos encontramos alas,
componentes que hemos introducido en el AirWhale y que hacen que éste dote de una
mayor sustentacion aerodindmica.

Esto se comprobara en este capitulo y se comparard con datos pertenecientes a dirigibles
convencionales cuando se explique la llamada Relacion de flotabilidad.

Se va a mostrar en primer lugar el criterio de signos utilizado a partir de ahora en el
documento. A continuacion, se muestra un estudio de perfiles, asi como de las alas y los
estabilizadores, obteniendo sus pendientes de sustentacion y la sustentacion aerodinamica.

Por otro lado, se calcula la otra fuerza principal del estudio aerodinamico: la resistencia.

Por ultimo, se calculan los centros aerodindmicos, necesarios para el posterior estudio de
estabilidad.

Se muestra a continuacion el esquema y el orden seguido en el estudio de la aerodinamica
del AirWhale.
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Estudio perfil
estahilizadar

<—>| Eleccién 4—’| Eleccién

Estudio diferentes Estudio diferentes
geometrias alares geometrias

<—>| Eleccién | <—’| Eleccién |

Calculo Ci oy C; Calculo Ci oy C; Calculo C1o y Cyq
Célculo Cp Calculo Cp Calculo Cp,

Estudio perfiles ala

Estudio cuerpo

Célculo CA,, Calculo CAgy Calculo CAcyerpo

Este esquema ha sido el que se ha seguido durante el estudio y obtencion de las
caracteristicas aerodindmicas del AirWhale, durante el cual y como base se ha usado un
criterio de signos que se expone en el siguiente apartado.

4.1. Criterio de signos

El estudio de la resistencia, sustentacion y momentos de nuestra acronave es necesario para
el andlisis del disefio. Resulta importante definir el criterio de signos que van a seguir los

mismos:

Momento de guifiada positivo

EJE
LONGITUDINAL

¥ Momento de cabeceo positivo EJE x
VERTICAL Momento de alabeo positivo

¥4
[lustracion 16-Criterio de signos
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4.2.Eleccion de perfiles

Perfil del ala

Estudiando los requisitos establecidos en el proyecto se ha elegido para este proyecto el
perfil Selig-1223. Este es un perfil conocido en el mundo de los vehiculos aéreos no

tripulados por generar elevada sustentacion con baja resistencia a bajas velocidades.

Este tipo de perfiles presentan un espesor maximo moderado, del 12.14% de la cuerda,
situado al 20% de la misma.

Se representa en la siguiente imagen:

[lustracion 17- Perfil Selig-1223

Perfil de los estabilizadores

Para los estabilizadores se ha usado el conocido NACAO0012, muy utilizado en las
superficies de control. Como ya sabemos, es simétrico y tiene un espesor del 12% de la

cuerda al 29% de la misma desde el borde de ataque.

Tlustracion 18- Perfil NACA 0012

4.1. Estudio de perfiles

Ambos perfiles se han estudiado con la herramienta aerodinamica XFLRS. [15]
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Perfil Selig-1223

Este perfil se analizo para un margen amplio de angulos de ataque a, para tener la seguridad
de que se cubria aquel para el cual el perfil entraba en pérdida. A continuacion se muestra la
grafica C; — a, observandose que el perfil entra en pérdida aproximadamente a a = 16°.
Ademas se observa que tiene un (; = 2.6 muy elevado como ya se comento en el

Apartado 4.2. Eleccion de perfiles.

cl
Fdgrmomme- 2 i i T
30 qmmmmm - q--mmm - Q- -
ag o o o 3
1 1 1 1
26| Ao 4 ' .-
b . N J ________ 4: ------ dem !
1 1
22
T R A ﬂ: -------- ﬂ: -------- a-
O R S
I - S R R T a-
ra 2 L L L )
1 1 1 1
R S
1 1 1
LO- - -: ———————— 1 ———————— ': ———————— -!-Alpha
0 5.0 10.0 15.0 20.0

[lustracion 19- Grafica Cl-a perfil Selig 1223 (XFLRY)

También, resulta de interés la grafica C;/C,; — a, que muestra la eficiencia aerodindmica en
funcion del angulo de ataque, que en este caso también es alta, aunque se observa una

disminucién importante de la misma a partir de, aproximadamente a = 10°.

[ T S S

[ - S

JRRGRRY JESF fP § Ry PRy S I N

bbb

=
=

Tustracion 20- Grafica Cl/Cd-a perfil Selig 1223 (XFLRS)
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Perfil NACA 0012

En este caso, una vez mas, se ha analizado este perfil para un amplio rango de angulos de

ataque, obteniendo los siguientes resultados.

En la grafica C; — a, observamos que el perfil entra en pérdida a @ = 20°, obteniéndose en

dicho punto un ¢; = 1.8. Evidentemente, por ser simétrico, con a = 0° encontramos

un valor nulo de C;.

[lustracion 21- Grafica Cl-a perfil NACA 0012 (XFLRS5)

Ademas, se muestra en la Iustracién 22- Gréfica Cl/Cd-o. perfil NACA 0012 (XFLRS5), al igual que
como se ha hecho anteriormente con el perfil Selig 1223, la eficiencia aerodinamica C;/Cy

de este perfil en funcion del dngulo de ataque.

r-----r

IS N SN Jh, PP S
L L

= 5 R S
e Ty &

L e e e R

91___
(=]
"
(=]
SR
[=]
P

[lustracion 22- Grafica Cl/Cd-a perfil NACA 0012 (XFLRS)
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4.2. Estudio del ala

Es conocido que la forma en planta del ala que ofrece menor resistencia es la eliptica. Sin
embargo, no se suelen disefiar asi debido a la dificultad en su construccion. Por ello, se
suele optar por el ala hexagonal, que siendo més facil de construir, mitiga con creces la

resistencia inducida.

Al principio se considerd el uso de un ala rectangular por su facil construccién necesitando

solo una matriz ya que la cuerda seria constante a lo largo de la envergadura.

Hay un estudio importante a realizar cuando se disefia el ala de una aeronave y es el
progreso de entrada en pérdida de la misma, conveniendo que empiece la entrada en pérdida
en la zona mas proxima al cuerpo. Esto es debido a que en la zona externa se encuentran los
alerones y en caso de que fuese esta parte del ala la que entrase en pérdida primero se
anularia el efecto de los mismos. En este sentido es el ala rectangular la que comienza la
pérdida de sustentacion en la raiz del ala, la zona deseada. Sin embargo, existe un factor

importante a tener en cuenta, y es el peso innecesario de la parte de punta de ala.

Sin embargo, la razon principal por la cual se ha elegido el ala hexagonal finalmente ha sido
por tener una eficiencia mas cercana a la de la eliptica. Un medidor de esta eficiencia es el

denominado ‘Coeficiente de eficiencia de Oswald’,

Coeficiente de eficiencia de Oswald

Este coeficiente mide el exceso de resistencia que, para una sustentacion y alargamiento

dado posee un ala con respecto a la eliptica. Depende solo de la geometria del ala.

Se cumple e < 1, siendo e = 1 en caso de ala eliptica y e < 1 en caso contrario, siendo el
ala a medida que disminuye e menos eficiente en cuanto a generacion de sustentacion con

respecto a la creacion de resistencia inducida.

Existe una aproximacion para el célculo de este valor en funcion de C;, del ala, el

estrechamiento y el alargamiento del ala. [2]

B 1.1 Cpy
" RCp,+ (1 —R)mAR

e 4.1)

Siendo
R = a;A3 + a,A? + azA; + ay, con

a, = 0.0004,a, = —0.008,a; = 0.0501 y a, = 0.8642,

62



ARA
cosArg’

ysiendo A, =

Con esta formula obtenemos:

Tabla 2- Comparacion Coeficiente de eficiencia de Oswald para ala rectangular y ala hexagonal

Forma geométrica Valor e
Ala rectangular 0.92
Ala hexagonal 0.97

Es por esto por lo que finalmente se ha optado por un ala hexagonal, con las siguientes

caracteristicas:

Tabla 3- Caracteristicas del ala

Caracteristica Valor
Cuerda de raiz 0.9m
Cuerda en punta de ala 0.675m
Estrechamiento 0.75
Alargamiento 2.71
Envergadura 2.134m
Superficie en planta 1.681m*
Flecha en el borde de ataque 3.75°
Diedro 0°
Torsion 0°

Se muestra el ala en la siguiente imagen:
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[lustracion 23-Esquema caracteristicas del ala

Al igual que se hizo en el caso de los perfiles, el ala ha sido analizada con la herramienta

XFLRS5 obteniendo las graficas mostradas en apartados posteriores.

Mean aerodynamic chord

Nos resultard de vital importancia saber el Mean Aerodynamic Chord, que se traduce como
la cuerda aerodinamica media. Se escribe como ¢ o MAC, y representa la cuerda que,
multiplicada por el coeficiente de momentos, presion dindmica y superficie de referencia,

obtenemos el momento del ala entera. Responde a la siguiente ecuacion: [1]

MAC—Z 1+ 21+ 22 @2
3\ T 1+ ‘

Siendo:

A= % el estrechamiento del ala
t

¢, la cuerda de raiz del ala
¢; la cuerda en la punta de ala

En nuestro caso, la cuerda en la raiz es 0.900m, la cuerda en la punta 0.675m, por tanto el
estrechamiento A=0.75. Obtenemos por tanto un MAC = 0.793m.
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4.3. Area de referencia

Las fuerzas y momentos aerodindmicos de cualquier aeronave se adimensionalizan para

obtener coeficientes de momento, coeficiente de resistencia y coeficiente de sustentacion.
Las fuerzas se adimensionalizan dividiéndolas entre presion dindmica q = 3 pVi? v el drea

de referencia, y por su parte los momentos se adimensionalizan dividiendo por la presion
dinamica, el area de referencia y una longitud de referencia, que ya puede ser la
envergadura del ala, el MAC o la longitud de la aeronave, siendo en nuestro caso el MAC.

A continuacion vamos a discutir qué area de referencia se va a tomar en el resto del trabajo
y por qué. Para los aviones, y segiin convencion internacional, se suele usar Sp;4,, que es la
superficie proyectada. Sin embargo, la superficie de referencia para los dirigibles se ha

discutido mucho durante el siglo XX hasta que finalmente se establecid por convencion en

Spian = Vol?/3 (4.3)

siendo Vol el volumen del gas flotante.

4.4. Uso de la herramienta XFLR5

En este proyecto se ha utilizado el software XFLRS, una herramienta aerodinamica con la

capacidad de estudiar la aerodindmica tanto en 2D como en 3D de una forma muy visual.

En los analisis 3D, que incluye la posibilidad de estudiar las alas, el cuerpo y los
estabilizadores se pueden utilizar dos métodos diferentes: Método LLT y Método VLM. Se

describen a continuacion: [6]

o Meétodo LLT: Clasicamente lineal, en este software se implementa no lineal
teniendo en cuenta los efectos viscosos. Este método no proporciona Buenos
resultados cuando las alas tienen pequeiio alargamiento o flecha pronunciada.

Ademads no se obtendran buenos resultados en caso de que el ala tenga mucho
diedro.

o Meétodo VLM: Se utiliza para aquellas geometrias que se quedan fuera del alcance
del método LLT. No se tiene en cuenta la viscosidad en este método y se realiza de
manera lineal, lo que lo difiere del otro. Es aplicable a cualquier geometria,
incluyendo alas de pequefio alargamiento con diedro elevado o incluso con

winglets.
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Como no se especifica con qué alargamientos se reproducen buenos resultados con cada
método, en este proyecto se han calculado las caracteristicas aerodindmicas con los dos
métodos y ademas, como en el caso de la pendiente de sustentacion, se han comparado
ambos resultados con los obtenidos mediante una férmula de aproximacion, como se vera a

continuacion en el apartado 4.5. Pendiente de sustentacion.

4.5. Pendiente de sustentacion

La sustentacion de un ala a un determinado angulo de ataque se debe principalmente a la
distribucion de presiones, comprobandose que a mayor a mayor sustentacion, o
adimensionalizado, mayor C;. La tasa de cambio de C; con el angulo de ataque se

denomina ‘Pendiente de Sustentacion’, y se denota por Cp,.

En el céalculo de C;, influyen el ala, el estabilizador horizontal y el cuerpo. [2]

SCUERPO SALA SESTHOR

Cra = Cracuerpo —s + Craara S + CraestHOR — (4.4)
T T T

Esta formula sera sin tener en cuenta deflexion de la estela ni incidencias de las superficies

sustentadoras, que se calcularan en el apartado de Estabilidad Estatica Longitudinal.

Pendiente de sustentacion del ala

Podemos realizar una estimacion del C;, del ala de la siguiente forma: [1]

2mAR,,

Craw =
tanZA (45)
B2 )

202
24 |44 ARw By
nZ

donde:

ARy, es el aspect ratio del ala, definido como: [1]

AR, = (4.6)

b2
Sw
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Que, en nuestro caso era AR,, = 2.71.

Ademas,

p = 4.7)
21/B

Siendo Cy, la pendiente de sustentacion en 2D, que, para nuestro perfil S-1223 es: Cj, =

0.11—— = 6.3 — , de manera que 1 = 1.002.
rad

grados

También se ha tenido en cuenta que la flecha del ala en la cuerda donde el perfil tiene el

maximo espesor, que es al 12% de la cuerda es:

Ayp = 3.75°

Ayp = 2.31"

—_

Tlustracion 24-Esquema flecha del ala en borde de ataque y en maximo espesor

Por ello, obtenemos un:

1
C = 3.174 — = 0.0554
Law rad grados

Tras analizar el ala con la herramienta XFLRS en andlisis LLT, obtenemos la siguiente

grafica de C;, frente a o
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[lustracion 25-Gréfica €, — « para el ala (XFLR5-Método LLT)

Si por el contrario, analizamos con VLM, obtenemos:

[lustracion 26-Grafica C_L-a para el ala (XFLR5-Método VLM)

Obteniendo:

1
grados

CLaLLT:O-09

1
grados’

CLaVLM:O-O48
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Cabe decir que, tanto en el calculo de la pendiente de sustentacion del ala, como en el de los

estabilizadores y el cuerpo, en el Método VLM se han tomado como limites de C;: C;, =

c . . . ,
Oy C, = % ya que se ha establecido ese margen de funcionamiento de angulos de

ataque.

Por tanto, encontramos una diferencia del 38.4% entre la férmula de aproximacion y lo
obtenido en XFLRS con andlisis LLT y una diferencia del 13.36% con VLM.

Pendiente de sustentacion de los estabilizadores

El C;, del estabilizador horizontal se calcula de la misma manera que antes: [1]

2mAR

CLagsTHOR =

tanzA) (4.8)
37

2+ |4+ AR?B2(1 +

Siendo AR=2, y obteniendo, por tanto, un

1
grados’

1
CraestHor = 2.592 i 0.0452

También, y al igual que se hizo con el ala, se comprobd este resultado analizandolo con
XFLRS. Se analiz6 tanto con Método LLT como con Método VLM, sin embargo no
convergié para ningiin punto salvo para @ = 0° en el caso de LLT, por lo que se tomé

unicamente la grafica obtenida por VLM, que se muestra a continuacion:

[lustracion 27-Grafica €, — a para estabilizadores (XFLRS Método VLM)
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1
grados’

Con XFLRS, con Método VLM obtenemos: Cjupy = 0.042 Esto supone una

diferencia con respecto a la féormula utilizada en la aproximacion del 7.08%, realmente

pequena.

Se muestran a continuacion los estabilizadores verticales en rojo y los horizontales en azul.

Como se puede comprobar, ambos tienen las mismas dimensiones y el mismo perfil.

0.309')‘7

[lustracion 28-Dimensiones de los estabilizadores horizontales y verticales

Pendiente de sustentacion del cuerpo

En nuestro caso se ha definido el cuerpo con forma de perfil NACA0022, como se muestra
en la siguiente imagen, para asi disminuir la resistencia. Ademas, ha sido de utilidad en
cuanto al andlisis con la herramienta XFLRS, ya que se ha podido tener en cuenta su
analisis LLT, que tras estos meses de estudio se ha concluido que solo tiene en cuenta las
alas. Por ello, el disponer del cuerpo con forma de perfil es tomado por el software como un

ala y lo analiza con este método.
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Tustracion 29-Cuerpo AirWhale

El C;, del cuerpo se calcula, por tanto, de la misma manera que en los dos casos anteriores:

[1]

2TWAR

Craopy =

tanzA) 4.9)
32

2+ |4+ AR?B2(1 +

Siendo B2 = 1 — M2, siendo M el niimero de Mach, que, al ser la velocidad de la aeronave
de 5m/s, a una altitud de 20m, el nimero de Mach es M=0.0147, por tanto =0.9998,
pudiendo suponer B=1. Por otro lado, AR es el aspect ratio, explicado anteriormente, del
cuerpo, que en nuestro caso es AR=0.5667.

Obtenemos por tanto un C;,popy de:

1
grados

1
CL(ZBODY = 08725 % = 00152

Como vemos, se corresponde con la Ilustracion 30, donde se muestra la variacion de C;, en
funcién del Aspect Ratio y marcado con rectangulos de colores donde se encuentran
diferentes tipos de aeronaves segin datos empiricos. En rojo se muestra el rango donde se
encuentran los aviones, en verde los cuerpos de revolucion con estabilizadores y dirigibles
hibridos y en azul los cuerpos de revolucion sin estabilizadores. En nuestro caso, nos

encontramos en el recuadro verde y realmente nuestro valor esta dentro de ese margen.
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[lustracion 30-Cj, en funcion del Aspect Ratio

Cabe destacar que en esta grafica, donde se representa la formula (4.9), se toma como

superficie de referencia S, aunque nosotros estamos siempre usando como superficie de

. 2, . .y . . ,
referencia Vol®?. Para realizar la conversion, usamos la siguiente formula: [1]

Spian = N Vol?/3

donde N; depende del nimero de l6bulos por el que esta compuesto el cuerpo, como vemos

(4.10)

en la siguiente tabla basada en datos empiricos, obtenida de [1]:

Tabla 4-Relacion Spap, — Vol?/3 en funcién del nimero de 16bulos

Numero de lobulos NL
1 2
2 2.25
3 24
4 2.5
5 2.54

En nuestro caso, al tener 3 lobulos:
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C —0.0152.ptan _ gomes 1
LaBoDY = T Vol?/3 ' grados

A continuacion, se analizd el cuerpo con la herramienta XFLRS, para corroborar los

resultados obtenidos.

Obtenemos una pendiente C;, de:

1
grados

Cr, = 0.015 con un analisis VLM

1
grados

Cro = 0.023 con analisis LLT.

Obteniendo las siguientes graficas que representan Cp en funcion de o, para andlisis LLT:

Ilustracion 31-Grafica €, — a para el cuerpo (XFLRS Analisis LLT)

Y para analisis VLM:

CL

[lustracion 32-Grafica €, — a para el cuerpo (XFLRS Analisis VLM)
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En este caso, en la herramienta de XFLRS se utiliza, por defecto, la superficie en planta del

cuerpo como superficie de referencia. Esta superficie es de 3.749m”.

Ademés el volumen que encierra es de 2m’, y la superficie de referencia que se ha usado
durante todo este documento es Vol?/3. Asi, 1a relacion que encontramos entre la superficie
de referencia tomada en XFLRS y la superficie de referencia usada en todo el documento

(SN

Sblan

oo = 2362

Esta relacion se asemeja mucho a la que aparece en la tabla comparativa usada

Splan
Vol2/3

diferencia del 1.58% entre la aproximacion general y el calculo para el Airwhale en

anteriormente, donde, recordemos, era = 2.4 para 3 lobulos, habiendo por tanto una

concreto.

Por ello, como ya se ha dicho tenemos:

1 1
y CLCZLLT = 0.023

Cravim = 0.015 tomando como superficie de referencia

grados grados
Spians Y significando una diferencia con respecto a la aproximacion del 1.32% y del 33.9%

respectivamente.

Por otro lado, seria:

1 1

CLCZVLM = 0.0354 y CLO{LLT = 0.0543

grados tomando como superficie de

grados
referencia Vol?/3, lo que supone una variacion del 3.02% en el caso de VLM y del 32.8%

en caso de LLT.

Comparacion en el calculo de C;, entre Método LLT y Método VLM

Como se ha podido comprobar, en cada apartado de célculo de C;, se ha calculado de tres
maneras diferentes: con una formula de aproximacion, con XFLRS Método LLT y con
XFLRS5 Meétodo VLM, salvo en el caso del estabilizador horizontal que solo hemos
obtenido resultado con XFLRS en Método VLM.

En cada uno de los componentes del AirWhale se ha calculado el porcentaje de diferencia
existente entre la aproximacion y los dos métodos de XFLRS obteniendo finalmente la

siguiente tabla comparativa.
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Tabla 5-Comparacion Métodos LLT y VLM con aproximacion literatura

Coeficiente Aproximacion LLT VLM %LLT % VLM
Craara 0.0554 0.09 0.048 38.4% 13.36%
CrLaEH 0.0452 --- 0.042 --- 7.08%

CLacUERPO 0.0152 0.023 0.015 33.9% 1.32%

En la primera columna se muestra el valor de la aproximacion, en la segunda y tercera los
valores obtenidos con XFLRS5 en Método LLT y VLM respectivamente y en la cuarta y

quinta el porcentaje de diferencia.

Analizando la tabla comprobamos que obtenemos un porcentaje menor en el caso de VLM
en todos los componentes, por lo que si hubiese que elegir el método mas apropiado en este

proyecto parece que el mas interesante seria VLM.

4.6. Sustentacion aerodinamica

Suponiendo despreciable el cambio de energia térmica e interna del fluido alrededor de

nuestra aeronave, la sustentacion aerodinamica es expresada de la siguiente manera:

Loero = CLquef (4.11)
donde,

CL = CLO + CLaa + CL6653 (412)

Siendo:

Cyo el coeficiente de sustentacion a @ = 0°

C,« la pendiente de la curva de sustentacion frente a o
a el angulo de ataque

Cys, la variacion de sustentacion frente a &,

8, la deflexion del timon de profundidad

q la presion dindmica

Srer la superficie de referencia
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Asumimos a = 0° y §, = 0°, por lo que el cuerpo y los estabilizadores horizontales, por
tener perfil simétrico, concretamente NACA0022 y NACAO0012 no producen sustentacion,
pero las alas si.

El coeficiente de sustentacion del ala, con a=0°, es:

CLOLLT = 0420 y CLOVLM = 0825, obteniendo:

Loerorr = 1021 N (4.13)

para el valor de C; obtenido con el Método LLT.

4.7. Relacion de flotabilidad

Teniendo en mente la sustentacion aerodinamica explicada y calculada en el Sustentacion
aerodinamica y la sustentacion flotante calculada en el Calculo de flotabilidad, podemos
calcular un pardmetro que cobra mucha importancia en el disefio y célculo de dirigibles: la
Relacion de Flotabilidad (llamado BR, ‘Buoyancy Ratio’).

El BR es, por definicion, el porcentaje de sustentacion total obtenido gracias a la

sustentacion flotante, y responde a la formula siguiente: [1]

L
BR = flotante

Lflo tante T Laerodinémica

(4.14)

De ahi, queda claro que en nuestro caso el BR serd menor que aquel de un dirigible clésico,
ya que la sustentacion aerodindmica que aportan las alas y el cuerpo aumentan el

denominador, disminuyendo asi el BR.

La sustentacion flotante recordamos era Lgioeante = 20.707N, y la sustentacion

aerodinamica L,,,, = 10.21N, obteniendo:

_ 20.707
"~ 20.707 + 10.210

BR = 0.669 (4.15)

Vemos, que hemos obtenido un BR=66.9%, menor que el de los dirigibles tradicionales,

que se encuentra entre 90-95%, y de los dirigibles hibridos, que se encuentra entre 70-80%.
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4.8. Resistencia

La resistencia de un objeto curvo viene dada por la siguiente expresion: [10]
5=f—(P—Poo)r_ida+fﬁlda (4.16)
A A

Siendo la primera integral la denominada resistencia de presion y la segunda resistencia de

friccion.

D=D,+Ds 4.17)

La resistencia de presion depende de la forma de la estela que se crea cuando se desprende

la capa limite y de la forma del contorno de la parte posterior del cuerpo.
La resistencia de friccion depende de las fuerzas de rozamiento en la capa limite.

Sabemos que si la capa limite es laminar se produce antes el desprendimiento de la
corriente, al contrario de si es turbulenta. Por ello, la capa limite turbulenta disminuye la

resistencia de presion, asi como aumenta la resistencia de friccion.

En la siguiente figura se muestra el punto de desprendimiento en funcion del fineness ratio,
o esbeltez del cuerpo. Resulta de especial interés este concepto para el calculo de la

resistencia del cuerpo. [10]

—— FR=1

FR=2
——FR=3

FR=4
——FR=5

FR=E
——FR=7
FR=8
FR=8
FR=10

Ilustracion 33-Esquema desprendimiento de la corriente en funcion de FR
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Como vemos en la figura anterior, a medida que aumenta la esbeltez del cuerpo se retrasa el
punto de desprendimiento. Cabe destacar que esta realizada para el caso de capa limite
laminar, y que en caso de que fuese turbulenta estaria aiin mas retrasado el punto para cada

caso, aumentando por tanto la resistencia de friccion.

El coeficiente de resistencia de friccion de cada componente se puede calcular: [1]

CfcomponenteFFcomponente Swetcomponente (4.18)
Cop = Vol?/3 '

Donde Cs es una estimacion para el calculo de la resistencia de friccion en funcion del

nimero de Reynolds para una placa plana, que viene dado por: [1]

f= % en caso de capa limite turbulenta (4.19)
10Rep)*
(= 1/—'2268 en caso de capa limite laminar (4.20)
l

Se calculara por tanto este Cr para cada componente en funcion de su Re.

Es importante recalcar en este punto que se va a tomar el 100% de la capa limite ya sea
laminar o turbulenta dependiendo del nlimero de Re estando el paso de laminar a turbulenta
enRe = 1-10°.

Comenzamos calculando Cp s para el cuerpo. Calculamos el nimero de Reynolds para el

mismo: [1]

PVl

ke 4.21)
U

Recuerpo =

donde la densidad es p = 1.225Kg/m3 , V,, = 5m/s, | = 3.25m, y la viscosidad
dindmicaes u = 1.7851 - 107° Pa - s.

Obtenemos Re yerpo = 1.11 - 10°.

Como vemos, podemos asumir capa limite turbulenta, aunque no de forma muy clara,
obteniendo Cr = 4.38 - 1073, Como curiosidad, si con ese niimero de Re asumiésemos
capa limite laminar obtendriamos Cy = 1.26 - 1073, cumpliéndose, como ya se dijo antes,

que obtenemos mayor Cy que con capa limite turbulenta.
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Retomamos la ecuacion (4.18):

C FF, S
feuerpol’ Fecuerpo”wetcuerpo
Cbfcuerpo = Vol2/3 - (4.18)

donde debe decirse que FFyerpo € €l denominado ‘Factor de forma’, y para el caso del

cuerpo responde a la siguiente ecuacion: [1]

1.5 7
FFcuerpo =1+—57;

S 422
FR3/2 +FR3 (4.22)

obteniendo FF,yerpo = 1.548. Si dejamos que ‘la ecuacion nos hable’ observamos lo
explicado ya anteriormente, en caso de aumentar el FR, el FF,.,,, aumenta y, por ende, el
Cpy del cuerpo aumenta. Todo esto es debido al retraso del punto de desprendimiento con la

esbeltez del cuerpo.

Ademas, Syetcuerpo €8 la superficie mojada del cuerpo, que se puede estimar como

Swetcuerpo = 2 * Sproyectada * 1.2 = 2+ 3.810 - 1.2 = 9.144m>.
Obtenemos finalmente Cp feyerpo = 0.039.

A continuacion hacemos lo mismo con el resto de componentes. [1]

CraiaFFa1aS
__ “fala alaPwetala
Cpfala = TDIE (4.23)

En primer lugar, calculamos el Nimero de Reynolds, obteniendo Rey;, = 2.055 - 10°,

. . . 2 . ,
utilizando como longitud de referencia [ = 36 siendo ¢, la cuerda en la raiz.

Como Reg, < 1-10°, nos encontramos en el caso de capa limite laminar, obteniendo
Craias = 0.0029.

Realizamos ahora el paso de placa plana a la forma real del ala, gracias al ‘Factor de

Forma’, que en el caso del ala responde a: [1]

FF,, =14 1.2(¢t/c) + 100(t/c)* (4.24)
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siendo t/c=0.1214, obteniendo FF,;, = 1.168. La superficie mojada del ala se puede
calcular como Syyerqq = 2 - 1.681 - 1.2 = 4.0344m?,

Finalmente, obtenemos Cpfq1qs = 0.008698.
Por ultimo, calculamos el Cp ¢ de los estabilizadores.

Actuando de la misma forma que en los componentes anteriores obtenemos, en primer
lugar, Reqys = 1.162 - 10% y Cpeqps = 0.00389.

La ecuacion para calcular el ‘Factor de Forma’ de los estabilizadores es idéntica a la usada

en el ala: [1]

FFogus = 14 1.2(t/c) + 100(t/ch) (4.25)

usando en este caso, t/c=0.12, obteniendo FF;,;s = 1.165. La superficie mojada de los

estabilizadores se calcula como

Swettaits = 2+ 1.2 - Sgetpor + 2 - 1.2 - Spetvere = 2.486m?.
Obtenemos finalmente Cprrqis = 0.0071.

En total Cthails + Cchuerpo + CDfalas = 0.0548

El coeficiente de resistencia total viene dado por:

Cp =Cpo+k-C? (4.26)

siendo Cpy = Cpr + Cpy, la resistencia parasita, y Cp; = k - C 2 la resistencia inducida por

la sustentacion.

En nuestro caso, ya que el cuerpo tiene forma de perfil nuestro Cp, se puede tomar

Unicamente compuesto por Cpy, siendo mucho menor la aportacion de Cp,. Por tanto
CDO = 0054‘8

El factor k puede calcularse con la siguiente aproximacion especifica para dirigibles donde
unicamente se tiene en cuenta el cuerpo, ya que la asociada a los estabilizadores y al ala son

mucho menores que la de éste: [1]

4 3 2

1 1 1
k =—0.0145 (—) + 0.182 <—) —0.514 (—)
AR AR AR (427)

1
+ 0.838 <ﬁ) — 0.053
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obteniendo k = 0.685. Es importante hacer notar que esta k esta referenciada a Sy,;4y,, por

lo tanto la referida a Vol?/3 es k = 0.685/2.4 = 0.286.
Por tanto, el coeficiente de resistencia total es C, = 0.105.

Por tanto la fuerza de resistencia es:

D =2pV2SCp = 255N (4.28)

4.9. Centros aerodinamicos

Se define el centro aerodinamico de un elemento como aquel punto del mismo en el que el
coeficiente de momento de cabeceo, definido en el eje x como se observa en la figura al
principio de este apartado de Aerodindmica, no depende del angulo de ataque, o dicho de
otra forma Cp, = 0. A continuacion se va a calcular el centro aerodindmico de los
diferentes componentes: ala, estabilizadores y cuerpo, que nos seran de utilidad para

calcular la estabilidad estatica, incluida en 6.1.31

4.9.1. Centro aerodinamico del ala

El centro aerodinamico del ala se ha calculado con la herramienta XFLRS, variando la
posicion del centro de gravedad del elemento hasta que la curva de Cy,-a fuese constante.

ac ., .. C
De esta forma a—;” = 0, cumpliéndose el requisito que aparece en la definicion del centro

aerodinamico. En el caso del ala, se ha conseguido que dicha curva fuese constante para el
punto x=0.386m desde el borde de ataque del ala, es decir, a 1.41lm del morro de la
aeronave, ya que el borde de ataque de la cuerda de raiz del ala se encuentra a 1.024m del
morro del avion. Esto se ha conseguido con un andlisis LLT y, como vemos en la grafica, el
valor de Cy,acq1a = —0.058.
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cm Alpha

[lustracion 34-Grafica C,,, — a en el centro aerodindmico del ala (XFLRS Analisis LLT)

Sin embargo si lo calculamos con analisis VLM, obtenemos el centro aerodindmico del ala
a 0,224m del borde de ataque del ala, es decir, a 1.248m del morro de la aeronave. Ademas

el valor de Cyacq1a = —0.358.

[lustracion 35-Grafica C,,-o. en el centro acrodinamico del ala (XFLRS Analisis VLM)

49.2. Centro aerodinamico del cuerpo

En este caso, se ha vuelto a proceder de la misma forma que en el caso anterior,

obteniéndose curva Cy,-o constante para el punto situado a 0.835m del morro del avion, con
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un valor de Crpacpoay = 0, para analisis LLT.

Cm
D002 ........................ ........................ ..................
DL00L e ........................ ........................ ..................

: : : : Alpha

0 0.5 1.0 1.5 2.0
0 5 PO T ........................ ........................ ..................
0002 ........................ ........................ ..................
0003 ........................ ........................ ..................

[lustracion 36-Grafica C,, -a en el centro aerodinamico del cuerpo (XFLRS Anélisis LLT)

En el caso de andlisis VLM, lo obtenemos en el punto localizado a 0.625m del morro del

avion, con un valor de Cppacpoay = 0.

Tustracion 37-Grafica C,,-o en el centro aerodinamico del cuerpo (XFLRS Analisis VLM)

4.9.3. Centro aerodinamico de estabilizador horizontal

Por ultimo, calculamos el centro aerodinamico de los estabilizadores horizontales. En este

caso XFLRS da error al calcular las graficas debido a que no converge ninglin punto en el
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M¢étodo LLT. Por ello, usaremos solo el Método VLM, obteniendo el centro aerodinamico
a 0.115m del borde de ataque del estabilizador, es decir a 2.7m del morro del avidn, ya que

el borde de ataque de los estabilizadores horizontales y verticales se encuentra a 2.585m.

Cm

[lustracion 38-Grafica C,,-a en el centro aerodinamico de los estabilizadores (XFLRS Analisis VLM)

4.9.4. Resumen de resultados

En la Tabla 6-Resumen de resultados referentes a los centros acrodindmicos se recopilan los resultados
obtenidos anteriormente para una mejor comprension. Como se puede observar, se
presentan las localizaciones de los centros aerodinamicos de los diferentes elementos
referidos al morro del AirWhale. Esta tabla serd imprescindible en el estudio de la

estabilidad estatica longitudinal.

Tabla 6-Resumen de resultados referentes a los centros aerodinamicos

Método LLT Método VLM
Centro
dindmi Localizacion desde el C Localizacion desde el C

acrodinamico morro de AirWhale mAC morro de AirWhale 'l

CA del ala 141m -0.058 1.248m -0.358
CA del cuerpo 0.835m 0 0.625 0

CA de los
estabilizadores o o 2.7m 0
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5. ACTUACIONES

‘Nunca hay viento favorable para el

que no sabe hacia donde va’.

Seneca

I M este capitulo se van a mostrar en primer lugar las hipdtesis realizadas y las

ecuaciones generales. A continuacion se estimara la potencia necesaria de los rotores en
vuelo en crucero a velocidad constante, asi como en despegue y aterrizaje vertical. Ademas
se calculara el C;, y V que minimizan la potencia requerida. Por tltimo se tratara el viraje.

Se muestra a continuacion el esquema que se va a seguir en este capitulo.

| Hipotesis |

Ecuaciones
generales
Crucero | | Despegue/Aterrizaie | | Giro
Potencia oz
necesaria Subida vertical Relatilon
Velocidad
crucero/
Vmax(%) Descenso VeIocn.dad e
vertical giro
VminPR
[ o]
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5.1. Ecuaciones generales

Las hipotesis generales utilizadas van a ser:

e Aeronave como cuerpo rigido

e Acronave simétrica

e Motores fijos respecto al avion

e Tierra plana

e Gravedad constante

e Atmosfera en calma (no hay viento)

Con todo ello, las ecuaciones generales son [5]

dx
mVcosy P (Laem + Lypuoy + Tz)sen,u

dy
V- =
mat

donde ya se ha tenido en cuenta que Vv y T estan contenidos en el plano de simetria y por

E:

dx _y
i cosycosy

_y = Vcosysen
dt yseny

dh v
o = Vseny

dv

(Laem + Lpuoy + Tz)cosy — mgcosy

tantof = 0yv =0yqueQ = 0.

5.2.Vuelo en crucero a V cte

Nos centramos ahora en el caso de vuelo horizontal, rectilineo y uniforme. Por ser un caso
particular del vuelo simétrico en un plano vertical sabemos que el rumbo es constante

X = cte, pudiendo tomar por comodidad y = 0 y por tanto y = cte. Y con esta condicion,

T; — D —mgseny

(7.1)

(7.2)

(7.3)

(7.4)

(7.5)

(7.6)

se llega a u = 0. Como la altitud en crucero es constante h = cte, llegamos ay = 0.

Si, ademas, tenemos en cuenta que o es muy pequefio y por tanto € también, podemos hacer
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la aproximacion de:

sene~e y cose~1 (7.7)
Por otro lado, se han definido dos empujes: T} hace referencia al de los rotores traseros que
va en la direccion x y T, que hace referencia a los delanteros que van en la direccion z. Se

usaran los traseros para vuelo en crucero y los delanteros para despegue y aterrizaje vertical.

Por ello, en este caso de vuelo horizontal T, = 0.

Obtenemos, finalmente, por tanto, las siguientes ecuaciones: [5]
0=T,-D (7.8)
0=Lgero + Lbuoy —mg (7.9)

5.2.1. Estimacion de la potencia necesaria a partir de velocidades de vuelo y polar

Para estimar el empuje necesario Ty en crucero: [1]
Tir = D = CpoqVol?/3 + kCZqVol?/3 (7.10)

Obteniendo Ty = 2.56N.

Para calcular la potencia necesaria: [1]

Pp = V[(CDO + kCLZaero)qV0l2/3] (7.11)

que, si queremos obtenerlo en horsepower hp (caballos de potencia), usando las unidades
del Sistema Imperial: [1]

p., = V[(CDO + kCLZaero)qVOZZ/S]
R 5501,

(7.12)

siendo m, la eficiencia propulsiva, que supondremos 1, = 0.6.

Obtenemos P = 0.0280 hp, o lo que es lo mismo, Pz = 20.89W. A su vez, el
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Departamento de electronica nos comentd que la potencia disponible era de P, = 55.5W,
debido a que la bateria usada Zippy 5000mAh 3S (11.1V) 20-30c disponia de un amperaje
de 5A yun voltajede 11.1V. [13]

Resulta conveniente en este punto calcular las velocidades y coeficientes de sustentacion en
caso de vuelo a V=cte y h=cte. En primer lugar se van a calcular la velocidad y el
coeficiente de sustentacion que maximiza la eficiencia aerodindmica y a continuacion los

que minimizan la potencia requerida.

5.2.1. Velocidad que maximiza la eficiencia aerodinamica en vuelo horizontal a
V=ctey h = cte.

La eficiencia aerodinamica se define como el cociente entre la sustentacion y la resistencia. Asi, la

velocidad que maximiza dicho cociente se puede calcular con la ecuacion de la sustentacion:

2w

1
L=W =—=pV3sC V=
p Lopt — pSCropt

2

(7.13)

Siendo Cyop; €l coeficiente de sustentacion que maximiza la eficiencia. Para calcularlo partiremos

de la ecuacion de la eficiencia aerodinamica:

C
E=-L

- (7.14)

Obtendremos el valor de C;, que minimiza la funcion E = E(C, ). Antes, recordemos que:

CD = CDO + kCE (7.15)
Por ello:
po_ G 7.16
 Cpo + kC? (7.16)
Tenemos por tanto:
dE CDy + kC? — 2kC}
— -0 o =0=Cyy—kC?=0 7.17
dc, (Cpo + kCP)? po Tk (7.17)

Obteniendo finalmente:
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’C
CLopt = % (7.18)

Retomando, por tanto la ecuacion (7.14), obtenemos la siguiente expresion para obtener la velocidad
que maximiza la eficiencia:

2W 2W k
v N I el (7.19)
max(g) ‘/pscwm pS | Cpo

En nuestro caso W es el peso no compensado por el Helio, y S = Vol?/3.

2W | k
VR LA (7.20)
max(ﬁ) pS | Cpo

Obtenemos finalmente Vpaxg/py = 4.8m/s, diferenciandose unicamente un 4% de la
nuestra (vV=5m/s).

5.2.2. Velocidad que minimiza la potencia requerida

En este caso se va a calcular la velocidad que minimiza la potencia requerida de la misma

forma que en el caso de la velocidad que maximiza la eficiencia aerodinamica.

1 2w
L=W= EpVZSCLminPR = Vininpr = m (7.21)

El coeficiente de sustentacion que minimiza la potencia requerida es aquel que maximiza el

alcance, que es aquel que maximiza la funcion:

C1/2 C1/2
f=—f—= L > (7.22)
Cp Cpo + kC?

Por ello, calculamos el valor de C; que maximiza la funcion f.

dc;, (Cpo + kC?)?
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Se comprueba que:

Ciminpr = ﬁ = §CLopt (7.24)
Retomando la ecuacion (7.22), obtenemos:
2W |3k (7.25)

Vininpr = 0S E

Obtenemos V yin p, = 3.646m/s, diferenciandose en un 27% de la nuestra (v=5m/s) y en

un 24% con la velocidad que maximiza la eficiencia acrodinamica.

5.3. Subida y descenso

Como ya se comento en el apartado 2.2.4. Despegue y aterrizaje, el despegue y el aterrizaje
del AirWhale son verticales. En este apartado vamos a realizar un estudio de las fuerzas
verticales que intervienen tanto en el despegue (Despegue vertical) como en aterrizaje

(Aterrizaje vertical).

5.3.1. Despegue vertical

La ecuacion que gobierna las fuerzas verticales en la subida para una velocidad constante
es:

T, =D+ mg — Lyyoy (7.26)

siendo Cp = 0.15. Este valor se ha tomado de [1] donde se indica que Cp = 0.09 para una
esfera, habiéndose tomado en este estudio, como margen de seguridad, C;, = 0.15. Atln asi,
este dato es uUnicamente orientativo, proponiéndose calcularlo empiricamente para su

construccion.
Establecemos una velocidad de subida de 1m/s y obtenemos T, = 10.309N.

Esto supondria levantar 1.05Kg entre los dos rotores delanteros. Tras consultar este
resultado con el departamento de electronica, encargado del estudio de los rotores
comprobamos que es viable. Es mas, la masa méxima que pueden elevar los dos rotores son
0.8Kg cada uno, 1.6Kg por tanto en total. Por ello, en la subida los rotores trabajaran a un
65.6% de su capacidad durante los 20s que dura.
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Como se ha dicho antes, en caso de que finalmente Cp, fuese mucho mayor del calculado
tedricamente, no es preocupante ya que se rotarian los rotores traseros obteniendo mayor
empuje en esa direccion. De todas formas, se ha calculado el peso que supondria levantar
entre los rotores en caso de que Cp fuese mucho mayor al aproximado utilizado. Si
tomasemos por ejemplo Cp, = 0.8 supondria levantar 1.11Kg, posible entre los dos rotores

delanteros, suponiendo levantar un 69.4% de la carga maxima que pueden levantar éstos.

5.3.2. Aterrizaje vertical

La ecuacion que gobierna las fuerzas verticales en el aterrizaje vertical, teniendo de nuevo

en cuenta que la velocidad fuese constante, son:

Ty = Lpyoy + D —mg (7.277)

siendo de nuevo C, = 0.15.

Establecemos también la velocidad de bajada en 1m/s, obteniendo T, = —10.017N, lo que
significa que los rotores delanteros deben levantar 1.02Kg, y ya que los rotores levantan
entre los dos 1.6Kg, en la bajada los rotores trabajaran a un 63.75% durante los 20 segundos

que dura.

De nuevo, por seguridad, se ha comprobado cuanto deberian levantar los rotores delanteros
en caso de que Cp = 0.8, obteniendo 0.96Kg. Esta disminucion del peso a levantar tiene
sentido debido a que la fuerza de resistencia es mayor y actiia en la direccion del empuje de

los rotores.

5.4. Estimaciones actuaciones de giro

Resulta de interés calcular cuanto tardaria el AirWhale en dar una vuelta completa de 360° y
esto depende de dos parametros: la velocidad con la que gira y el denominado ‘coeficiente
de giro’ R/L que establece las capacidades de giro en funcion del radio de la circunferencia
que queremos girar R y la longitud del dirigible L. Se muestran en la Ilustracién 39-R/L en
funcién de 6, y en la Iustracion 40-Vyy,, /Vo, en funcion de R/L como varia dicho coeficiente
R/L a medida que aumenta la deflexion del timon de direccion y como varia la relacion de
velocidad de giro con la que lleva inicialmente a medida que aumenta el coeficiente de giro
R/L.[1]
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Observamos, por tanto que a medida que aumentamos el radio de giro la deflexion del
timon de direccion necesaria es menor. Ademads, la velocidad de giro sera mas similar a la

que lleva el dirigible inicialmente cuanto mayor sea el radio de giro.

Una aplicacion de estas graficas es el calculo del tiempo invertido en dar una vuelta

completa a un radio dado o a una deflexion del timén dada.

Si, por ejemplo, queremos calcular el tiempo que tardaria el AirWhale en dar la vuelta

completa con una deflexién del timon de direccion de 8, = 1°, obtenemos un coeficiente
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de girode R/L = 10, por lo tanto de la ecuacioén que aparece en la Ilustracion 40.

Vewrn _ —1++/1+8[1+12.8(L/R)?]
V., 2[1+ 12.8(L/R)?]

(7.28)

Vturn

= 0.9, por lo tanto una V-, = 4.5m/s, obteniendo que se tarda en dar una vuelta
e}

., . 2mR
completa con esa deflexion del timén de €349 = ”

turn

= 45.38s.

Estos resultados son experimentales [1], y genéricos. En el Viraje estacionario se calculara
especificamente para el AirWhale en funcion de sus derivadas de estabilidad y control
laterales-direccionales la deflexion tanto de los alerones (que en este estudio genérico no se
tiene en cuenta debido a que estd pensado para dirigibles convencionales sin alas) como del
timén de direccion. Se comprobarda que los valores obtenidos en aquella seccion son
menores a los obtenidos en la actual, calculados de forma cualitativa desde el punto de vista

de otros dirigibles.

5.5. Autonomia del AirWhale

Antes de exponer los célculos realizados para la obtencion de la autonomia debe quedar
indicado que se ha calculado la misma teniendo en cuenta solo el tramo de crucero, sin
influir el despegue y el aterrizaje ya que debido al poco peso no compensado por el He en
los mismos, no suponen un gasto importante de las baterias.

Calculamos la autonomia en funcién de la capacidad, el voltaje y las eficiencias de las
baterias con la siguiente formula: [14]

_ Energypare (7.29)
Pbatt .
Donde: [14]
Energypase = Capacidad - Voltaje - fpare * fusapie (7.30)

La capacidad es la cantidad de carga eléctrica que puede almacenar durante la carga y
devolver durante la descarga. El voltaje es un indicador del estado de carga que tiene la
bateria. La eficiencia de la bateria, en funcion de las pérdidas es Ngare V' fusabie €8 UN
factor que representa el porcentaje de bateria utilizable en la descarga.

En vez de la capacidad y el voltaje se suele usar la Energia especifica de la bateria
Espec que expresa la relacion entre la energia de la misma y la masa. Sus unidades suelen
ser Wh/Kg. Se puede, por tanto, reescribir la energia de la bateria como: [14]
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Energypate = Espec *Mpatt * Natt * fusable (7.31)

donde se ha introducido Mg+ que es la masa de la bateria.

La potencia del empuje generada por las hélices del AirWhale es: [14]
Prppyse =T -V (7.32)

Para el tramo de crucero, el empuje es igual a la resistencia, que puede ser obtenida
dividiendo el peso por la eficiencia. En nuestro caso, a diferencia de los aviones en los que
se va gastando combustible, el peso es constante siendo el mismo que el peso en despegue,
Weo. [14]

w.
Prippyse =D -V = L/Tg Vv (7.33)

Hay que tener en cuenta que se producen pérdidas de la potencia entre los terminales de las
baterias y las hélices. Ademas las propias hélices también tienen ineficiencias convirtiendo
la potencia de giro del eje en potencia de empuje.

Por ello se define la potencia de las baterias como: [14]

P
Ppare = Tr”{;“ (7.34)

Introduciendo en [[7 el producto de las diferentes eficiencias del sistema de propulsion,

que aunque en [14] se tienen en cuenta las eficiencias de las hélices, de la caja de cambios,
del motor eléctrico, del control electronico de la velocidad y del sistema de distribucion de
potencia, nosotros vamos a realizar la siguiente simplificacion, quedandonos Uinicamente
con la eficiencia de las hélices y la del motor.

1_[77 = Np + Nmotor (7.35)
Uniendo las ecuaciones (7.34) y (7.35) obtenemos la siguiente relacion: [14]
Pgatt = % (7.36)
Teniendo en cuenta (7.36).
Ademas,
L/D = C./Cp (7.37)

Y de la ecuacion de vuelo en crucero L = W, obtenemos: [14]
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V= 2-Wro/Sr (7.38)
p-C

Podemos, por tanto reescribir la ecuacion (7.37) como: [14]

Pgate = i C, = 32 (7.39)
7 Cp [In- éD

Retomando la ecuacion (7.30) con la que calculamos la autonomia, tenemos: [14]

’ 1
E= Energygatt _ Energypace 1_[77 ) CL3/2 2P (7.40)
PBatt WTO CD WTO /ST'

Por ultimo, si tenemos en cuenta la ecuacion (7.32) referente a la energia de la bateria: [14]

sz | L,
E = E . 1 . —WBatt . n .f . n . CL 2 p (7'41)
spec g WTO Batt Usable | | CD WTO/Sr

En el AirWhale se han utilizado 4 baterias Zippy 5000mAh 3S (11.1V) 20-30c con las
siguientes caracteristicas:

o Capacidad: 5000mAh
. Voltaje: 11.1V

. Masa: 0.3Kg

® NBatt: 0.85

b fusabie: 0.8

El motor utilizado es el Brushless EMAX BL2210/30 1300kV cuya eficiencia se puede
aproximar por y,eor = 0.85 y por ltimo se ha aproximado la eficiencia de las hélices por
np = 0.65.[13]

Con todo esto y teniendo en cuenta los resultados obtenidos en el Sustentacion aerodindmica
y Resistencia referente a los coeficientes de sustentacion y resistencia, y el peso en el
despegue obtenemos una autonomia de 4.15h. [13]

5.6. Alcance del AirWhale

Al igual que en la obtencion de la autonomia, se ha tenido en cuenta inicamente el tramo de

crucero en esta primera aproximacion.
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Utilizamos la siguiente ecuacion para el alcance: [14]

_ ESpec . WBatt
9 Wro

: 1_[77 *NBatt * stable ’ L/D

Obtenemos por tanto un alcance de 73115m.
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6. ESTABILIDAD Y CONTROL

"En lugar de preocuparnos por anticipado,
pensemos y planifiquemos por adelantado"

Winston Churchill

I , a estabilidad constituye un paso imprescindible en el estudio y disefio de una

aeronave. Por ello en este capitulo se ha realizado un estudio de la estabilidad estatica, tanto
longitudinal como lateral-direccional. En primer lugar se han calculado las incidencias del
ala y del estabilizador horizontal para que el AirWhale volase con Cj,yp;, calculandose
posteriormente los angulos de trimado. En el caso de la estabilidad lateral-direccional se ha
calculado la deflexion de control necesaria para un viraje estacionario dependiendo del
radio de giro. Se muestra a continuacion un esquema de los pasos realizados en este

capitulo, que serviran de estructura del capitulo.
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Estabilidad estatica

Estabilidad estatica longitudinal Estabilidad estatica lateral-direccional

Punto neutro

Margen estatico

Dimensionado

timon de Calculo
Calculo de incidencias direccion derivadas de
estabilidad y

V control

Célculo derivadas de . . laterales

estabilidad y control Du;'nelnsllortado direccionales
longitudinales EaZeron

A

Dimensionado timén de
profundidad

Viraje estacionario

Trimado longitudinal

Este esquema puede ser de utilidad para estructurar este capitulo que empezara con uno de

sus dos grandes bloques: la estabilidad estatica longitudinal.

6.1. Estabilidad estatica longitudinal

Se va a considerar un avion en vuelo horizontal, rectilineo y uniforme. Las contribuciones
mas importantes en el momento de cabeceo aerodindmico, MA son: la sustentacion del ala,
L., que ya sabemos se puede tomar como una fuerza aplicada en el centro aerodinamico, el
momento de cabeceo alrededor del centro acrodinamico del ala Mca, la sustentacion de la
cola, L, aplicada en el centro aerodindmico de la cola, el momento de cabeceo alrededor del
centro aerodindmico de la cola, la sustentacion del cuerpo, el momento de cabeceo

alrededor del centro aerodinamico del cuerpo y la sustentacion flotante Lyyoy.

Tras hablar con el Departamento de Mecénica se ha considerado el hecho de localizar el
centro de gravedad organizando la carga de pago de manera que quede a la misma distancia
del morro del avion en que se encuentra el centro flotante, que por convenio es al 45% de la
longitud del cuerpo, es decir, a 1.46m.

Tenemos, por tanto, los centros aerodinamicos calculados en el Centros aerodindmicos, que
se encuentran a 0.835m el del cuerpo, a 1.41m el del ala y a 2.7m el del estabilizador

horizontal.

La siguiente figura sirve para aclarar las distancias.
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Lbuoy

Lcuerpo LaeroW LaeroEn
MacW
—
CAcuerpo CA, CDG CAEgn
0.835m  1.41m1.46m 2.7m

Tlustracion 41-Esquema centros acrodinamicos

6.1.1. Sustentacion total

La sustentacion total viene dada por [4]:

CL=Cw ?W + CLEstHorNEstHor T + CLcuerpo % (6.1)

La ecuacion (8.1) puede escribirse como:
CL = CLO + CLaa + CL6€ 69 (62)

Como vemos, en la ecuacion (6.2) se tienen en cuenta las contribuciones de sustentacion de
todas las superficies sustentadoras y por tanto suponen las del AirWhale completo. C;
denota el coeficiente de sustentacion a angulo de ataque nulo, C;, es la pendiente de
sustentacion total del AirWhale, a es el angulo de ataque, Cs, supone la variacion del
coeficiente de sustentacion con la variacion del deflexion del timon de profundidad y §, es
dicha deflexion, suponiendo C; 5.6, el aumento de sustentacion por parte del estabilizador

horizontal a medida que aumenta la deflexion del timon.

Se cumple [4]:
Cro = Crow Sw + Croen S Jen + CrLocuerpo Seuerpo
Sref Sref 4 - Sref 63)
+ Craw ﬁiw + CraEn Sre; 4 (ic — €o)
Es importante recordar que S,y = Vol?/3.
Cra = Crq, S?W + Cracuerpo Scusﬂ + CrauNEen % (1 - Z—Z) (6.4)

donde € = ¢y + Z—Z es el modelo lineal utilizado para la deflexion de la
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estela.

SEH
CLge = CrapuNEn TT (6.5)

2
El la ecuacion (6.5) encontramos las variables ngy = VVE—;’ y T, que supone la efectividad del

timon de profundidad, definiéndose como la relacion entre el incremento de angulo de
) . . A . . .

ataque obtenido al deflectar §, y la propia deflexion: T = % . Dicho parametro se obtiene

experimentalmente y se puede establecer un valor de T = 0.5 para un timon de profundidad

de cuerda un tercio de la cuerda del ala, como es nuestro caso.

Los valores obtenidos para estas derivadas, suponiendo que las incidencias tanto del

estabilizador como del ala son nulas, son:

Tabla 7-Derivadas relacionadas con la sustentacion

Derivada Valor
Cro 0.4321
Cia 0.1545
Cise 0.0095

6.1.2. Momento de cabeceo total

Si tomamos momentos respecto del centro de gravedad obtenemos la siguiente ecuacion

[4]:

Mcpe = Mcaw + Lywp * lwp — Lgn - lgn (6.6)

siendo [,,,;, la distancia entre el centro de gravedad y el centro aerodindmico del ala, y Lgy

la que hay entre el centro de gravedad y el CA del estabilizador horizontal [4]:

lwp = Xce — Xacwp (6.7)
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lEH = Xacen — Xce (6-8)

Como vemos, se ha tomado Mycgsipor < Macw, Maccuerpo K Mgew no teniéndolos en

cuenta. Adimensionalizamos y ordenamos de manera que quede

Cruce = Cuo + Cya@ + Cysebe (6.9)

quedando [4]:

S o N -
Crmo = Cymacw ?W — Craen(is — iy — €0)NEH T (XaCEH - XCG) (6.10)

Xce —NO
e = G (S320 ) (611
Sey ~— —
Cyvse = —CLapn™EH S (XacEH - XCG) (6.12)

En la siguiente tabla se recogen los valores obtenidos para Cys, Cyyq ¥ Cuse, de nuevo sin

tener en cuenta las incidencias por ahora.

Tabla 8-Derivadas asociadas al momento de cabeceo

Derivada Valor
Cmo -0.0420
Cra -0.0219
Cuse -0.0148

6.1.3. Punto neutro del AirWhale

Se desarrolla y adimensionaliza la ecuacion y la ordenamos de manera que se escriba segin

el modelo linealizado:
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Obtenemos asi la siguiente expresion para Cyy, [4]:

Sw /= _ S _ _
CM“ = CLO—’W ?W (Xcg - XACW) + CLacuerpo % (Xcg - XACcuerpo)
de\  Sp - _ (6.14)
o CLaEstHor <1 - %) Nt ? ( Xacestror — Xcg)

Partiendo de la definicion de Centro Aerodindmico o Punto neutro que dice que es aquel
punto en el que se colocaria el centro de gravedad y haria que el coeficiente de momento de
cabeceo no variase con el angulo de ataque, lo que se traduce por C,,, = 0. Obtenemos, por
tanto [4]:

Sara = S _
CMa = CLC{ALA “c (NO - XACala) + CLO.’CU.@TPO M (NO - XACClLeT‘pO)
> S 6.15
c 1 de St 7 N = 0 (6.15)
~ “LgEstHor - % Nt ? ( ACEstHor — 0) =

Si despejamos el punto neutro N, de la ecuacion (8.15):

SALA S > de, S o
N. = CLaALA %XACala + CLacuerpo %xfwcuerpo - CLaEH(1 - %)T]t ftXACEH 6.16
o Sara Scuerpo de St (6.16)
CLaALA T + CLacuerpo T - CLaEstHor(l - %)nt ?

Como vemos, el célculo del punto neutro del AirWhale depende de la posicion de los
centros aerodindmicos de cada elemento de la aeronave, calculados en el apartado de

Aerodinamica.

Obtenemos Ny = 1.57 m desde el morro de la aeronave.

6.1.4. Margen estatico

Como ya sabemos, el centro de gravedad de una aeronave debe encontrarse por delante del

punto neutro de la misma para que sea estable longitudinalmente.

Se define Margen Estatico (ME) a la distancia entre ambos puntos adimensionalizado con el
mean aerodynamic chord (MAC=0.793)
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NO - Xcdg

ME =
MAC

(6.17)

Obteniendo ME = 0.1414, es decir, un margen estatico del 14.14%.

6.1.5. Calculo de incidencias

Otro punto importante a tener en cuenta en este apartado de Estabilidad es el calculo de las
incidencias de disefio de las superficies sustentadoras ala y estabilizador horizontal, de

modo que el vuelo se realice con €, | ot

En un vuelo equilibrado el peso se iguala con la sustentacion generada, en la ecuacion de

equilibrio de fuerzas verticales [4]:

YE,=W—-L=0 (6.18)

Que adimensionalizando queda [4]:

w
q_S = CL = CLO + CLaa + CL5€5€ (619)

Asumimos que se desea en vuelo equilibrado nulo tanto el dngulo de ataque a como la

deflexion del timon de profundidad 6., y ademas que se vuele con Cp gy

CL = CLOpt (620)

Dicho valor de Cp ¢ puede calcularse de dos formas diferentes:

Por un lado se puede obtener con la herramienta de XFLRS, observando la grafica de
C./Cp — a, localizando el a en el que se encuentra el méaximo de C; /Cp, y con ese valor
de a entrar en la grafica de C;, — a, calculando por tanto el C; que maximiza la relacion

C,/Cp, y por tanto, €l Cp,op; -
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Tlustracion 43-Grafica CL/CD — a utilizadas para calculo de Cyop¢

Como vemos, el Cp,op¢ €5 Cpopr = 0.85.

Por otro lado se puede obtener de una forma tedrica, como la que ya se utilizd en el
Velocidad que maximiza la eficiencia aerodinamica en vuelo horizontal a V=ctey e=cte.
En esta forma se realizan los mismos procedimientos que en el caso practico con el uso de

la herramienta XFLRS, obteniendo el C; que maximiza la relacion E = E—L
D
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Recordemos dichos calculos:

Obtendremos el valor de C;, que maximiza la funcion E = E(C}). Antes, recordemos que:

CD - CDO + kCE (6.22)
Por ello:
C
E=—=>"— (6.23)
Cpo + kC;
Tenemos por tanto:
dE CDy + kC? — 2kC?
—=0 & =0=Cpg—kCZ =0 6.24
dc, (Cpo + kC2)2 bo L 6.24)
Obteniendo finalmente:
Cc
CLopt = % (6.25)

Recordemos que los valores de Cp y k eran 0.0548 y 0.286 respectivamente.

Obtenemos, por tanto, un valor de Cpop; de Cpope = 0.4377

Como se observa, existe diferencia entre los valores de €, calculados de las dos maneras
posibles. Se va a elegir el método teodrico para ser consistentes con el resto del trabajo en el
que siempre se ha utilizado el valor del coeficiente de resistencia pardsita, asi como el

coeficiente de resistencia inducida proveniente de los célculos tedricos realizados en el 4.8.

Retomando el célculo de las incidencias, se va a imponer que la incidencia del estabilizador
horizontal sea nulo, teniendo que calcular unicamente la incidencia del ala que genere el

Cpopt calculado. Por ello nos queda la siguiente ecuacion [2]:

Sw St q

t .
Cropt = Crow r_ef + Crot r_efg + Craw ﬁ Ly
s, q. (6.26)
+ Crar ——— (it — €p)
Sref q

En la que, imponiendo i, = 0°, obtenemos la siguiente expresion para i,, necesaria para
volar a Cpopt.
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Sw St 4t St 4t Sref
i =|C —Coa Y oty M, | 2
lw Lopt Low Srer Lot Srer G + Crat Srer q €o SuCrom (6.27)

Se obtienen, por tanto, las siguientes incidencias:

Tabla 9-Valores de incidencias de ala y estabilizador horizontal elegidas.

Incidencia Valor

iw 0.7866°

it 0°

Una vez obtenido el valor de i, (y habiendo tenido en cuenta que i, = 0°), que hacen que C;, =

Cropt » falta identificar las necesidades reales de C;, que vienen definidas por la aproximacion:

w
qSref

= Cropt (6.28)

Esta ecuacion es muy interesante puesto que dependiendo del valor a la izquierda y a la derecha de la
igualdad, se debe hacer una correccion u otra:

e Si p > CLopt» Significaria que seria necesaria una correccion disminuyendo la
ref
relacion o aumentando la presién dinamica q, lo que significa aumentar la

ref
densidad p, que significa disminuir la altitud o aumentar la velocidad.

®  Si—— ~Cp,pt , 0O seria necesario realizar ningin cambio.

ASref
LW , . LW C e,
e Si pr < Cpopt» seria necesario un aumento de la relacion 5 ouna disminuciéon
ref ref

de g, o lo que es lo mismo, disminucion de p, o lo que es lo mismo aumentar la

altitud o disminuir la velocidad.

En nuestro caso, obtenemos un valor de = 0.4032 y un valor de Cy,,: = 0.4377, por

qSref
lo que nos encontramos en el segundo caso, no siendo necesario ningin cambio de
superficie, peso, velocidad ni altitud. Esto muestra que la eleccion de superficie, peso,

velocidad y altitud genera una sustentacion muy proxima a la optima.
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6.1.6. Trimado longitudinal

En el trimado longitudinal seguimos considerando un vuelo horizontal, rectilineo e
uniforme pero teniendo ahora también en cuenta la ecuacion del momento de cabeceo en el

centro de gravedad.

L=w (6.29.1)

M =0 (6.29.2)
Adimensionalizando, y teniendo en cuenta las expresiones (8.2) y (8.13).

CLO + CLaa + CL,ge(Se = (6301)

qs

CMO + CMaa + CM5€5€ =0 (6302)

Ahora, a diferencia del calculo de incidencias entra en juego también la ecuacion de
momentos, lo que conlleva valores de a y 6, diferentes de 0, como supusimos

anteriormente. Este sistema de ecuaciones se suele escribir de forma matricial [2]:

w

Cra CL6e] a ——Cpp

~ 631

CMa CM&e [Se] qS;C ( )
MO

Con las ecuaciones de los apartados 8.1.2. y 8.1.3. hemos obtenido los siguientes resultados:
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Tabla 10-Valores de las derivadas de estabilidad y control longitudinales.

Coeficiente Valor
Cia 0.1545
Crse 0.0095
Cro 0.4321
Cra -0.0219
Cuse -0.0148
Cuo -0.0420

Obteniendo, por tanto, los siguientes valores de trimado para v=>5m/s:

Tabla 11-Valores del trimado longitudinal.

Angulo Valor
a -0.02°
6. -2.8°

En la estabilidad estética longitudinal de los aviones se realiza un estudio de la variacion de
los angulos de trimado @ y 8, a medida que se avanza en el crucero ya que el peso va
disminuyendo a medida que se consume combustible, variando las ecuaciones (8.24)
utilizadas para calcular dichos angulos. En nuestro caso el peso no varia por lo que estos
angulos de trimado se mantienen a lo largo del crucero. Lo que si podria variar en las
ecuaciones (8.24) en nuestro caso es la velocidad y la altitud. Por ello, se ha obtenido la
variacion de los angulos de trimado a y §, a medida que varia la velocidad, expuesto en la

Ilustracion 44-Variacion de los angulos de trimado con la velocidad..
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Variacién de los dngulos de trimado con la velocidad

grados

alpha
deltae

[lustracion 44-Variacion de los angulos de trimado con la velocidad.

En la Tlustracién 44-Variacién de los angulos de trimado con la velocidad. observamos en negro los
valores para nuestra velocidad, ademas de los valores necesarios de @ y §, en caso de que

quisiésemos volar a una velocidad diferente.

Si mostramos unicamente la variacion de la deflexion del timén de profundidad &, con la

velocidad V, encontramos la siguiente figura:

Variacion de ESE con la velocidad: Controlabilidad
1 T T T T T T T

Menos
controlabilidad oL

grados

Mas 3l
controlabilidad

Tlustracion 45-Variacion de 8, con la velocidad: Controlabilidad.
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La Ilustracion 45 muestra la controlabilidad del AirWhale a medida que aumenta la velocidad.
Observamos que a menor velocidad, la derivada es elevada y por tanto se tiene un rango de
8, mas amplio, al contrario de lo que ocurre a medida que aumenta la velocidad, ya que
disminuye el rango y por tanto se requiere un control mas fino. Por ejemplo, si quisiésemos
aumentar la velocidad en Im/s, de 4.5m/s a 5.5m/s requeriria variar §, en 1.72° y si
quisiésemos pasar de 8.5m/s a 9.5m/s por ejemplo dicha variaciéon disminuiria a 0.29°,

mucho mas dificil de controlar.

Por ello, desde el punto de vista de controlabilidad las velocidades deseadas son aquellas
que tienen mayor derivada. En nuestro caso, la controlabilidad es critica debido a que se
realiza desde tierra y siempre es mas dificil, y gracias a esta grafica reafirmamos que la

velocidad a la que volamos esta dentro de las deseadas.

6.1.7. Dimensionado del timén de profundidad

En los estabilizadores horizontales encontramos los timones de profundidad. Se ha elegido,
tras estudio en el trimado, que la superficie del timén sea una tercera parte de la superficie
del estabilizador. Es decir, como la cuerda del estabilizador es de 0.509m, la cuerda del

timoén es de 0.170m. Para mayor claridad, se muestra en la Tlustracion 46:

Tlustracion 46-Dimensionado del timén de profundidad.

6.1.8. Momento de estabilidad péndulo

Existe en los dirigibles un momento de cabeceo producido por la distancia vertical entre el
centro de gravedad y el centro de flotabilidad, denominado momento de estabilidad

péndulo. A medida que aumenta la actitud de cabeceo aumenta el momento que se crea en

110



el centro de gravedad.

Este momento no se ha tenido en cuenta porque en nuestro disefio se establecio, tras
estudiarlo con el Departamento de Mecénica, el centro de gravedad en el mismo punto que
el centroide, donde se establece el momento flotante. Sin embargo, resulta de interés

comentarlo.

El momento de cabeceo se puede escribir como la suma del momento aerodinamico de
cabeceo (compuesto por momento estatico de cabeceo y momento dinamico de cabeceo)

mas el momento de estabilidad de péndulo. [1]

M= ng + Cmqq Voll/3/Voo)qdynV0l2/3l,7 +\Azcdgngol sen@/ (6.32)

Momento aerodinamico Momento de
de cabeceo estabilidad de
péndulo

Se observa que el momento de estabilidad de péndulo viene dado por:

Mgstpena = Azcqgpg Vol senf (6.33)

siendo:

Azq4 la distancia vertical entre el centro de gravedad y el centro flotante
p la densidad

g la gravedad

Vol el volumen

0 el angulo de asiento (el que forma el eje longitudinal del avion con el plano horizontal),
definiendo asi la actitud de cabeceo del AirWhale.

Se puede escribir la aceleracion de cabeceo g como el momento de cabeceo dividido entre

la inercia del momento de cabeceo [1]:

. M (Co + Congq VoI V) qaynVol?/3ly, + Az gy pgVol send (6.34)
qg=—= .
Iy Iy
Adimensionalizando, obtenemos [1]:
Az.q,pgVol?/3send Voll/3
qdynlb Voo

Si hacemos g = 0, observamos que C,, no se hace 0, debido al momento de péndulo.
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6.2. Estabilidad estatica lateral-direccional

En la estabilidad estatica lateral-direccional encontramos una fuerza (La fuerza lateral Y), y
dos momentos: momento de balance (L) y de guifiada (N). Estos como ya sabemos, son
nulos en caso de vuelo simétrico, necesitando alguna actuacion para que no sean nulos, y

por tanto se necesite equilibrar.

Se empleard una teoria linealizada, suponiendo perturbaciones pequenas. [4]

Cy = Cyo + CygB + Cy5q04 + Cysr6r (6.36)
Cy = Cyo + CigB + Ci5a64 + Ci5r6 (6.37)
Crp = Cyo + Cnﬁ,g + Cn5a0a + Crsrbr (6.38)

Aunque todas seran funcion de a, M y Re, no se consideraran tales dependencias.

Podemos observar que, a diferencia de la estabilidad longitudinal donde teniamos una
variable aerodindmica () y una de control (6,), ahora tenemos una variable aerodindmica
(B) y dos de control (8, y 6,).

Ademas en nuestro caso, por ser el AirWhale simétrico, Cyg = 0, C;p = 0, Cpo = 0.

6.2.1. Derivadas asociadas a la Fuerza Lateral

En los siguientes tres apartados se van a calcular las derivadas asociadas a la Fuerza Lateral
Y, Momento de Balance L y Momento de Guifiada N. En las expresiones utilizadas para
calcularlas se observara la aparicion de unos factores de correccion experimentales cuyos

valores se muestran en la siguiente tabla [1]:
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Tabla 12-Factores de correccion experimentales utilizados en el calculo de las derivadas de estabilidad y
control lateral direcional

Nombre Simbolo Valor
Factor de interferencia de momento Ny 0.4
Factor de interferencia de fuerza Nr 0.5
Factor de interferencia de control de momento Nus 0.9
Factor de interferencia de control de fuerza Nrs 1.0
Factor de efectividad de superficie de control T 0.5

Variacion de la fuerza lateral con el angulo de resbalamiento Cyg

Cyp representa la variacion en la fuerza lateral con un cambio en el angulo f. Se tiene en

cuenta el efecto producido por el ala, por el cuerpo y por el estabilizador vertical. Para el
caso de los aviones existen métodos de calculo del efecto del fuselaje en funcion de
resultados experimentales. Sin embargo, en nuestro caso no se ha considerado que sirvan y
teniendo en cuenta que su efecto es mucho menor que el del ala y estabilizador horizontal,
en una primera aproximacion no se ha tenido en cuenta. Si bien es cierto, se propone como
futura mejora del estudio de la estabilidad del AirWhale.

Cyp = Cygara + Cygcuerro + Cygev (6.39)

El efecto del ala es directamente proporcional al diedro, que en nuestro caso es nulo, por lo

que finalmente el tnico efecto considerado es el del estabilizador vertical, dado por [1]:

CLaevSvnF
Cyp = Cyppy = —————— 5 v (6.40)
T

Variacion de la fuerza lateral con deflexion de los alerones Cyj,

La deflexion de los alerones no nos va a dar una fuerza lateral. Por tanto, obtenemos [7]:

Cysa =0 (6.41)
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Variacion de la fuerza lateral con deflexion del timon de direccion Cyg,

En este caso el unico efecto es el producido por el estabilizador vertical. [1]

CLaevTSullFs

Cysr = Cysrpy = _S— (6.42)
r

Variacion de la fuerza lateral con el ‘yaw rate’ Cy,.

Como en el caso de Cy,, en este caso solo influye el estabilizador vertical, cuya

contribucion viene dada por [1]:

CLagy Syl
Cyr = —L“IE/‘;IU ! (6.43)

6.2.2. Derivadas asociadas al Momento de Balance

Variacion del momento de balance con angulo de resbalamiento Cg

Es uno de los parametros mas importantes de la estabilidad lateral-direccional. Tienen

contribucion en este pardmetro tanto ala como fuselaje como estabilizador vertical.

Cig = Cigara + Cigcuerro + Cigev (6.44)

Tal como se hizo en la obtencion de Cyg, en esta primera aproximacion no se va a tener en

cuenta la contribucion del cuerpo por obtenerse de manera experimental y no tener datos

historicos del mismo.

El efecto del ala depende del diedro, que por ser nulo no contribuye, de la combinacion ala-
fuselaje, que por la misma razén que la explicada anteriormente no se va a tener en cuenta,

y por la flecha que si tenemos y que si vamos a tener en cuenta. [7]

Cip

Gy
Cigw = Cp <C_L> KuaKr + <C_f> (6.45)
Ac A

2
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donde (Ccﬁ) depende del estrechamiento y de la flecha del ala en la cuerda media,
L7 Ac

2

(CCI—B) depende del Aspect Ratio y el estrechamiento, K,;, de la flecha en la cuerda media y
L/ 4

del nimero de Mach y K; de la distancia entre el morro del AirWhale y la cuerda media del

ala y de la envergadura de la misma.

Por otro lado, la contribucion del estabilizador vertical viene dada por [1]

C Syhum
Cipry = == = (6.46)

Variacion del momento de balance con deflexion de los alerones C5,

Esta derivada de control se calcula con la siguiente expresion [7]:

acy,
B 2) K¢ <E) Y;S;cosAy; (6.47)

. : e . . . (ac
El sumatorio concierne a la posicion y dimension del aleron, (a_aL) depende de t/c y la
f

relacion de cuerda de aleron con la cuerda del ala, y Ky depende de esta relacion de cuerdas

también.

Variacion de momento balance con deflexion del timon de direccion Cg,

Sélo influye aqui la contribucion del estabilizador vertical, cuya expresion es [1]:

CLagvSvTZolus
Cusr = Cuioray == 57— (648)
r

Variacion de momento balance con el ‘yaw rate’ C,,.

En esta derivada influyen la contribucion del ala y del estabilizador vertical.

Cir = Cirara + Cirpy (6.49)

El efecto del ala depende del diedro, que al no tener no nos afecta, y por la siguiente
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componente [6]:

_ Clr
Cirara = Cp T, (6.50)

L7 ¢cr—0

Donde (%) depende de la flecha a un cuarto de la cuerda, el Aspect Ratio y el nimero
L7 Cr=p

de Mach.

La contribucion del estabilizador vertical viene dado por [1]:

CLaEVSv h%

— JLeEVTvTY 6.51
Cirgv Vol lg ©51)

6.2.3. Derivadas asociadas al Momento de Guinada

Variacion de momento de guifiada con angulo de resbalamiento C,g

La contribucion del Gy, se divide en ala-fuselaje, donde, como ya se ha dicho en ocasiones

anteriores se tendrd unicamente en cuenta la del ala, y la del estabilizador vertical.

Cupg = Cupara + Cupev (6.52)

Como ya ocurri6 con Cjg, la contribucion del al depende del diedro, que al no tener no
contribuira, de la flecha del ala, que si se tendra en cuenta y de la posicion del ala respecto

del fuselaje, que, como ya se sabe, no se tendra en cuenta. Viene dado por [7]:

) 1
CnBALA =(} m

tan/Ac A A2 sindc (6.53)
2 . 2
- Ae—=— 6
TA(A + 4cos Ac osfe T2 8cosAc 0%
z

P

A

Como vemos, Cpp41,4 depende fundamentalmente de la flecha a un cuarto de la cuerda.

Por otro lado, la contribucion del estabilizador vertical viene dada por [1]:
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CL EVS l Nm
Cnpev = — S, l:; - (6.54)

Variacion de momento de guifiada con deflexion de alerones C, 5,
Esta derivada de control, denominada ‘Derivada de guiriada adversa’ o ‘Derivada cruzada’

se obtiene de la siguiente forma [7]:

Cnsa = 2KC1Clsq (6.55)

donde K depende de la distancia del punto medio del aleron a la linea de referencia del

AirWhale y de la envergadura.

Variacion de momento de guifiada con deflexion timon de direccion C, g,
Esta derivada se denomina ‘Potencia de control direccional’, y se calcula de la siguiente

forma [1]:

C T8 l sNms
Cror =~ (6.56)
r‘B

Variacion de momento de guifiada con ‘yaw rate’ C,,,.

Al igual que Cy,- , Cy,,- depende de la contribucion del ala y del estabilizador vertical.

Cnr = Cnrara + Corey (6-57)

El efecto del ala viene dado por [6]:

C C
Caraza = (C—"2> e +(25) oo (659)
L D

donde (%) depende del Aspect Ratio, la flecha a un cuarto de la cuerda y el

L

estrechamiento, y (%) depende del Aspect Ratio y la flecha a un cuarto de cuerda.
D

El efecto del estabilizador vertical viene dado por:
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_ CrapvSevl}
CanV - = VOl lb

6.2.4. Dimensionado del aleron

Para el dimensionado del alerdon se han considerado las siguientes dimensiones:

Direccion de vuelo

Tlustracion 47-Dimensionado de los alerones.

Los alerones van desde Y; = 0.5325m a Y, = 0.8875m desde la linea de referencia del

AirWhale, y con la cuerda un tercio de la cuerda del ala en cada punto.

6.2.5. Dimensionado del timén de direccion

Los estabilizadores verticales albergan los timones de direccion. En nuestro caso se han
. . . 2 . o
dimensionado de manera que empiezan a 36 siendo c la cuerda del estabilizador que, al ser

recto, es siempre cgy = 0.509m, siendo por tanto en todo momento C¢jmon de direccion =

0.17m. Se muestra en la Ilustracion 48:
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Tlustracion 48-Dimensionado del timén de direccion

6.2.6. Viraje estacionario

Para comprobar que las superficies de control lateral son suficientes se han calculado los

angulos de deflexion necesarios para realizar viraje estacionario.

Las ecuaciones que determinan el viraje son [2]:

R
mU; Ry — mgSin¢1 = (CY,B,B + Cyr ﬁ + CY6a6a + CY8r6r) qs (8.59)
R.b
(e = Iyy)RaQs = (Cuph + Cur 5+ Cisaa + Cise 8y ) aSh (8:60)
1
R.b
s @uRs = (Cugh + Car 57 + Cusaa+ Cusrr ) aSh 8:61)
Siendo: Q; = gsin’¢ = gsine ¢ el angulo de alabeo, U; la velocidad y R; el radio de

Ujcosdp > 1 U, ’

giro.
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Se han utilizado en este punto los momentos de inercia proporcionados por el Departamento

de Mecanica.

Tabla 13-Momentos de inercia

Momento de inercia Valor (Kg-m2)
I 0.92
Iy, 1.62
I 0.86
Iy Iy 1y, 0

El sistema de ecuaciones en notacién matricial, quedaria [2]:

bgsing
ST 2u2
C C C
v Cysa Cysr|[p (I —1,,)g?sin® ¢ bgsing
Cp  Csa Csr||6a| = 3,SbU2cosd T2 (862)
1 1 1
Cng Cnsa Cnsr|LOr I,g% sin® ¢ bgsing

G.SbU%cos¢p ™ 2U?2

Los valores de las derivadas, calculadas como se indico en los apartados 8.2.1., 8.2.2 y

8.2.3, son:

Tabla 11-Valores derivadas de estabilidad y control relacionadas con la Fuerza Lateral.

Derivada relacionada con Fuerza Lateral Valor (1/grados)
Cyp -0.0074
Cysa 0
Cysr -0.0074
Cyr 0.0103
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Tabla 12-Valores derivadas de estabilidad y control relacionadas con el Momento de Balance.

Derivada relacionada con Momento Balance Valor (1/grados)
Cip -0.0092
Cisa 0.02
Cisr -0.00008
C, 0.0856

Tabla 13-Valores derivadas de estabilidad y control relacionadas con el Momento de Guiiiada.

Derivada relacionada con Momento Guiiiada Valor (1/grados)
Cng 0.0017
Cnsa -0.0051
Cnsr 0.0023
Cur -0.0046

Como vemos el angulo de alabeo se puede calcular en funcion de la velocidad y el radio de

giro que queremos imponer.

En este caso se ha representado la solucion del sistema de ecuaciones 3,8, y 6, para

diferentes valores del radio de giro.

Variacion de p 5a sr con radio de giro

Grados

Radio de giro {m]}

Tlustracion 49-Variacion de S 6, ¥ &, con el radio de giro en viraje estacionario.
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Se observa, como ya se adelantd en el Apartado 5.4 una disminucion de la deflexion del
timén de direccion 6, a medida que aumenta el radio de giro. Observamos la misma
tendencia para el angulo de resbalamiento 8 y para la deflexion de los alerones §, aunque

esta ultima variacion sea de segundo orden en el caso de viraje estacionario.
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7. PARTICIPACION EN FLY YOUR IDEAS

“En principio la investigacion necesita
mas cabezas que medios”.

Severo Ochoa

I , 1 este capitulo se va a explicar nuestra participacion en el Concurso FLY YOUR

IDEAS de AIRBUS. En primer lugar se va a describir el concurso, en qué consiste y a
quién va dirigido. A continuacion se va a presentar el proyecto con el que hemos
participado: un prototipo de AirWhale destinado, esta vez si, al transporte de personas en

viajes de media distancia.

7.1. Concurso

‘Fly your ideas’ es un concurso bienal internacional que permite a los estudiantes la ocasion

de desarrollar su creatividad entorno a la aviacion y al futuro de ésta.
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fly your ideas

with Airbus
[lustracion 50-Logo FLY YOUR IDEAS-Airbus.

Contando con el patrocinio de la UNESCO brinda a los participantes la ocasion de, en caso
de ser elegidos en la primera ronda, contar con un experto en el tema dotandoles de una
preparacion para el mercado laboral en esta industria que, como ya sabemos, es muy

competitiva.

Charles Champion, Executive Vice President Engineering de Airbus definia el concurso

COomo:

" A las personas que trabajan en Airbus les mueve el continuo afan de dar con formas
mejores de volar, y el concurso Fly Your Ideas trata de conseguir precisamente eso. Todo
estudiante con la vision y el impetu necesarios para hacer del mundo un lugar mejor estda
invitado a participar en el concurso. Sabemos como llevar la innovacion a lo practico y

podéis confiar en que nos tomaremos vuestras ideas muy en serio.”

El concurso de 2014, cuarta edicion del mismo, atrajo a mas de 11000 estudiantes, en
representacion de 600 universidades y cerca de 100 paises.

7.2. Nuestro proyecto

Tras tener conocimiento de este concurso enfocado a jovenes emprendedores apasionados

por la aviacion, EsiTech y su Proyecto AirWhale no podia faltar.

Necesitabamos una personalidad y participamos con el siguiente logo:
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[lustracion 51-Logo AirWhale Team. Fly Your Ideas 2014.

En este caso apostamos por un prototipo del Proyecto AirWhale a gran escala, con la

posibilidad de transportar personas a media distancia.

Tras un estudio similar al desarrollado en este proyecto se llegaron a los siguientes
resultados obtenidos de la misma forma que el disefio desarrollado en todos los apartados

anteriores:

e Longitud: 88.3m

e Ancho: 19.6m

e Altura: 9.8m

e Aspect Ratio del cuerpo (AR): 0.556
Area estabilizador horizontal: 69.9m’

e Area estabilizador vertical: 61.3m>

e Aspect Ratio del ala: 7

o Perfil del ala: Selig 1223

e Perfil de los estabilizadores: NACA 0012

El volumen de He utilizado en este caso fueron 10000m’ de manera que a una temperatura
de 15°C y sin humedad relativa la sustentacion flotante seria L=23250 Ib, compensando por

tanto 10550 Kg.

La tripulacion constaria de 80 pasajeros e iria dentro de la estructura del AirWhale, asi

como en un avion.
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The passenger’s
cabin is inside the
Airwhale structure

Tustracion 52-Disefio AirWhale Fly your Ideas 2014.

Se realizoé también un estudio de los costes, obteniendo un coste de mantenimiento del
orden de 200$/hora volando, estando el de los aviones alrededor de 250%$/hora con esa

misma carga de pago, suponiendo, por tanto, una disminucion del 21%.

Como se puede observar en la imagen, se optd por colocar tela solar en la parte superior del
AirWhale de manera que pudiese aprovechar la radiacion electromagnética proveniente del

sol, aumentando su alcance y autonomia.

Con todo esto, pasamos a la segunda ronda, donde fuimos elegidos 100 equipos de los mas
de 500 iniciales. Se nos asigné un Mentor de Airbus: Murad El-Bakry y un Experto de
Airbus: Jos¢ Maria Blanco-Saiz, ademds de contar con nuestro Supervisor Académico
Daniel Limén Marruedo, que nos ayudaron a desarrollar nuestra idea siempre confiando en

nuestro criterio.
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8. FUTURAS MEJORAS

‘El camino del progreso no es
ni rdpido ni facil.’

Marie Curie

A medida que se avanza en un estudio, al que se dedica mucho tiempo surgen nuevas

lineas de investigacion y mejoras a realizar. Sin embargo en este tipo de proyectos existe la
limitacion mas presente en nuestras vidas: el tiempo. Es por ello por lo que se proponen en
este capitulo diferentes vias de mejora en las que se puede adentrar con mads profundidad en
cada uno de los campos aqui expuestos: disefio, aerostatica, aerodinamica, actuaciones y
estabilidad.

Relacionado con el disefio se propone la optimizacion de la forma del cuerpo ya que aunque
aqui se ha realizado un estudio sobre diferentes perfiles NACA a usar, resultaria interesante
investigar la forma que albergase mayor volumen de Helio y fuese lo mas aerodinamica

posible a la vez de facil para la construccion.

En la aerostética se podria estudiar diferentes gases flotantes, aparte del utilizado Helio asi
como la variacion de volumen con variacion de la temperatura del gas interior. La
sensibilidad de este punto se comprobo Apartado 5.2.3., concluyéndose que no se llevaria a

cabo en este primer estudio.

En cuanto a la aerodindmica resultaria de interés el estudio de diferentes perfiles para el ala

asi como diferentes formas de la misma y las tendencias de las caracteristicas con ello.

Referente a actuaciones interesaria desarrollar las ecuaciones de actuaciones, tanto de punto
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como integrales, asi como definir misiones para el AirWhale. Seria interesante un estudio

profundo de la mision completa asi como los gastos de potencia en las distintas misiones.

Por ultimo, en el campo de la estabilidad se podria continuar calculando los diferentes

modos de estabilidad dinamica, tanto longitudinal como lateral-direccional.

La organizacion EsiTech queremos llevar a cabo la construccion del AirWhale durante el
curso 2015-2016, de manera que durante el mismo estas mejoras podran ser implementadas

por la autora de este proyecto y por quien quiera participar.
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