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CAPITULO 1

INTRODUCCION Y JUSTIFICACION

1.1. INTRODUCCION

En los Ultimos afios, han despuntado altas tecnologias (especialmente en el
area de electronica y comunicaciones), denominadas "tecnologias duales”, con

aplicacion tanto en el campo militar como en el civil.

Tras el fin de la guerra fria, las aplicaciones civiles derivadas de sistemas que
anteriormente se concebian para uso exclusivamente militar, han ido tomando

cada vez mayor importancia.

Parte de estas tecnologias duales son los Sistemas RPV (Remote Pilot
Vehicle) vehiculos aéreos piloteados por control remoto, comandados y
controlados desde tierra por Estaciones de Control denominados sheltter en la

siguiente secuencia: despegue, vuelo y recuperacion.

El despegue normal se ejecuta desde una pista pero ademas se han venido
construyendo sistemas que simplifiquen esta labor a través de plataformas de
lanzamiento; que expulsan al vehiculo por medio de las siguientes formas de

propulsion: catapulta, neumatica, hidraulica, cohete.

Estos vehiculos poseen una gran autonomia de vuelo la cual hace mucho mas

efectivo su propasito.

La recuperacién de este tipo de aeronaves, de igual forma son varias, las

mismas que son: aterrizaje sobre ruedas, red, cable o paracaidas.
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La estacidn de Control se basa en sheltter (cuarto de operacion y control) que
alojan en su interior los equipos para comunicaciones, procesamiento de datos,

calculos, visualizacidon, monitoreo, control, etc.

El objetivo fundamental de estas aeronaves es el de transmitir imagenes de
seguimiento y control de objetos o zonas geogréficas determinadas, en tiempo
real, utilizando para ello aeronaves de poco peso y dimensiones reducidas.
Estos vehiculos van provistos de un sistema de transmision de imagenes,

facilmente instalable en su interior.

Las funciones principales de los RPV son:
- Misiones Militares
- Misiones de Inteligencia
- Vigilancia de fronteras
- Control pesquero
- Misiones civiles:
-Deteccion y monitorizacion de incendios
- Vigilancia policial
- Control forestal

1.2. DEFINICION DEL PROBLEMA

La Fuerza Aérea en su afan de cumplir sus objetivos estratégicos entre los
cuales se encuentra el desarrollo tecnoldgico, designo a través de la DIAF
(Direccion de la Industria Aeronautica) al CIDFAE (Centro de Investigacion y
Desarrollo de la Fuerza Aérea), la construccion de un vehiculo aéreo tripulado
por control remoto (RPV).

La aeronave necesita para su despegue de una distancia aproximada de 200 m

y sin obstaculos en su recta de despegue, condicién que limita realizar sus



operaciones de vigilancia y observacion en lugares limitados por esta distancia
y a su vez posean obstaculos propios del terreno; por tal razén se planteé
disefiar una plataforma portéatil que permita operar esta aeronave en cualquier

lugar, en todo tipo de terreno.

Puesto que la aeronave fue disefiada y construida en su totalidad en el pais,
resulta procedente que los equipos de apoyo como la plataforma portatil de
despegue que ésta requiere, se desarrollen igualmente en el mismo, en la
medida de lo posible, por tal razén en el presente proyecto se pretende

satisfacer la necesidad existente, del disefio de una plataforma para el RPV.

1.3. OBJETIVOS

1.3.1. General

Disefar una plataforma de despegue portatil para el RPV, construido en el
CIDFAE del Ala 12 de la Fuerza Aérea, con la suficiente capacidad de impulso

gue le permita un decolaje normal, cumpliendo con los parametros de disefio.

1.3.2. Especificos

— Disefar la plataforma de despegue.

— Satisfacer los parametros de disefio correspondientes a las variables de
entrada y salida exigidas por el avidbn de reconocimiento no tripulado
(RVP).

— Construir un modelo de plataforma a escala que sirva de base para el
disefio de la plataforma real requerida para el despegue del avion de
reconocimiento no tripulado (RVP).

— Realizar las pruebas de la plataforma prototipo

— Analizar el proyecto en términos Econémico- Financieros

1.4. JUSTIFICACION



Debido al nivel de importancia del presente proyecto y toda la repercusion que
éste tiene, no solo en el ambiente militar sino también en el civil, su desarrollo

repercute a gran escala hasta llegar a la misma seguridad nacional.
Destacando los siguientes aspectos:
a) Rapidez y eficiencia en el despegue.
b) Control del nivel de altura para lanzamiento
c) Factibilidad para realizar el despegue en terrenos de poca accesibilidad.
d) Disminucién de la dependencia tecnoldgica exterior
En consecuencia se justifica plenamente el disefio de una plataforma de

despegue para el avion de reconocimiento no tripulado (RPV) desarrollado por

el CIDFAE Ala # 12 y la construccion de la plataforma a escala.

CAPITULO 2

PLATAFORMAS DE DESPEGUE PARA AERONAVES DE
RECONOCIMIENTO NO TRIPULADAS (RPV)

2.1. DEFINICION
Se entiende por plataforma de lanzamiento al mecanismo que permite que un

objeto adquiera el impulso necesario, para al ser disparado describa una

trayectoria parabdlica y pueda sustentarse por si mismo.
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También se puede decir que sirve como guia o soporte durante el tiempo
necesario para que sus aletas actien aerodindmicamente y aseguren el rumbo
vertical del cohete. Se utilizara una chapa deflectora de los gases de
combustion para evitar que estos dafien el suelo y se debe limpiar de
vegetacion seca y de otros materiales combustibles un area circular con un

radio de cinco metros alrededor de la rampa para evitar incendios.

—

Figura 2.1. Esquema basico de una plataforma de despegue

Fuente: http://www. electricFly I'Aereomodellismo Elettrico.htm
2.2. PLATAFORMAS DE LANZAMIENTO EXISTENTES

En el mundo se han desarrollado varios tipos de plataformas, ya que con la
creacion de los RPV, ha sido de alta prioridad su construccion. En términos
estructurales, todas cumplen la misma funcion, lo Unico que las diferencia es el
tipo de propulsion utilizado en su operacion (mecanica, hidraulica, neumatica o
pirotécnica. Los Estados Unidos de Norteamérica, por ejemplo, ya posee estos
elementos en las Fuerzas Armadas. Su proceso de investigacion dur6 mucho

tiempo e involucré Ingenieros en todas las especialidades. *
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Figura 2.2. Plataforma semi-rigida
Fuente: http://www.catapulta

Por otra parte varios paises europeos han desarrollado un programa novedoso,
para crear una serie de RPV’s que posean una gran autonomia,® y que operen
tanto en el dia como en la noche, cuya funcion principal implica transmitir
informacion acerca de diferentes topicos: militares, seguimiento de incendios,
proteccién de fronteras de paises y control del trafico maritimo.

Todos estos vehiculos requieren ser lanzados desde una estacién de control

facilmente transportable y mévil, denominada plataforma de despegue.®

Figura 2.3. Plataforma de madera desmontable

Fuente: http://www. ROMEO VOLPE - NEWS _.htm

2 BRIAN M, TICE P.vehiculos aéreos no tripulados. 32 ed. USA. 2003.Disponible en:
http/www.vehiculos aereos no tripulados.htm

¥ CHAPMAN R, LEE E. Vehiculos Aéreos de copmbate no tripulados"Welch: Deeper Cuts
Would Increase Ousters," Air Force Times. 12 ed. New Cork. 1990. pag. 42-89. Disponible en:

http/www.vehiculos aéreos no tripulados.htm
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2.3. CLASIFICACION

2.3.1. DE ACUERDO A LA ESTRUCTURA

Existen dos tipos de Estructuras: Compactas y Reticulares.

2.3.1.1. Estructura compactas

Compuesta por placas y laminas dispuestas de tal manera que conformen un
solo cuerpo y faciliten el despegue en condiciones Optimas; este tipo de

estructura se utiliza tanto para operaciones civiles como militares.

Figura 2.4. Plataforma compacta.

Fuente: http://www. ROMEO VOLPE - NEWS _.htm
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2.3.1.2. Reticulares

Compuesta por elementos desmontables (vigas o columnas), unidos mediante
pernos o pasadores. Consta de un conjunto de barras que toman la forma de la
pista de despegue; en esta pista se guiara el fuselaje de la aeronave,
sujetdndola de igual forma en todos los puntos en los cuales presente
desequilibrio, dando de esta forma la maxima estabilidad de salida.

Figura 2.5. Plataforma reticular
Fuente: http://www. Aereomodellismo Elettrico.htm

2.3.2. DE ACUERDO AL TIPO DE PROPULSOR*

2.3.2.1. Mecanicas

* ELLIOTT E. "New Wings Gives IAl's Searcher UAV 24-Hour Endurance," Flight International.
32 ed. Nuevo Méxixo. 1990.p4g 15.
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El sistema de lanzamiento consiste en el uso de una catapulta de elastémeros,
con el suficiente coeficiente de elasticidad, longitud acorde a las dimensiones
de la pista, y una gran flexibilidad para dar un impulso suficiente a la nave a fin
de vencer la fuerza de la gravedad durante los momentos iniciales y llegar a

obtener la minima fuerza de despegue.

Esta simplicidad se puede observar en el facil montaje de esta catapulta, la
cual consta de dos partes que deben unirse para conseguir la envergadura

necesaria para dar un impulso considerable.

Figura: 2.6. Plataforma mecanica.

Fuente: http://www. ROMEO VOLPE - NEWS _.htm
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Catapulta

Desde alrededo;' del SO0 a.C.,
griegos y caragineses usaron
maquinas les,
St o Bty g
Esta ultima arrojaba rocas
materiales i nmediante

un brazo impulsor. Su alcance era
400 a metros.

torcar 5 madeia

una
m;erdaalrededorde base de un <
brazo lanzador, que se soltaba tirando \
de un gancho deslizable. Cuando el
brazo chocaba con el travesano, el
=1 conhan-doenlawchara
salia disparado.

Figura 2.7. Catapulta basica

Fuente: http://www.catapulta.com
2.3.2.2. Neuméticas

Se utilizan altas presiones y caudales de aire como elemento propulsor.

La lanzadera tendra una rampa neumatica para facilitar el lanzamiento, este
tipo de plataformas se utiliza especialmente en las misiones de tipo militar
(utilizado en portaviones); debido al criterio modular con el que conceptla este
sistema requiere pocas personas para poner en marcha la mision (seis como

maximo).

El grafico muestra una catapulta neuméatica de 30 atmdésferas montada sobre
remolgue siendo usada para lanzar un prototipo de exploracién sobre el rio
Columbia en EE.UU.
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mass avien. 4,000 kg
empufe motor 2000 kgl

¥ Largo lotaf Catapulla: 40 melras

Figura 2.8. Plataforma neumética

Fuente: nttp:/imww.ElectricFlyl'AereomodellismoElettrico.htm

2.3.2.3. Hidraulicas

Basadas en pistones hidraulicos que suministran la potencia necesaria para

lograr un efectivo disparo.

La lanzadera tendra una rampa hidraulica para facilitar el lanzamiento y se

utiliza en las misiones de tipo civil y militar.
La ventaja principal es el grado de seguridad operativa y el bajo nivel de ruido.

Como desventaja se establece el costo de los equipos y la dificultad para armar
y desarmar mientras son desplazados de un lugar a otro, puesto que se corre

el riesgo de pérdidas de liquido hidraulico y ajustes durante la operacion.
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Figura 2.9. Plataforma hidraulica

Fuente: ntp:/mww. Catapultahidraulica.htm

2.3.2.4. Pirotécnica (Cohete)

El elemento propulsor serd un cohete mismo que puede operar mediante

combustible sélido, liquido o vapor (agua recalentada)®

Principalmente el tipo de propulsién pirotécnica con combustible de vapor
genera emisiones bajas en humos y sefial infrarroja® para que su deteccién por
parte del enemigo sea lo mas dificil posible, se utiliza esencialmente en las

misiones de tipo militar’.

En general, un aspecto importante a considerar es el nivel de ruido que genera
y la gran cantidad de combustible que consume para generar el impulso
instantaneo.’® Esto lo ubica como un elemento altamente contaminante en el

entorno de operacion.

Como ventajas se puede mencionar su pequefio tamafio y las altisimas

velocidades alcanzadas, generalmente supersonicas, aspecto que le ha

> WANSTALL B, SWEETMAN B "Unmanned Aircraft Fit Tight Budgets" .12 ed. New York.
1999. pag 357

® BRECK W, HENDERSON L. "Boeing Condor Raises UAV Performance Levels," Aviation
Week and Space Technology. 12 ed. California. 1990. p4g. 23-38.

" GILMARTIN P."USAF Wild Weasel Plans Hinge on Force Structure Changes," Aviation Week
and Space Technology. 22 ed. San francisco. 1990. pag 21.

1 THOMAS P. BURKE J. Israeli Mastiff Mk 11l Mini-RPV System Washington, D.C. Agencia de
Inteligencia de Defensa. 1° ed. Washington. 1996. pag 34
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permitido ampliar su abanico de accion en el campo de lanzamiento de

vehiculos de exploracién espacial y en la aviacién supersoénica.™
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Figura 2.10. Propulsor rocket

o - ;il

Fuente: http://www Steam Rockets.htm

2.4 SISTEMA DE SUJECION DE LA CARGA

Debido a que la aeronave no tiene estabilidad en el momento de colocarse
sobre la plataforma es necesario equiparle a ésta con un sistema que permita
acoplar el avion con alto grado de seguridad durante la operacion de
despegue.’?

Para cumplir todos los requerimientos de la nave se sugiere las siguientes
posibilidades de sujecion de la carga:

1 LOVECE J. "Joint UAV Program Office Pushes to meet Its Charter,” Armed Forces Journal
International. 32 ed. Ohio. 1999. pag

2 THOMAS P, BURKE L. Israeli Mastiff Mk Ill Mini-RPV System D.C. Agencia de Inteligencia
de Defensa. 12 ed. Washington. 1996. pag 23-60.
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2.4.1. EN FORMA DE CUNA

Consta de tres elementos en forma de Y los cuales iran sujetos al fuselaje del

avion, tratando de esta manera de sujetar en todos sus puntos claves y con

mayor indice de desequilibrio.*®

Figura: 2.11. Sistema de carga tipo cuna.

Fuente: http://www.catapulten.com

¥ SWEETMAN B, WANSTALL W. "Unmanned Aircraft Fit Tight Budgets”. 12 ed. . Paris.
1990). pag. 317
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Figura: 2.12. Cuna de soporte.
Fuente: http://www.catapulten.com
2.4.2. EN FORMA RETICULAR

En este caso la reticula es una estructura desmontable que sirve de apoyo para

ciertas partes de la nave de manera que le permitan estabilizarse durante el

despegue.**

Figura: 2.13. Soporte reticular.

Fuente: http://www.catapulten.com

1 SWEETMAN B, WANSTALL W. "Unmanned Aircraft Fit Tight Budgets". 12 ed. Paris.
1990). pag. 317.
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2.5.  AVION DE RECONOCIMIENTO NO TRIPULADO RPV: PARAMETROS

FUNCIONALES

2.5.1. IDENTIDAD

Debido al desarrollo tecnoldgico en el cual se halla inmersa la Fuerza Aérea, y
por la creacion de las aeronaves de reconocimiento, se pudo determinar a
través del CIDFAE que se podia desarrollar una plataforma de lanzamiento que
en general reduzca costos de operacion y amplie el campo de accién, que
como parte fundamental del plan econémico de ésta traera beneficios para la
institucion.

A continuaciéon se detallan las caracteristicas técnicas mas importantes de la
carga del (RPV).

2.5.2. Parametros del RPV

Las caracteristicas técnicas y operativas se detallan a continuacion:

2.5.3. Parametros Técnicos RPV

Caracteristica Indicador

Peso vaci6 190 Ib.
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Peso combustible

Peso carga

Maximo peso de despegue
Factor de seguridad

Peso de disefio

Longitud de la nave
Envergadura

Altura

Diametro del fuselaje
Disposicion de las ruedas

Distancia entre ejes de ruedas
1.50m

501b
60 Ib
300 Ib.
1.5
450 Ib.
3.6m
44 m
0.55m
0.30 m

2 posteriores, 1 anterior

Distancia exterior de ruedas posteriores

1.10m

Tipo de motor
Potencia
Combustible

Tren

2.5.4. Parametros Operativos

Caracteristica

Tiempo de vuelo maximo

Alternativo, 2 ciclos, 342 cc
26 HP
Gasolina-Aceite 4%

Fijo

Indicador

5horas
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Rango (linea de vista) 60 millas

Alcance transmision de video 30 Km
Techo de servicio 15000 pies
Velocidad de crucero 90 nudos
Velocidad de busqueda 80 nudos
Velocidad STALL 30 nudos
Factor de confiabilidad 1.3
Velocidad disefo 40 nudos

2.6. RESTRICCIONES DEPENDIENTES DE LA CARGA

Caracteristica Indicador
Angulo de disparo > 15°y < 20°
Velocidad minima de STALL 30 nudos
Longitud de la plataforma No mayor a 12 m
Distancia exterior de ruedas posteriores 1.10 m
Distancia entre ejes de ruedas 1.50 m
Longitud de la nave 3.6m

2.6.1. Variables de entrada

Avidbn de reconocimiento piloteado por RPV

control remoto
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Peso del avion incluido el combustible 1999 N
Longitud del avion 3.6m

Envergadura 4.4 m

2.6.2. Variables de salida

Velocidad de disefio 23.16 m/s

Angulo de disefio 15°

Montaje de plataforma Simple

Concepcién Modular

Materiales Resistentes y ligeros

2.6.3. Variables solucién

A continuacion enumeraremos los sistemas con los cuales se podra cumplir

con las variables de salida:

- Tipo de estructura de la plataforma
- Tipo de propulsion

- Materiales de construccion

- Tamafio de la plataforma

- Sujecidén de la carga

2.7. CRITERIOS DE DISENO

La plataforma sera disefiada bajo los siguientes criterios de disefio, a fin de
cumplir con los requerimientos operacionales con el mas minimo margen de

error.
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- Facilidad de manejo

- Costo de fabricacion

- Seguridad de operaci6n *°

- Confiabilidad *°

- Exactitud y precision

- Facilidad de mantenimiento y reparacion
- Bajo peso

- Bajo ruido

- Facilidad de transportacion

2.8. ALTERNATIVAS PARA LAS VARIABLES SOLUCION

A continuacion se analizara cada una de las alternativas vistas anteriormente
comparandolas con los criterios de disefio impuesto a fin de obtener la mejor
opcion para el disefio y cumplir de mejor manera con los parametros

operacionales de despegue del RPV.

2.8.1. Tipos de estructuras de la plataforma

Como vimos anteriormente tenemos las siguientes:

> ROSIQUE J, COCA R. Ciencia de Materiales. 5% ed. Madrid. 1999. pag 102-130.

1* BAUMMEISTER T, AVALLONE A. Manual del ingeniero mecanico. 8% ed. Bogota.
1989.
Sec. 6-1a 6-142
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— Estructura compacta

— Estructuras reticulares

2.8.2. Tipo de propulsion

De la informacion recavada se definen los siguientes tipos:

— Mecénica

— Neumética

— Hidraulica

— Pirotécnica

2.8.3. Sistema de sujecion de la carga

Detalladas en el presente documento y son:

— En forma de Cuna

— En forma reticular

2.9. SELECCION DE ALTERNATIVA
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Para la seleccién de la mejor alternativa habrd que considerar los criterios de
disefio y los tipos tanto de estructura como de propulsion que hemos analizado

y calificarlos en una escala de 1 a 10 de menos a mas conveniente.

2.9.1. Seleccion de la estructura de la plataforma

FACTORES DISENO
o |5
(] o
H c
Alternativas & 5 > c
= o
E — ) — O
@ < = ® v 5 o g
Para la o) 8 - o T > - 2 T 8
i © © O = T S|g E T 5
estructuradela | 8 ° 2 g 3 2 F|3 5 ol © o
= = =R o o|l=E =2 |o|g = 2
plataforma S 2 2 a5 S 9123 83|8/3 8% 806
Lo ) n O O W aojluw =2 |a | xw - +F
Compactas 9 4 10 10 10 9 319 4 68
Reticulares 8 8 9 8 7 10 8 |5| 10 | 73
Mixtas 7 5 8 7 9 8 7 6|6 63
El tipo de estructura seleccionado para la plataforma a disefiarse es el
reticular
FACTORES DISENO
(] >
© o \g
. ) o = =
Alternativas o> J3 > L o E L 3
o v Y & o = T ¢l E I - £
.. 8 o| ©° 9 © g 2 2 9 8 = & c O
de propulsion T 2o 8 &< =R -EE ol 92
5 5252 9c |8 8355 ca|l23B gk
s 8 o 8 o 2 9 X ol @ & 4o | 3 & <O
L ElO & wn O O b aolw =2 o | ¥ w | -
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MECANICA 7 9 8 7 7 8 719 7 |69

NEUMATICA 8 7 8 9 7 6 6 /8| 6 |65

HIDRAULICA 9 8 8 8 8 7 5/8| 6 |67

PIROTECNICA 9 6 9 8 6 5 9 |5| 7 |64
2.9.2. Seleccion del tipo de propulsion

El tipo de propulsor seleccionado es el mecéanico

2.9.3. Seleccién del sistema de sujecién de la carga

FACTORES DISENO

35 > g

Alternativas 3 | B o & v C

c o 9882 |35 5|3 E 5 £
Paralasujecion | 8 o|° g T8 o 2 2 2|8 ¢ 8 8 4
= 0|2 95 I 3 Sl= &lo| 8 = 2«
de la carga S 5% 99 385 S o|c 5|2|3%T 8k
J $ EISHSE 88 |5 /¢S 8 ¢ F P
Cuna 9 4 9 8 9 9 6 |8 7 69
Reticulares 6 8 8 6 7 8 9 |7 8 67
Directa 9 8 8 7 8 9 9 |8 8 74

El tipo de sujecion seleccionado es el sistema directo es decir aquel que

nos permita enganchar el avion directamente al sistema propulsor

2.10. DESCRIPCION DE LA ALTERNATIVA SELECCIONADA

Luego de haber seleccionado el tipo de estructura, propulsion y sujecion de
carga que conformaran la plataforma de lanzamiento de acuerdo a las matrices
de seleccion; la plataforma estara conformada y estructurada de la siguiente

manera.
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- Una estructura reticular disefiada para soportar la carga

- Un sistema propulsor mecanico con capacidad para impulsar la carga

segun las exigencias de despegue

- Un sistema de sujecion de carga tipo directo adaptable a las

caracteristicas exteriores de la carga

Asi pues el mecanismo mas conveniente a los intereses del proyecto de
Disefio de la plataforma portétil para el RPV resulta ser una estructura reticular
con propulsién mecéanica y un sistema de sujecion de carga directo,’ que

cumpla los requerimientos operativos del RPV

Lo que corresponde a materiales y tamafo de la plataforma se definira en el

capitulo correspondiente a disefio.

CAPITULO 3

DISENO DE LA PLATAFORMA DE DESPEGUE PARA EL
VEHICULO AEREO PILOTEADO POR CONTROL REMOTO
(RPV)

3.1. MODELO MATEMATICO

El fendbmeno fisico de lanzamiento a través de una plataforma, se identifica

plenamente con un tiro de cafibn, mismo que representa el evento de una

' THOMAS P, BURKE L. Israeli Mastiff Mk Il Mini-RPV System D.C. Agencia de Inteligencia de
Defensa. 12 ed. Washington. 1996. pag 23-60
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particula que se desplaza a través de una trayectoria parabdlica ideal, con

velocidades instantdneas compuestas.

El angulo minimo de despegue del RPV de acuerdo a las pruebas realizadas
por el personal de Oficiales Pilotos encargados de operar el proyecto es de 15°,
y en virtud de que mientras mayor sea el angulo se pierde sustentacion y
requeriria de mayor potencia este no puede ser mayor a 20°, como dice la
Asociacion de Coheteria Experimental y Modelista Argentina “La plataforma de
lanzamiento no se apartard mas de 20 grados de la vertical;, en vuelos
inaugurales, se inclinara la rampa contra el viento y el personal presente se

colocara de cara a éste, en linea con la rampa y a sotavento de ésta”.

TImMax

Wmax Eélﬂ{_
iy

Figura 3.1. Gréfico de tiro parabdlico
Sin embargo, a fin de disefiar con la medida mas adecuada, realizaremos un
analisis a diferentes angulos de disparo, a fin de definir de mejor manera el

angulo mas o6ptimo.
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CUADRO COMPARATIVO A DIFERENTES ANGULOS DE TIRO

Desde el punto de vista estructural resulta mas sencillo y menos costoso

rigidizar la estructura de menores dimensiones.

DATO FORMULA
Angulo de tiro Parametro 15° 200
establecido
Velocidad de Parametro 20 m/s 20 m/s
sustentacion establecido
Velocidad de disparo y V. stentacin 20.7 m/s 21.3 m/s
COS X
Tiempo de disparo ¢ V,senx 0.55 segundos 0.74 segundos
g
Masa de la nave M 204 kg. 204 kg.
Peso de la nave P=M*g 1999 N 1999 N
Cantidad de movimiento | Cm = M*v 4080 kg*m/s 4080 kg*m/s
Impulso requerido | =F*t=Cm 4080 kg*m/s 4080 kg*m/s
medio
Fuerza media necesaria | C_ 4080/0.55 = 7418 (kg*m | 4080/0.74 = 5513 (kg*m
T Is*)N /SN
Distancia recorrida T 40800/7418 =5.5m 40800/5513=7.4m
hasta la cima d=—
Componente de Fuerza | F=P*senX 7418 Sen 15° = 1987 5513Sen 20° = 2008
media (kg*m /s*)N (kg*m /s*)N
Trabajo medio realizado | T = F*d 1987 * 5.5 =10929 N*m | 2008*7.4 =14859 N*m
Potencia media T 10929/0.55 = 19871 14859/0.74 = 20080
Requerida t Watts /746 = 26.6Hp Watts/746 = 26.9 Hp
Altura méaxima de la h = d*sen X 55sen15=1.42m 7.4sen20 =2.53m

pista

Desde el punto de vista logistico no se requiera apoyo de

armar y desarmar una estructura de 1.42.m de altura.

maquinaria para

Es importante mencionar que el avion RPV dispone de un motor de 26 HP el

cual brindara la potencia adicional para el despegue de la aeronave. Por esta

razon en el cuadro comparativo se menciona a la fuerza necesaria como una

fuerza media la cual sera proporcionada por el sistema de propulsion y el

complemento de la fuerza necesaria sera aportado por el motor de la aeronave.

Se realiza esta consideracion debido a que el avion no dispone de un control

de encendido automatico lo cual obliga a que sea disparado con su motor

encendido a full potencia, ademas que constituye un factor de riesgo el no
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realizar las pruebas funcionales en tierra del motor y verificar sus pardmetros
de funcionamiento.

Por todo lo demostrado estructural, logistico y técnicamente podemos ver que
el mejor angulo de disparo es el de 15°.

Datos de entrada:

Vo = 20.7™ (3-1)
S
Vox = 20 (3-2)
S
Voy = 536" (3-3)
S
Angulo = 15°

La plataforma tendra un angulo de inclinacion de 15°, el ancho maximo sera
de 120 cm. para satisfacer la distancia entre ruedas posteriores (110 cm), dado
en la seccion 2.6 como restriccion. La condicion real de sustentacion del RPV,

exige que su velocidad en el vértice de la parabola (correspondiente a la altura

o . . m
maxima) del tiro parabdlico, tenga un valor de 20—, en este punto esta
S

velocidad corresponde a Vo, =Vocosl5® y como esta velocidad es

independiente de la componente V, Yy constante para todo el trayecto

parabolico; tendra el mismo valor en la posicion inicial, en donde Vo= 20.7— vy
S

m ,
la componente Vo, = 5.36—, el tiempo que tarda hasta llegar a la altura
S

(v sen15°

0 2
:\%zo_%s, H,_. :—)=146cm; En

g9 29

consecuencia el tiro parabdlico se ajusta matematicamente al decolaje de un

maxima es igual a t

RPV a través de una plataforma de despegue, y la solucion matematica y fisica
del tiro parabolico' representara las diferentes instancias del despegue en una

pista rectilinea real, como se muestra en la siguiente figura.

19 MAIZTEGUI A, SABATO J. Introduccion a la Fisica. 62 ed. Buenos Aires. Editorial Kapelusz.
1957. Pag. 160-162.
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Voy
Vo

A Vox C

Figura 3.2. Bosquejo béasico de la pista

En el punto B
Vo = Vox= 201
S
voy = 0.002
S

El avion parte del reposo y debe adquirir la velocidad de stall al final de la pista,
esta velocidad debe coincidir con la velocidad del punto mas alto de la parabola

correspondiente al modelo matematico.
Angulo BAD = 15°
3.2. CINEMATICA DEL DESPEGUE
El avion tiene un peso de 136 Kg. incluyendo su combustible y carga, pero

para condiciones de disefio utilizaremos un factor de seguridad de 1.5 por tal

razon el peso de disefio sera de 204 Kg., despegara desde una plataforma con

inclinacion de 15° y alcanzard una velocidad minima de 20— para adquirir
S

autonomia de vuelo.

En consecuencia el peso del avion generara una fuerza resistiva a ser vencida,

para romper la inercia y alcanzar la velocidad de sustentacion.
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Se requerira realizar un trabajo medio que deberd ser cumplido por el
mecanismo propulsor encargado de desplazar la nave hasta el final de la
rampa, el restante trabajo sera cumplido por el motor del avién (26-30 HP) para
en conjunto generar las condiciones de despegue al final de la plataforma.

Por esta razén de aqui en adelante trataremos al fendmeno sin considerar la
potencia adicional que sera dada por el motor, y los calculos se realizaran para

lograr alcanzar la fuerza media necesaria para el despegue.

Entonces:

Si al trabajo se lo divide por el tiempo requerido para llegar hasta el final de la
plataforma, condicion en la cual la nave adquiere autonomia de vuelo, se
tendra la potencia necesaria para satisfacer las variables condiciones de

sustentacion.
Peso total del avion en condiciones de despegue = 204Kg *9.8m2 =1999N
S

Este es el peso que tiene el avion en condiciones gravitacionales estandar.
Este peso ha de ser deslizado a través de la trayectoria inclinada de la

plataforma de despegue, venciendo las fuerzas inerciales de reposo y

gravedad hasta alcanzar la velocidad de disefio (209), al final de la plataforma
S

de despegue, como se muestra en la siguiente figura.

T/

Fr
A

Figura 3.3. Particula en posicién de despegue

El desplazamiento del avién a través de la pista es un caso de movimiento

uniformemente variado en donde el avion parte del reposo y comienza a
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incrementar la velocidad hasta llegar a la velocidad de disefio en el instante

gue abandona la pista, la siguiente figura ilustra este evento.

Ty

Figura 3.4. Particula abandonando la pista

Al llegar al final de la pista, el avion habra desarrollado una cantidad de

movimiento dada por la siguiente formula:

Cantidad de movimiento = masa * velocidad (3-4)
Remplazando valores:

Cantidad de movimiento = M*20%

Cantidad de movimiento = 4080 kg m/s

Esta cantidad de movimiento sera generada mediante el impulso del propulsor,

dado por la siguiente férmula:

Impulso = Fuerza * tiempo (3-5)
El impulso y la cantidad de movimiento son iguales, luego:

Impulso = Cantidad de movimiento (3-6)

F*t=m*v

XXXVil



En donde:

F = Fuerza de impulsion

t = Tiempo de accién de la fuerza hasta H méxima 0.55 s
m = Masa del movil

v = Velocidad de sustentacion

Reemplazando valores:

Ft o 204Kg*zom
S

F * 0.55s = 4080 Kg m/s
F= 7418 N

Con esta fuerza de impulso, el trabajo necesario para que el avion adquiera las
condiciones de sustentaciéon en su movimiento uniformemente variado, esta

dado por la siguiente férmula:

F*d= %*m*V? (3-7)
Donde:
F = Fuerza de impulsion
d = Distancia a recorrer hasta alcanzar la velocidad de
sustentacion
m = Masa del avion

v = Velocidad de sustentacion

Remplazando valores en la ecuacion anterior se tiene:

2

7418N *d = %204Kg *(20)° 2
S

2

7418N *d = 40800Kg * -
S
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d=55m
Esta es la distancia minima que debe recorrer el moévil para alcanzar la
velocidad de sustentacion al final de la pista con la fuerza de propulsion

calculada.

3.3. TRABAJO DESARROLLADO

La solucién de la ecuacion (3-7), determina el trabajo realizado por la fuerza de

impulsion (F).

Trabajo = 4164 kg * m = U (energia acumulada)

N
Kg*m

Trabajo = 4164Kg *9.8

Trabajo = 40807 N*m (Julios)

3.4. POTENCIA DEL PROPULSOR

Este trabajo dividido por el tiempo requerido para ejecutarlo dara la potencia

del mecanismo propulsor.

Asi:
Potencia = trabajo (3-8)
tiempo
Potencia = 40807J = 74195i = 74195Vatios
55s S
Potencia = M =99.00HP
746

Como el trabajo requerido por el avion para despegar, ha de ser realizado por
el mecanismo propulsor (Elastomero), seleccionado de acuerdo a las mejores
caracteristicas de elongacion y moédulo de elasticidad (Tabla de clasificacion
por propiedades), convenientes a los intereses del proyecto; las caracteristicas

de las mejores opciones se especifican en la tabla (3.1)
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Tabla 3-1. Clasificacion por propiedades de los elastomeros

Caracteristica Material 1 Material 2
Nombre Usual Caucho natural Uretano
Nombre quimico Polibutadieno Poliuretano
Designacion

ASTM 0-1418 NR AU-EU
Clasificacion SAE 1200

ASTM 02000 AA BG
Resistencia a la 30 N -mm? 45 N -mm2
Traccion

Alargamiento de rotura 650% 750%
Modulo de Elasticidad 452270 N-m2 588000 N-m2

El elastomero, al sufrir deformacién, genera tension y acumula energia

potencial que puede ser liberada en el momento deseado.

3.4.1. Caélculo y seleccion del elastomero

La energia potencial del elastomero esta dada por la siguiente formula:

EnergiaAcumuladaU) =

Donde:

F2*L
A*E

U = Energia Acumulada (40807 N)
F = Fuerza de propulsion = 7418 N

L = Longitud del elastbmero

A = Area transversal del elastdémero

E = Mddulo de elasticidad del elastbmero

Despejando A de la ecuacion (3-11)

x|

(3-9)




F2*L
~U*E

A

(3-10)

Se observa que el Area de la seccion del elastomero es inversamente

proporcional al médulo de elasticidad (E).
Despejando L de la ecuacion (3-11)

_U*A*E

L =5

(3-11)

Se observa que la longitud del elastomero es directamente proporcional al
modulo de elasticidad (E)

Del analisis anterior se deduce que para una longitud de elastomero (L), el mas
conveniente resulta el que tenga el menor médulo de elasticidad, puesto que

ello garantiza un area y una longitud minimas.
Por consiguiente el tipo seleccionado sera el Polibutadieno NR-AA

En virtud de que la energia requerida ya se calculé y que los fabricantes
producen diferentes diametros y longitudes, se puede asumir indistintamente:
una longitud arbitraria o una seccion, dependiendo de las circunstancias, para
determinar la otra magnitud mediante el calculo correspondiente, entonces, en
este caso se prefijara la longitud debido a las circunstancias geométricas de la

pista, y se calculara el area correspondiente:

Reemplazando valores en la ecuacién (3-10)

F2*L
~U*E

A
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A (7418)>N?*2m

40807N * m*452270ﬁ2
m
A = 0.0059 m?
A =59 cm?

Para un elastbmero de seccion circular:

A = 3.1416%° (3-12)
59 = 3.1416 r*

r> = 18.78 cm

r=4.33cm.

D =8.66 cm

El elastdbmero ha de tener un diametro de 8.66 cm
3.4.2 Deformacion del elastémero

La deformacion total del elastomero se calcula mediante la siguiente formula:

*

Def total = F
A*E

(3-13)

Donde:
F = Fuerza aplicada
| = Longitud inicial
A = Area transversal
E = Médulo de elasticidad del elastémero (452270 N-m?)

Remplazando valores:

7418N *200cm
N

cm?

Def total =

59cm? * 45.227

Def. total = 556 cm.
Def. total =5.56 m
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La distancia requerida para que el elastomero se deforme y acumule la energia

potencial calculada seré:

Distancia = longitud inicial + deformacion total
Distancia=2m+ 556 m=7.6 m

3.5. DIMENSIONES DE LA PLATAFORMA

La distancia requerida por el elastomero y la disposicion del tensado el cual
bordea la pista y presenta una restriccibn para las dimensiones, nos da la
longitud minima la cual debe ser la mitad de la distancia requerida por el

elastomero tensado (3.8 m).

La distancia minima de la pista calculada previamente (5.5 m), para alcanzar la

velocidad de sustentacion se ajusta a este requerimiento.

Se requiere que la pista inicie en el piso debido a la necesidad de espacio y

facilidad para colocar el avion en posicion de despegue.

El mecanismo de tensado del elastomero se ha de colocar en una posicion
comoda para el operador de manera que no implique riesgo en el manejo. Este
mecanismo consiste en una cuerda enrollada alrededor de un tambor, cuyo eje

estara unido al trinquete generador del torque tensor.

También habra que considerar la distancia entre ejes del avion (1.50 m) y un

espacio para colocar cufias de retencion en las llantas posteriores (20 cm.).

El ancho de la pista ha de ser 120 cm., puesto que la distancia exterior de las

ruedas es 110 cm.
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Esta condicion previa y el angulo de despegue generan las siguientes

dimensiones:

Longitud de la pista = estacionamiento (150 cm) + longitud de pista
(550 cm) + espacio para cufias (20 cm) = 720 cm
Longitud de la base = 696 cm
Altura en la parte méas alta = 186 cm
Angulo = 15°

Estas dimensiones satisfacen los requerimientos dimensionales para el

estirado del elastbmero al ser tensado; por lo tanto ya se puede bosquejar la

geometria de la plataforma.

nave

Figura 3.5.- Bosquejo elemental de la plataforma de despegue

3.6. GEOMETRIA DE LA PLATAFORMA

La estructura de la pista estara conformada mediante dos poérticos laterales
desarmables y unidos a través de montantes; de manera que formen una
estructura triangular estable y resistente a las deformaciones de traccion,
flexion y compresion en el proceso operativo de despegue. Los porticos estaran
conformados por dos vigas unidas mediante pivote en la parte superior y
mediante una cuerda en sus extremos la cual de acuerdo a su medida nos da

el angulo requerido en este caso 15°.
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Los extremos del portico descansaran sobre rodillos de giro libre con el

propésito de girar la estructura luego de ser armada.

3.7. DESPEGUE

El proceso de despegue comprende dos eventos:

En primer lugar se da la acumulacion de energia potencial mediante el tensado
del elastobmero que se desliza sobre el rodillo de giro libre, que estd montado
en chumaceras auto-alineadas y colocado en el vértice superior de la
estructura, con el propdsito de minimizar el rozamiento del elastbmero en su

trayectoria de tensado.
El otro evento consiste en el deslizamiento de la aeronave a través de la pista

de despegue hasta obtener las caracteristicas de velocidad especificadas en el

disefio, para adquirir las condiciones de autonomia de vuelo.

Aeronave

Figura 3.6. Nave abandonando la pista.
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Figura 3.7. Porticos laterales

En principio los porticos laterales serdn dos vigas pivotadas en el vértice
superior, apoyadas en ruedas con freno manual y tensadas en sus extremos
mediante un cable, condicién que facilitara el montaje y garantizara estabilidad

en el momento que la nave abandona la pista.

Los elementos del portico tendran las siguientes dimensiones:

Figura 3.8. Dimensiones basicas

Angulo BAC = 15°
DB = 186.00 cm
AB = 720.00 cm
DC = 186.00 cm
AD = 696.00 cm
BC = 263.00 cm
AC = 882.00 cm
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Segun las Formulas:

DB = 1.46 m calculado en el analisis matematico (altura maxima de la
parabola), esto es si el movil fuera un punto y partiera del reposo con velocidad
inicial, no obstante el avion requiere (150 cm +20 cm) de distancia a mas de la

longitud de pista necesaria para alcanzar la velocidad de sustentacion.
Esto exige incrementar la altura hasta 186 cm segun las siguientes formulas:

Angulo BAD = 15° (rango de despegue del RPV)
AB = DB / sen15°

DC = DB por simetria

BC = (DB? + DC?"?

AC =AD +DC

3.8. CALCULO DE REACCIONES

Para facilitar el montaje y desmontaje de la plataforma, ésta debe tener pesos
manejables por dos operadores, por lo tanto se asignara pesos para las vigas
de la siguiente forma: AB (40 kg) y BC (10 kg) y el peso del avion se lo divide
para dos y se lo coloca en el centroide del triangulo que forman sus tres llantas;
este punto corresponde a un tercio de la distancia entre los ejes de las ruedas,
medido desde el eje posterior (50); sin embargo, para que el aleron posterior
del RPV no toque el piso, se desplazara el punto de aplicacion de la carga 50

cm en el sentido de la pista. Esto se muestra en siguiente diagrama.
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Fa B

X \ 4
A | C C
T 96 Fab Fbc T
' p—
348 ‘
< > 696
) 789 g
B 882 R

Figura 3.9. Diagrama de cuerpo libre del pértico lateral

Donde:

Fa = peso del avion sobre cada portico (999.5 N)
Fab = peso de la viga AB (392 N)
Fbc = peso de la viga BC (98 N)

3.8.1. Reacciones cuando el avidén entra en la plataforma

En esta condicion solamente actuan las cargas de manera estatica y generan

las siguientes reacciones:
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4—
‘—
186

X
A (/ C A\ 4
T | Fab Fbc
96
—>
348

Y > 696

) 789 .

B 882 R

Figura 3.10. Pdrtico lateral con el avion solamente colocado en la pista

Fa =999.5 N (peso del avion / 2)
Fab =392 N (peso de la viga AB)
Fbc =98 N (peso de la viga BC)

+> M, T=0

882 Rc—-789*98 -348*392-96*999.5=0
882 Rc = 309690
Rc =351.12 N

ZFy:O

Ra+ Rc—-999.5-392-98=0

Ra +351.12-999.5-392-98 =0
Ra—-1138.3=0

Ra =1138.3 N
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Rby

Fa B
Rbx y —

l ©
e )]
—

Fab

T | 600
SO >
348
696

Figura 3.11. Diagrama de cuerpo libre del elemento AB cuando el avion esta

solamente colocado en la pista

> Fie =0

Ra + Rby —999.5 -392 =0
1138.3+ Rby —999.5-392 =0
Rby — 253.12 =0

Rby = 253.12 N hacia arriba

+>'M . T=0

-999.5 *96 — 392 * 348 + 253.12 * 696 + Rbx + 186 = 0
Rbx = 302.13
Rbx =302.13 N

Z Fx(AB) =0

T-Rbx=0
T-302.13=0
T=302.13 N



Las reacciones del elemento AB se muestran en la siguiente figura

253.12

302.13

999.5

302.13 392
1138.3

Figura 3.12. Reacciones del elemento AB

R 302.13
?253.1? l
302.13 T C
351.12

Figura 3.13. Reacciones en el elemento BC

> F,=0

Rc—-Rby-98=0
Rc—-253.12-98=0
Rc=351.12 N



> F, =0

Rbx-T=0
302.13-302.13=0
0=0

3.8.2. Reacciones cuando el avién esta listo para despegar

CB

nave

@) O C
A

Figura 3.14. Posicion de despegue

A
4 ‘ Fab Fbc T
Ra R
(o]~ [ ——> ¢
348
: AOR R
P 789 -
P 882 -

F = Fuerza de impulsidon (7418/2 N) en cada portico

Figura 3.15. Diagrama de cuerpo libre en condicion de despegue



+> M, T=0

(-999.5*96) -392 *348 — (959.9*696) + (3582.62* 186) — 98 * 789 + Rc *

882=0
882*Rc = 311454.93

Rc =353.12 N
> F,=0

Ra-999.5-392-959.9-98 +353.12=0
Ra —-2096.33=0

Ra =2096.33 N
Rby
Rhx R
999.5
A 392
tooT
2096.33

Figura 3.16. Diagrama de cuerpo libre del elemento AB

Z Fyas) =0
2096.33 - 999.5 -392 + Rby — 959.95 =0
Rby —255.12 =0

Rby =255.12 N



+ZMA(AB) T=0

-999.5 * 96 — 392 * 348 + 255.12 * 696 +186 * Rbx + 959.95 * 696 —
3582.62*186 =0

186 Rbx =53031.54

Rbx = 285.15 N

Z Fx(AB) =0

T-Rbx—Fx=0
T 285.15-3582.62=0

T=3867.77 N
285.15
255.12 2
—
285.15 < C
08 T
353.12

93
186

A
\ 4

Figura 3.17. Diagrama de cuerpo libre del elemento BC

3.8.3. Reacciones cuando el avion esta en la mitad de la plataforma

Esta condicién se muestra en la siguiente figura:
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186

A C
A
g 1391.5 Foc 1
Rc
P 348 R
) g
J 696 .
< 789 >
< 882 >

Figura 3.18. Diagrama de cuerpo libre del portico

+> M, T=0

-1391.5*348-98*789 + Rc*882 =0
882 * Rc — 561564 =0

882 * Rc = 561564

Rc =636.7 N

> F, =0

Ra+Rc—-1391.5-98=0
Ra +636.7 -1391.5-98=0
Ra =852.81

Ra =852.8 N



538.7

587.7

A
1391.5
1 587.7

852.8

Figura 3.19. Diagrama de cuerpo libre de la viga AB

2 Fie =0

Ra +Rby —1391.5=0
852.8 + Rby —1391.5=0
Rby —538.7 =0

Rby =538.7 N

+ZMmmE0

-1391.5 * 348 + 538.7 * 696 + Rbx *186 =0
186 * Rbx — 109313.76=0
Rbx = 587.7 N

> F =0
T-Rbx=0
T-587.7 =0

T=587.7N
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587.7
538.7
98
587.7 T

636.7

Figura 3.20. Diagrama de cuerpo libre de la viga BC

3.8.4. Reacciones cuando el avion sale de la plataforma

Fa
R
A
O
3
A ! X ole v
Ra Fab Fbc T
Rc
348 -~
h i
P 696 -
< 789 >
< 882 >
Fa=999.5N

Figura 3.21. Diagrama de cuerpo libre
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+> M, T=0

- 392 * 348 — 999.5 * 696 — 98 * 789 + 882 * Rc = 0
882 * Rc — 909390 = 0

882 * Rc = 909390

Rc =1031

Rc =1031 N

ZFy:O

Ra+Rc-98-999.5-392=0
Ra + 1031 — 98 — 999.5 - 392 =0

Ra—-4585=0
Ra =458.5N
09095
Rby
’ Rbx
A
R 3
—
A T C y
4
Ra Fab
348

A 4

A
A 4

Figura 3.22. Diagrama de cuerpo libre de la viga AB
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Z Fyae) =0

Ra + Rby —999.5-392=0
458.5 + Rby —999.5-392=0
Rby —933=0

Rby =933 N

+>M . T=0

- 392 * 348 — 999.5 * 696 + 933 * 696 — Rbx * 186 = 0
186 * Rbx — 182700 =0

186 * Rbx = 182700

Rbx =982.26 N

ZFx<AB) =0
T-Rbx=0
T-982.26=0
T =982.26 N

Los elementos AB y BC reaccionan como se muestra en las siguientes figuras:

933
982.26
R
999.5
A 392
T 982.26

458.5

Figura 3.23. Diagrama de cuerpo libre de la viga AB
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933

982.26

982.26

98

1031

Figura 3.24. Diagrama de cuerpo libre de la viga BC

Tabla 3.2.

los eventos operativos

Resumen de fuerzas, tensiones y reacciones de la estructura en

F T Ra Rb Rc

EVENTO N N N N
Cuando el RPV estaciona 302.13|1138.30 | 394.15| 351.12
Cuando el RPV esta
tensado y 3709.00 | 3867.77 | 2096.33 | 382.62 | 353.12
listo para el despegue
Cuando el RPV esta en la
mitad 587.70 | 852.81| 797.27 | 636.70
de la pista
Cuando el RPV abandona la
pista 982.26 | 458.50 | 1354.74 | 1031.00

Las cargas criticas operativas se dan para la viga AB, puesto que este es el

elemento sometido al mayor esfuerzo cuando el elastbmero esta tensado,

antes del despegue y esta sera la condicion critica de disefio, como se muestra

en el resumen de la tabla 3.2.




3.9. DISENO MECANICO

Para el caso presente, el peso total que debe soportar la estructura de la
plataforma esta definida por:

Peso del RPV = 1999 N.

Este peso se ubicara en el centro de la plataforma para efecto de calculo a
rotura por flexion, traccion o compresion, dependiendo de las condiciones de
carga de los elementos.

En el siguiente grafico se muestra la plataforma en tres dimensiones de manera

gue permita visualizar el conjunto armado.

— Estructura a 15°
— Pista apoyada en montantes.

— Cobertor de pista en madera impermeabilizada

Figura 3.25. Visualizacion de la estructura
Se procede luego a enlistar las partes constitutivas para someterlas al disefio

analitico y determinar de esa forma el grado de seguridad operativa cuando las

cargas (peso total del RPC actien en los puntos criticos de posible falla).
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3.9.1. Partes constitutivas de la plataforma

— Estructura (dos porticos triangulares (15°),formados por dos vigas
pivotadas)

— Superficie de la pista (madera impermeabilizada)

— 2 Ejes de rotacion libre, el uno sirve de guia y el otro tensa el elastomero

— 7 Montantes cuyo objeto es unir los pérticos y armar la estructura

— 2 Cuerdas

— Trinquete de ajuste

— Elemento propulsor

— Eje porta trinquete

— Pivote
3.9.2. Disefio del pértico principal (AB)
Las cargas criticas operativas para la viga AB se dan cuando el elastomero

esta tensado, antes del despegue y esta sera la condicion critica de disefio.

Segun el analisis estatico se calculd los siguientes valores maximos:

Ra =2096.33 N
T= 3867.77N
F= 3709.00 N

Estas fuerzas seran descompuestas en sus componentes rectangulares segun
la nueva direccion X e Y para que actien en forma radial y transversal a la
viga de manera que se pueda calcular los esfuerzos normales y cortantes
maximos, Utiles para el disefio de la viga ya sea a resistencia o a rigidez; como

se muestra en la siguiente figura:
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999.5 P

3867.77

392

2096.33

Figura 3.26 Diagrama de cuerpo libre de la viga AB con las componentes
rectangulares de las fuerzas calculadas por estatica, segun el nuevo eje de

coordenadas en su condicidn mas critica
Como la viga esta equilibrada se cumple que:

x=0-100

> Fy=0
V =2096.33 cos 15 — 3867.77 sen 15
V =1023.84 N cm

> Fx=0
P =2096.33 sen 15 + 3867.77 cos 15 — 3709
P =569.55 N cm

>M=0

M=0

x =100 - 360

> Fy=0
V =1023.84 — 999.5 cos 15
V =58.40 N cm
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D> Fx=0
P =569.55 - 999.5 sen 15 — 3709
P =-3398.14 N cm

dYM=0
M =999.5 cos 15 x 100
M =96544.2 N cm

X =360 - 720

> Fy=0
V =58.40 — 392 cos 15
V =-320.24 N cm

ZFX =0
P =-3398.14 — 392 sen 15 - 3709
P =-7208.60 N cm

> M =0

M = 96544.2 + 392 cos 15 x 360
M = 232855.5 N cm
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Grafico de cortante (V), Fuerza axial (P) y Momento flector maximos

1023.84

V 58.40

0 - 320.24

P

0

3398.14 -7208.6
232855.5
96544.2

V

0
0 100 620 720

Para el calculo de disefio por esfuerzo permisible se debe cumplir la siguiente
condicion:

F Su

O . =<0 i, = ——
max ermisible
A p

para disefiar a resistencia
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M Su

O =S O oricine = ——
max ermisible
w o

para disefar por rigidez

Donde:

F = Fuerza normal maxima a tensién o compresion
A = Area de la seccion tensionada o comprimida
Su = Resistencia de fluencia

Fs = Factor de seguridad

M = Momento flector maximo

W = Médulo resistente de la seccién (cm?)
Para el disefio de la viga AB se utilizara acero estructural, laminado en caliente

tipo ASTM A 36 cuya resistencia a la fluencia es de 24800 N/cm?y un factor de

seguridad de 5 recomendado para estructuras aeronauticas.

El disefio se realizara por rigidez puesto que la viga tendera a flejar en su fase

operativa.
Entonces:
Orax = M < O-permisible = Sl
W Fs
24800 N
232855.5(Ncm) om*
_ <o <. Cm"
- W = permisible — 5
o - 2328555(Nem) _ Su 4960l2
W Fs cm
2328555(Nem) _ 4960 N
cm
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_ 232855.5Ncm

W
4960 N2
cm
W = 46.95cm?

Si buscamos este modulo resistente en la lista de tubos estructurales
laminados en caliente de la IPAC, verificamos que el médulo resistente mas
cercano al calculado, corresponde al tubo cuadrado de 100 x 100 mm vy

espesor de 4 mm, cuyo W = 45.22 cm ?

Con este moédulo resistente de la seccion del tubo, se calculara el factor de

seguridad, como se ve a continuacion:

232855.5 24800
46.95 Fs

s 248007*46.95
232855.5

Fs=5

Esto indica que la viga AB operara con un margen de seguridad altamente

significativo respecto a su limite de fluencia.
Esta viga resulta demasiado larga para transportarla por lo tanto se cortara en

dos partes iguales y se unira mediante un alma rectangular interior y dos

pasadores como se muestra en la siguiente figura:
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Viga seccionada

Alma interior

Figura 3.27 Detalle de la seccion de la viga y elemento de unién

En este caso, la seccion del alma sera el elemento critico y debe resistir el
peso del avion cuando pasa por esa zona. Las areas de corte del alma son
cuatro; se utilizard acero A 36; con un limite de fluencia 24800 N /cm?y un
factor de seguridad de 5; los pasadores sirven como guias de fijacion del alma
a la viga y se utilizara las mismas dimensiones de pasadores del pivote B; en el

disefio a resistencia ha de cumplirse la siguiente condicion:

Ssy
Thax = K < Tpermisible = ?S

965.44 12400
A 5

A 965.44*5
12400

A =0.3892cm?
A =38.9mm?
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Esta area corresponde a la seccion transversal del alma, que por razones

constructivas se utilizara tubo cuadrado con las siguientes dimensiones:

ASTM A 36 95X 95X 9.7

A
A 4

Figura 3.28. Seccion del tubo disefiado para el alma que une la viga AB
Area de la seccion =2 * (95 * )+2 * (95-2€) *e

38.9 mm? = 190e + 190e — 4¢2

e =9.74 mm

Esta alma tendra una longitud de 20 cm y estara fijada mediante pasadores

normalizados

3.9.3. Disefio del pértico de apoyo (BC)
Por consideraciones practicas respecto a ensamblaje y simetria se utilizara el
mismo perfil tanto para la viga BC como para los montantes, incrementando asi

la rigidez de la estructura.

ASTM A 36 100 X100 X 4
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<
<

A 4

Figura 3.29. Seccién del tubo disefiado para las vigas AB y BC

3.9.4. Disefio de las garruchas de soporte

Este elemento fallara por corte en la seccion del pasador como se muestra en

la siguiente figura:

T

Eje macizo

0 n w

t t
\Y \Y l

Figura 3. 30 Diagrama de cuerpo libre de las garruchas de apoyo y giro

Para el disefio de este elemento se aplicara el criterio de resistencia al corte.
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Se utilizar4 los valores de cortante maximo para este propdsito y acero

estructural ASTM A 36 para el pasador, con un Fs 5.

Entonces:

V,.aime = 1023.84 N (diagrama de cortante)
Luego

T = E <rT SSy

max ermisible —
AP Fs

~1023.84 12400

T — 7 T —
max ermisible
A P 5

= 1023'84 < 2480

Tmax

~1023.84
2480

A = 20.64mm?

*

=0.41=cm?

A=r*r?

20.64
r= /7"~

oz

r=8mm
Garruchas de giro libre y con freno manual de posicionamiento, existen en el
mercado nacional de 14, 19 y 24 mm de diametro del eje, por lo tanto se

asignara el tipo G — 14, esta garrucha tiene una llanta maciza de 40 de ancho

por 100 mm de diametro y 14 mm de diametro del pasador.
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3.9.5. Disefio de los ejes de rotacion libre

Estos ejes servirhn como guias para el tensado del elastbmero e iran
colocados en el extremo superior e inferior de la plataforma, estardn montados
sobre chumaceras auto alineantes, o que genera solamente reacciones en la
misma direccion y de sentido contrario a la carga de doble tension del

elastomero.

Este elemento habra que disefiarlo a resistencia; para calcular el diametro
minimo del eje que va en la chumacera y a rigidez para determinar el diametro

del cuerpo del rodillo.
Se utilizara el acero estructural A 36 para este caso y un Fs (5):
Luego:

Ssy

ermisible —
P Fs

Tmax:KST

3709 12400
2*A 5

3709
2480

*

_15cm*  1.5mm’
==

A = 75mm?

A=r*r?

r= F:4.88mm
'z

Diametro = 9.77mm
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No existen chumaceras en el mercado con estas caracteristicas. Por lo tanto se
utilizara un eje de 20 mm, puesto que esta es la chumacera mas pequefa que

existe en el mercado.

Rodillo

Rh Rb

\ 4

A

120 cm

Figura 3.31. Diagrama de cuerpo libre de los rodillos de giro libre

_
permisible FS

M
Oy —=— =<0
W

el momento maximo esta dado por:

Mf = 3709 N* 60 cm = 222540 N cm

Luego:

222540 24800
W 5

_ 222540*5
24800

W = 44.86mm°
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En las tablas del tubo estructural redondo de la IPAC, el médulo resistente de
la seccion W, mas cercano al calculado corresponde a un tubo de 127 mm de
didmetro y 4 mm de espesor cuyo moédulo resistente de la seccion es W
(46.08), mismo que incrementard el factor de seguridad como se observara en

el siguiente célculo:

M Sy

W Fs
*

Fs:sy W
M

s 24800*46.08
222540

Fs =5.13
3.9.6. Diseiio del pasador en el eje (B)
Las vigas AB y BC estan pivotadas mediante un pasador, que trabaja en un

orificio taladrado en unas placas soldadas en los extremos laterales de las

vigas como se muestra en la siguiente figura:

Pasador ] ]

- - Placas laterales

Figura 3.32. Diagrama de cuerpo libre del pasador B
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La mayor fuerza que actla sobre este elemento es la tension del elastomero en
el momento de carga previo al despegue y su valor es de 3709 N. que

presionan normalmente sobre el pasador para cizallarlo.

Esta fuerza tiende a romper el pasador por corte. Luego el disefio tendra este

enfoque:

Se utilizara acero estructural A 36, cuya resistencia a la fluencia es 24800 N

lcm?

Y un factor de seguridad de 5

Entonces:

F maxima = 3709 N

Luego
F Ssy o . .
Toex = < T permisible = para disefar a resistencia
A
3709 12400
Trax = T = z-permisible = T
Toox = 3709 <2480
*A
2% A= 3709 _ 1.49cm?
2480
A = 75mm?

7*r’ =75mm?

r e 75

\ 7z
r =4.88mm
d =9.77mm
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3.9.7. Diseiio de placas laterales a las vigas

Estas placas laterales deben soportar la rotura al corte de la misma fuerza
maxima ejercida por el elastbmero un momento antes del despegue; en cuatro

areas que tienen las siguientes dimensiones:

f f

.
ah

Figura 3.33. Placas laterales del pasador B

La seccion de corte tiene las siguientes dimensiones:

A
A 4

Figura 3.34. Seccion de las placas laterales de las vigas
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La mayor fuerza que actua sobre este elemento es la tension del elastomero en
el momento de carga previo al despegue y su valor es de 3709 N. que

presionan normalmente sobre las placas para cizallarlas.

Esta fuerza tiende a desgarrar un pedazo de placa que corresponde al
didmetro del pasador y las placas deben ofrecer resistencia a ese intento en
funcion de su resistencia a cortante y sus medidas de longitud y espesor.

Luego el disefio tendra este enfoque a rotura por corte:

Se utilizara acero estructural A 36, cuya resistencia ultima es: 24800 N /cm?
Y un factor de seguridad de 5

Entonces:
Froxima = 3709N
Luego
T = E <t Ssy

max ermisible —
A’ Fs

3709 12400

Thax = 5, 4 = 2-permisible =

4A 5
e =319 ougp

* A
4% A= 3709 _ 1.5cm?

2480
A=0.37cm®
e*L =37mm
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Para un espesor de 3mm
L=12.3mm
3.9.8. Diseflo de la soldadura

La soldadura se realizara a filete sobre placas de tres milimetros de espesor
por 12.3 mm de longitud, con electrodos E 60 11, cuya resistencia a la fluencia
es de 60 000 psi = 3100 kg / cm?= 30380 N /cm?

La soldadura puede fallar a corte por la accion de la fuerza de 3709 N en los
puntos criticos.

Se utilizara electrodos tipo E6011 cuyas caracteristicas son:
Sy = 30380 N /cm? (Shigley pagina 455)

El disefio de la soldadura se lo realizara por resistencia, para ello el esfuerzo

maximo y el permisible se relacionan con la siguiente férmula:

F Su

T . =—=<T =
max ermisible
A p F

S

7418 < 30380

A 1.5

_ 7418*15
30380

A =0.366cm? = 36.6mm?

A=L*t

* DEUTSCHMAN L, MICHELS N, WILSON G. Disefio de maguinas. 8 reimpresion. México.
Editorial CECSA. 1987. PAG. 345 -406.
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Figura 3.35. Diagrama de cuerpo libre de las placas a soldar

Donde:

L = Longitud de la soldadura
t = altura de la soldadura (espesor de la placa dado 2mm)

Despejando L:

Lzézﬁzl&Smm
t 2

Esto dice que para soportar la carga de 7418 N en las juntas soldadas se
requiera un cordon de 2 mm de alto por 18.3 mm de longitud realizado con un
electrodo E6011

El alto de la soldadura resulta muy pequefia debido a la carga que deben
soportar las uniones por soldadura; por cuestiones practicas se hara un cordon
de dimensiones mayores, con margen de seguridad muy superior al

establecido.
3.9.9. Diseflo de la cuerda

La cuerda soporta una tensiéon maxima de 7616.9 N vy su disefio se realizara a

resistencia, se utilizara un cable de acero para aviacion, resistente a la
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corrosién cuya resistencia de fluencia es 9511 kg / cm? = 93208 N /cm? (Shigley

pagina 825) y un factor de seguridad de 1.5.
La condicion resistente se da por la siguiente férmula:

F Su

o.=—<0., . . =
max ermisible
A p

para disefar a resistencia

7616.9 93208
Luego: =
A 15

_ 7616.9*15
93208

A=0.12cm?

7*r> =12mm

1

(=]
r=| —
T

r =1.95mm
d =3.9mm

3.9.10. Disefio de la superficie de la pista

Cuando el avion se desplaza sobre la pista, sus ruedas delanteras y
posteriores, forman un tren de cargas moviles, habrd que determinar los
momentos en cada carga cuando éstas se encuentran en una posicion tal que
el maximo momento tenga lugar bajo ellas. La disposicion de cargas en este
tren esta dado de la siguiente manera: ruedas posteriores 662 N, 662 N y rueda
delantera 675 N.
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R =1999

675
1324 X 150 - X
AL T B
C L =150 cm
+Z MC1=0

X*1324 = 675* (150 — x)
1324x =101250 — 675x
X =50.65cm

X _ 25.32em
2

Cuando se mueve este tren a lo largo de la pista, en un punto dado generara

momentos flectores maximos y fuerzas cortantes maximas para:
X=—— > (4-17)

Donde:

L = longitud de la carrera
x = distancia del apoyo izquierdo a la fuerza

e = distancia entre esa fuerza y la resultante
El momento flector bajo una carga determinada es maximo cuanto el punto

medio entre la carga y la resultante de las cargas existentes en el vano,

coincide con el punto medio de la luz. Esto se muestra en el siguiente grafico:
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Tomando momentos respecto a (2) se obtiene R1

+5 M27=0
334.63 * 1999 = 720 R1
R1 =929 N

Cuando el punto medio de la viga esté exactamente entre 1324 y 1999, tiene

lugar el momento maximo en (1324)

M 529 = 334.63*929 = 310871.3Nem

720
' 1999
334.63 1324 675
4 E v
1 ! 2
i 99.26
D537 [—»
: < » 93537
2537 —> A
y N :
R1 R2
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720

A
A 4

259.63 1999

1324 50,74 A75

A

1 310.37 R 2
49.63 >
49.63 —P
! 409.63
4 B R
R1 |

Rz 4

Cuando el punto medio de la viga esté exactamente entre (450.8) y (1333)

tiene lugar el momento maximo en (450.8)

+>'M, T=0

409.63* 1999= 720 *R1
R1= 1137.3 N

M 75 =1137.3%409.63

M 75 = 465872.2Ncm
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720

1324 1999
675

99.26

A
\ 4

R1

R2

50.74

La fuerza cortante maxima tiene lugar siempre en un apoyo, y es igual a la
maxima reaccion, cuando las cargas del tren coinciden con la reacciéon a la

izquierda o a la derecha
+> M, T=0
720R, —50.74*1999 =0
R, =140.9N
R, =1858.1N

La superficie de la pista serd& de madera de pino del sur de hoja larga
impermeabilizada cuyas caracteristicas mecanicas son: Esfuerzo permisible
(1543.5 N /cm?) en el sentido de la fibra. (mecénica de sélidos Egor P Popov
pag 635)
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Este elemento sera disefiado a rigidez, por lo tanto debe satisfacer la siguiente

relacion:

Su

permisvle = = para disefar por rigidez
S

o, = <o

M
W

Remplazando valores:

465872.2cm 15435 N2
cm
W =301.8cm?®
w-!
c
Donde:

| = momento de inercia de la seccion con respecto a un centroide
h

C=—
2

Para una seccion rectangular:

b*h’
12

A
A 4

Figura 3.36. Seccion de la pista
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Reemplazando valores:

&
I 12
W=—=~ "2/

Las planchas en existencia estan normalizadas en cuanto a longitudes (144 cm

x 120 cm) y como ya se calculé W.

Remplazamos valores:

_ (120cm*h?)
6

301.8cm?®

1
Despejando h= 301.8%6 12
120

h =3.88cm de espesor

3.9.11. Seleccién del trinquete

El trinquete estard conformado por una palanca de fuerza acoplada al eje de
rotacion libre inferior, esta palanca se la encuentra en el mercado para
diferentes rangos de fuerza, en este caso se requiere que la palanca

seleccionada supere los 7418 N necesarios para el tensado del elastomero.

Este tipo de palancas, vienen con trinquete incluido y pueden operar en sentido
del reloj y contra el reloj. EI cambio de posicion solo depende del movimiento
de un pequefio selector. En la operacion, esta palanca tendra un tope de

retorno para mantener la tension deseada hasta el momento de disparo.
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Seccion Transversal

Vista lateral

. e
Vista frontal \}

40 cm

A
\ 4

Figura 3.37. Palanca de fuerza con trinquete

3.9.12. Gancho de sujecion

Para el despegue, el avion sera tensado en el eje robusto de su llanta delantera
mediante un gancho de salida rapida unido al elastomero propulsor. Esta

opciodn es practica comun en el apoyo de propulsiéon al despegue.

Los aviones asistidos para despegar se enganchan a una catapulta que en
pocos segundos, junto con el motor a maxima potencia, les hacen alcanzar la

velocidad de despegue.
Este tipo de ganchos tienen la siguiente forma y su disefio debe satisfacer los

requerimientos del tensado del elastomero dentro de un alto margen de

seguridad.
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Figura 3.38. Gancho de sujecion para el tensado

El material para el gancho sera de acero estructural A 36 cuya resistencia
dltima es de 39200 N/cm? (Tablas IPAC) y un factor de seguridad de 1.5

El disefio se realizara a resistencia y por lo tanto debe satisfacer la siguiente

condicion:
F Su L . .
O rex = " < G permisible = Es para disefar a resistencia
7418 B 39200
A 15
__ 18 5 ogem?
26133.33

Generalmente se utiliza secciones circulares luego:

A=7*r? =28mm?

1
r= (§j2 =2.99mm
T

d =5.97mm

El avion debe estar sujeto a la estructura de la pista en el momento que se

tensa el elastbmero.
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Esta sujecion se realiza mediante un gancho exactamente igual al de tensado,
invertido el sentido de sujecidn, con el propdsito de realizar el disparo con un
simple tiron de una cuerda asida al ojo del gancho. Este proceso se muestra en

la siguiente figura.

()

() ()

-

C
Figura 3.39. Gancho liberador del tensado

3.9.13. Disefio de los pernos que sujetan las chumaceras

Estos pernos tienden a fallar por corte, por lo tanto se disefiaran a resistencia a
corte y seran dos los pernos que soporten la fuerza de 7418 N generada por el
propulsor.

Se utilizara pernos con designacion ASTM A 307 cuyas caracteristicas son:

Resistencia de fluencia Sy = 36 kpsi = 2536.2 kg / cm? =24855 N/cm?

Se ha de trabajar con el mismo factor de seguridad 1.5.
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Luego:

Cabeza del perno

Tuerca

Figura 3.40. Diagrama de cuerpo libre de los pernos que sujetan las

chumaceras

Utilizaremos pernos grado Métrico (4.6), cuyas caracteristicas son:

Sy = 24855 N / cm?
Sy = resistencia a la fluencia

Por la teoria de la energia de distorsién se cumple que:

Ssy =0.577 Sy

Ssy = resistencia al corte

Luego:

Ssy = 0.577 * 2 4855 N / cm?
Ssy = 14341.3 N. / cm.?
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Los pernos tienen la tendencia a fallar por rotura al corte simple y en vista de
gue su ajuste no tiene precarga, el deslizamiento de las secciones del perno

genera una tension:

F
T=—
A
Donde:
F =7418N
A::ﬁ*dz
4

Remplazando valores:

4*F
.

*d?

Sustituyendo 1 por el cociente entre la resistencia al corte y el factor de

seguridad (n), tenemos:

Sy, 4*F

n r*d?

Despejando (d) y reemplazando valores:

d- 4*F*n
T*Ss,
1

_(4*7418*1.5)2
*14341.3

N |-
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d - / 44508
45054.6
d =0.99cm

d =9.9mm

El diametro calculado esta normalizado.

CAPITULO 4

ANALISIS DE COSTOS DE LA PLATAFORMA PROTOTIPO

4.1. MATERIALES REQUERIDOS PARA LA PLATAFORMA

A continuaciéon se enlista los materiales requeridos de acuerdo a las

dimensiones calculadas en el disefio mecanico:

Tabla 4.1. Materiales requeridos

N° | MATERIAL REQUERIDO DIMENSION

1 | Tubo cuadrado ASTM A 36 75 X 75 x2 mm
2 | Cuerda, (cable de acero)lnoxidable 6 mm diametro 13 metros

3 | Elastémero (Polibutadieno) ASTM 0-1418 NR 2 metros

4 | Eje ASTM A 36 (19 mm) 2.5 metros
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5 | Chumaceras % auto Alineadas 4 unidades
6 | Garuchas de giro libre con freno 4 unidades
Manual Tipo G- 14
7 | Palanca de fuerza 1 unidad
8 | Ganchos de sujecion 2 unidades
Planchas de pino de hoja larga-tratadas (120 x 100 x
impermeabilizadas 2.26
cm ) 5 unidades
10 | Prisioneros de ajuste manual para fijar montantes 3/8 X 14
unidades
11 | Pletina ASTM A 36 70 x4 x 450

4.2. MAQUINAS HERRAMIENTAS REQUERIDAS

Para la construccion de la plataforma prototipo se requiere las siguientes

maquinas:

Tabla 4.2. Maquinas herramientas y equipos

DENOMINACION MAQUINAS Y EQUIPOS
M1 SIERRA MECANICA
M 2 TORNO
M 3 TALADRO RADIAL
M4 RECTIFICADORA HORIZONTAL
M5 EQUIPO DE SOLDADURA
M 6 ESMERIL
M7 EQUIPO DE PINTAR
M 8 HERRAMIENTAS MANUALES

4.3.

OPERACIONES TECNOLOGICAS
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Para el maquinado de partes y piezas de la plataforma prototipo se utiliza el
recurso logistico denominado: “Diagrama de flujo operativo”, que sefala la
secuencia de operaciones efectuadas en forma légica para optimizar la gestion

de construccion.
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ADQUISICION

CORTE DE PARTES

MAQUINADO

SUELDA

LIMPIEZA

PINTURA

ENSAMBLE

VERIFICACION

PRUEBAS

Figura4.1. Diagrama de flujo operativo
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4.4. TIEMPO REQUERIDO PARA LA CONSTRUCCION

El tiempo estimado en la construccion de la plataforma prototipo se especifica

en la siguiente tabla:

Tabla 4.3. Horas - proceso

OPERACION M1 M2 | M3 | M4| M5 |M6 | M7 | M8 | TOTAL
Calculo del propulsor 0.5 0.5
Corte del propulsor 1.0/ 05 15
Trazado de rodillos 5.0 5.0
Torneado de rodillos 6.0 6.0
Trazado de plataforma 2.0 2.0
Corte de materiales 10.0 0.5 10.5
Suelda de estructura 12.0 12.0
Ensamblado de garruchas 2.0 2.0
Acoplado de propulsor 2.0 2.0
Trazado de pista 1.0 1.0
Corte planchas 2.0 1.0 3.0
Taladrado de orificios 2.5 2.5
Montaje de palanca 3.0 3.0
Corte de eje 1.0 1.0
Revisién de soldadura 1.5 1.5
Esmerilado 0.5 6.0 6.5
Lijado de estructura 2.0 2.0
Fondo 2.0 4.0 6.0

Pintura 6.0 6.0
TOTAL 74.0
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4.5. COSTO TOTAL DE LA PLATAFORMA PROTOTIPO

El costo total de fabricacion de la plataforma prototipo es el resultado de tres

rubros principales:

- Costo de Materiales. Tabla 4.4

- Costo de horas hombre. Tabla 4.5.

- Costo de horas maquina. Tabla 4.6.

- Costo de horas hombre. Tabla 4.7.

- En las tablas siguientes se especifica los valores de cada rubro

considerado en el proceso.?
4.5.1. Costo de materiales

El costo estimado de los materiales se especifica en la tabla siguiente:

22 Datos obtenidos del registro oficial 2004, N° 409-330



Tabla 4.4. Costo de materiales

Numero Denominacion Costo USD
1 Tubo estructural (75 x 75x2mm.) 24 metros. 480.00
2 Pletina de acero (75 x 4 mm.) 4.5 metros 90.00
3 Eje de acero (diametro 19 mm ) 2.5 metros 25.00
4 Plancha de pino 100x 120 x 2.28 cm 300.00
5 Juego de garruchas de giro libre. 200.00
6 Pernos normalizados 10 mm 14 unidades 70.00
7 Palanca de fuerza para 5000 N 560.00
8 Elastomero de neopreno 5.5 cm de diametro, 2,5 m. 720.00
9 Soldadura 6 kg 30.00
10 Fondo acrilico 1 galén 30.00
11 Ganchos de sujecion 2 unidades 300.00
11 Pintura acrilica 1 galon 20.00
12 Cable de acero inoxidable 260.00

6 mm de diametro 6 m
* COSTO DE MATERIALES USD 3085.00

45.2. Costo horas hombre

El costo horas hombre se especifica en la siguiente tabla:




Tabla 4.5. Costo horas- hombre

DENOMINACION COSTO HORA N° DE HORAS COSTO USD

JEFE DE COMPRAS 5.00 12.00 60.00

MECANICO 10.00 46.50 465.00

INDUSTRIAL

TORNERO 15.00 25.50 337.50

SOLDADOR 12.00 10.50 126.00

OPERADOR DE 16.00 5.00 80.00

EQUIPOS DE

RECTIFICAR

PINTOR 8.00 4.00 32.00

AYUDANTE 2.00 36.00 72.00
TOTAL 1172.50

NOTA. En este rubro se han tomado en cuenta las horas empleadas en la
adquisicion de materiales.

Se ha asignado al mecénico industrial las horas —maquina (M 1, M 3, M 6,M
9)

Puesto que el costo horas hombre de estos detalles es idéntico.

4.5.3. Costo horas maquina

El costo horas maquina se resume en la siguiente tabla:




Tabla 4.6. Costo horas -maquina

DENOMINACION COSTO-HORA N° DE HORAS COSTO USD
M1 3.00 14.50 43.50

M2 7.00 6.50 45.50

M3 3.00 2.50 7.50

M4 8.00 2.00 16.00

M5 5.00 15.00 75.00

M6 3.00 8.50 25.50

M7 6.00 10.00 60.00

M8 1.00 15.00 15.00
TOTAL 288.00

45.4. Costo total

El costo total es la sumatoria de los costos totales y se resume en la siguiente

tabla:

Tabla 4.7. Costo total de la plataforma prototipo

RUBRO COSTO USD
MATERIALES 3085.00
HORAS - HOMBRE 1172.50
HORAS - MAQUINA 288.00
TOTAL 4545.50

El costo total de la plataforma prototipo asciende a CUATRO MIL

QUINIENTOS CUARENTA Y CINCO 50/100 DOLARES AMERICANOS.

CAPITULO 5

CALCULO, CONSTRUCCION, MONTAJE Y COSTOS DEL
MODELO A ESCALA




5.1. INTRODUCCION

Para diferenciar las condiciones de carga real y a escala, se aplicara la

siguiente designacion:

Carga real (RPV): prototipo

Carga a escala: modelo

Plataforma para la carga real: plataforma prototipo
Plataforma para el modelo: plataforma modelo

La escala de construccion del modelo sera 5:1 conforme a la propuesta, esto
significa que todas las dimensiones del modelos se reduciran a una quinta
parte de las del prototipo, posteriormente se realizaran las pruebas en este
modelo para obtener la velocidad de salida del avion a escala para
posteriormente demostrar esta velocidad teoricamente con los calculos
realizados en la plataforma prototipo, asi mismo para el disefio de cada uno de
los componentes del modelo en su estructura se tomara la quinta parte de la
carga, esto es (1999 / 5 = 399.8 N), solamente se disefiara la viga principal AB
para determinar el perfil maximo requerido en la estructura modelo, puesto que
como se determind en el disefio de la plataforma prototipo, ésta es la viga
critica cuando el avion esta listo para el despegue; de manera que no falle en
las pruebas, los demas elementos ya estan disefiados y plenamente
justificados en el disefio de la plataforma prototipo y su seleccidon se realizara
de acuerdo a la disponibilidad del mercado. Si no fuere posible utilizar un
elemento cercano al disefiado, habrd que remplazarlo por otro que cumpla

idénticas caracteristicas operacionales.

Analisis Practico.

Una vez construido el modelo a escala en todas sus dimensiones obtenemos
los siguientes valores de Altura maxima promedio = 37.5 cm y Alcance maximo
promedio = 442.2cm, a partir de estos valores determinaremos la velocidad con

la que sale la aeronave a escala.



Como la altura maxima promedio esta tomada a partir del suelo debemos restar
la distancia de parqueo del la aeronave para a partir de esta obtener la

verdadera altura méaxima:

Altura desde el suelo a las ruedas:

X, = 33senl5 =8.5cm
H, . =37.5-8.5=29cm

H - (vosenl5)?
29
2
0.29 — (vosenlb)
19.6

Vo 0.29 19;6 _gosM
(sen1b) S

VO, =V0C0S15 = 8.9m
S

A fin de comprobar que con esta velocidad, tendremos las mismas dimensiones
a escala con que se construyo el modelo, procederemos a realizar los calculos

gue se realizaron en el prototipo.
5.2. CINEMATICA DEL DESPEGUE DEL MODELO

Para el modelo utilizaremos la masa de disefio de 40.8 kg incluyendo su
combustible y carga, despegara desde una plataforma con inclinacion de 15°y
alcanzara una velocidad minima de 8.9 m/s para adquirir autonomia de vuelo.

En consecuencia la masa del modelo generard una fuerza resistiva a ser
vencida, para romper la inercia se requerira la ejecucién de un trabajo que
debera realizarlo el mecanismo propulsor encargado de desplazar al modelo
hasta alcanzar la velocidad de sustentacion. Si este trabajo se lo divide por el
tiempo, condicién en la cual el modelo adquiere autonomia de vuelo, se tendra
la potencia necesaria para satisfacer las variables de entrada y salida exigidas

por la carga.
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En el sistema Internacional (SI),

F=m*a

(5-1)

Donde:

F = fuerza en Newtons

m = masa del elemento

a = aceleracion gravitacional local (9.8 m/s)
Luego:

F =40.8 kg* 9.8 m/s = 399.8 Newtons
Este es el peso que tiene el modelo en condiciones gravitatorias estandar.
Este peso ha de ser desplazado a través de la trayectoria inclinada de la
plataforma modelo de despegue, venciendo las fuerzas inerciales de reposo

hasta alcanzar la velocidad de sustentacion (8.9 m/s), al final de la pista de

despegue, como se muestra en la siguiente figura.

T/

Fr

Figura 5.1. Particula en posicién de despegue

El desplazamiento del modelo a través de la pista es un caso de movimiento

uniformemente variado en donde el modelo parte del reposo y comienza a
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incrementar la velocidad hasta llegar a la velocidad de sustentacion en el

instante que abandona la pista, la siguiente figura ilustra este evento.

Figura 5.2. Particula abandonando la pista

Al llegar al final de la pista, el modelo habra desarrollado una cantidad de

movimiento dada por la siguiente formula:

Cantidad de movimiento = masa * velocidad (5-2)

Remplazando valores:

Cantidaddemovimiento = 40.8Kg *8.9m
S

Cantidaddemovimiento = 356Kg m
S

Esta cantidad de movimiento sera generada mediante el impulso del propulsor,

dado por la siguiente férmula:
Impulso = Fuerza * tiempo (5-3)

El impulso y la cantidad de movimiento son iguales, luego:

viii



Impulso = Cantidad de movimiento (5-4)

F*t=m*v

En donde:

F = fuerza de impulsion
t = tiempo de accién de la fuerza hasta H maxima 0.245 s

m = masa del movil
v = velocidad de sustentacién

Reemplazando valores:

F*t=40.8*8.9

F *0.245s = 356Kq*
S

F =1453Kg T = 1453N
S

Con esta fuerza de impulsion, el trabajo necesario para que el modelo adquiera

autonomia en su movimiento uniformemente variado, esta dado por la siguiente

formula:

Fed = Samy?
2

Donde:

F = fuerza de impulsién

d = distancia a recorrer hasta alcanzar la velocidad de
sustentacion

m = masa del avion

v = velocidad de sustentacion



Remplazando valores en la ecuacién anterior se tiene:

1 , m?
1453N *d = - *40.8Kg *(8.9F —
S

2

1453N *d = 3231.7Kg -
S

d=1.11m

Esta es la distancia minima que debe recorrer el modelo para alcanzar la
velocidad de sustentacion al final de la pista con la fuerza de propulsion

calculada.
5.3. TRABAJO DESARROLLADO

La solucion de la ecuacion (5-5), determina el trabajo realizado por la fuerza de

impulsion (F).

Trabajo =1453N *1.1m

Trabajo =1598.3N *m

Trabajo =1598.3Julios
5.4. POTENCIA DEL PROPULSOR

Este trabajo dividido por el tiempo requerido para ejecutarlo dara la potencia

del mecanismo propulsor.

Asi:
Potencia = trabajo
tiempo
Potencia = 15983 = 6523.7i = 6523.7Vatios
45s S
Potencia = 6523.7v _ 8.7Hp




Como el trabajo requerido por el modelo para despegar, ha de ser realizado
por el mecanismo propulsor (Elastbmero) y que ha de ser seleccionado de
acuerdo a las mejores caracteristicas de elongacién y modulo de elasticidad
(Tabla de clasificacion por propiedades), convenientes a los intereses del
proyecto; las caracteristicas de las mejores opciones se especifican en la tabla
(5.1):

Tabla 5-1. Clasificacion por propiedades de los elastomeros

Nombre usual Caucho natural Uretano
Nombre quimico Polibutadieno Poliuretano
Designacion

ASTM 0-1418 NR AU-EU
Clasificacion SAE 1200

ASTM 02000 AA BG
Resistencia a la Traccion 2940 N /cm® 4410 N/cm2
Alargamiento de rotura 650% 750%
Modulo de Elasticidad 45.2 N/cm2 58.8 N/cm2
Mddulo de Elasticidad 452270 N/m? 588000 N / m*

El elastémero, al sufrir deformacién, genera tension y acumula energia

potencial que puede ser liberada en el momento deseado.

5.4.1. Célculo y seleccion del elastomero para el modelo

La energia potencial del elastomero esta dada por la siguiente formula:

F2*L
EnergiaAcumulada = — (5-7)
2*A*E

Donde:
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F = fuerza de propulsion = 1453 N
L = Longitud del elastomero
A = area transversal del elastomero

E = M6dulo de elasticidad del elastémero

Despejando A de la ecuacion (5-7)

2 %
Al FTL 59)
2*U*E

Se observa que el Area de la seccion del elastomero es inversamente

proporcional al médulo de elasticidad (E).
Despejando L de la ecuacion (4-14)

_2*U*A*E

L =

(5-9)

Se observa que la longitud del elastomero es directamente proporcional al

modulo de elasticidad (E)

Del andlisis anterior se deduce que para una longitud de elastomero (L), el mas
conveniente resulta el gque tenga el menor médulo de elasticidad, puesto que

ello garantiza un area y una longitud minimas.
Por consiguiente el tipo seleccionado sera el Polibutadieno NR-AA

En virtud de que la energia requerida ya se calculé y que los fabricantes
producen diferentes diametros y longitudes, se puede asumir indistintamente:
una longitud arbitraria o una seccion, dependiendo de las circunstancias, para
determinar la otra magnitud mediante el calculo correspondiente, entonces, en
este caso se prefijara la longitud debido a las circunstancias geométricas de la

pista, y se calculara el area correspondiente:
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(1453)’ N **0.4m

1598.3N *m = .
A* 452270
m

2111209N?*0.4m
1598.3N *m*45227oﬁ2
m

A =0.0012m?

A=12cm?

Para un elastbmero de seccion circular:

A = 3.1416%* (5-10)
12 = 3.1416 r?

r’=3.81

r=1.95cm.

d=3.9cm

5.4.2 Deformacion del elastomero
La deformacion total del elastomero se calcula mediante la siguiente férmula:

*
Def total = F*l
A*E

(5-11)

Donde:

F = Fuerza aplicada
| = longitud inicial
A = Area transversal

E = mddulo de elasticidad del elastémero (452270 kg/m?)
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Remplazando valores:

*
Def total — 1453N *40cm

120m? *45.2 K9

cm?

Def total =107cm

La distancia requerida para que el elastémero se deforme y acumule la energia

potencial calculada sera:

Distancia = longitud inicial + deformacion total
Distancia = 40 cm + 107 cm = 147 cm

5.5. DIMENSIONES DE LA SUPERFICIE PARA EL MODELO

La distancia y disposicion del tensado del elastomero dara la pauta dimensional
de la plataforma modelo, teniendo en cuenta la distancia minima de la pista
calculada previamente (111 cm), para alcanzar la velocidad de sustentacion y

el angulo de disparo (15°)

Se requiere que la pista inicie en el piso debido a la necesidad de espacio y

facilidad para colocar el avion en posicion de despegue.

El mecanismo de tensado del elastomero se ha de colocar en una posicion
cdmoda para el operador de manera que no implique riesgo en el manejo. Este
mecanismo consiste en una cuerda enrollada alrededor de un tambor, cuyo eje
estard unido al trinquete generador del torque tensor. También habra que
considerar la distancia entre ejes del modelo; para simular este modelo se
utilizard un recipiente montado sobre ruedas con una distancia entre ejes de
22 cm y un ancho entre ruedas de 120 /5 = 24 cm de manera que se

mantenga la escala 5:1
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Esta condicion previa y el angulo de despegue generan las siguientes

dimensiones:

Longitud de la pista = 33 cm (estacionamiento) + longitud de la pista 111

cm) = 144 cm que coincide con la escala 1:5 de la plataforma prototipo

(longitud de pista 720 cm)

Longitud de la base = 139 cm

Altura en la parte mas alta = 37.2 cm

Angulo = 15°

Estas dimensiones satisfacen los requerimientos para el estirado del

elastomero al ser tensado; por lo tanto ya se puede bosquejar la geometria de

la plataforma modelo.

B
Nave <

Figura 5.3.- Bosquejo elemental de la plataforma modelo de despegue

5.6. GEOMETRIA DE LA PLATAFORMA MODELO

La estructura de la pista estard conformada mediante dos pérticos laterales
desarmables y unidos a través de montantes; de manera que formen una

estructura triangular estable y resistente a las deformaciones de traccion flexion
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y compresién en el proceso operativo de despegue. Los porticos estaran
conformados por dos vigas unidas mediante un pivote en la parte superior y
mediante una cuerda en sus extremos para dar el angulo (15°) de la pista.

Los extremos del pértico descansaran sobre rodillos de giro libre con el

propésito de girar la estructura luego de ser armada.

5.7. DESPEGUE

El proceso de despegue comprende dos eventos:

En primer lugar se da la acumulacion de energia potencial mediante el tensado
del elastomero que se desliza sobre el rodillo de giro libre, que esta montado
en chumaceras auto-alineadas y colocado en el vértice superior de la
estructura, cuya mision sera minimizar el rozamiento del elastdmero en su
trayectoria de tensado y el rodillo tensor, colocado en la parte baja de la viga
AB en cuyo extremo se coloca una toma, para accionar la tension del

elastdmero a través de una palanca de fuerza con trinquete de doble posicién.
Esta palanca se enclava en un trinquete apoyado en la viga AB.
El otro evento consiste en el deslizamiento de la nave a través de la pista de

despegue con las caracteristicas de velocidad especificadas en la figura, para

adquirir las condiciones de autonomia de vuelo.

Nave
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Figura 5.4. Nave modelo abandonando la pista.

Figura 5.5. Porticos laterales

En principio los porticos laterales serdn dos vigas pivotadas en el vértice
superior, apoyadas en ruedas con freno manual y tensadas en sus extremos
mediante un cable, condicién que facilitara el montaje y garantizara estabilidad

en el momento que la nave abandona la pista.

Los elementos del portico tendran las siguientes dimensiones:

Figura 5.6. Dimensiones basicas

Angulo BAC = 15°

DB =37 cm
AB =144 cm
DC =37 cm
AD =139 cm
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BC =52 cm
AC =176 cm

5.8. CALCULO DE REACCIONES
Los pesos de las vigas ya se conoce en el disefio del prototipo, por lo tanto
para el modelo se tomara la quinta parte, esto es: AB (8 kg) = 78.4 Ny BC (2

kg) = 19.6 N; el peso del modelo se lo divide para dos como se muestra en

siguiente diagrama.

Fa B

4—
37

A X c v
T | Fab b (’T
34 ¢
+—>
< 69.5 >
. 139 R
P 152 R
< 176 >

Figura 5.7. Diagrama de cuerpo libre del pértico lateral

Fa=199.9 N
Fab=78.4N
Fbc =19.6 N

5.9. DISENO MECANICO

Puesto que en el disefio, la condicion critica se da cuando el avién esta listo
para despegar, esta sera también la condicidn critica para el modelo y para

esta circunstancia se calculara su estructura.
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5.9.1. Reacciones cuando el modelo esta listo para despegar

nave

Figura 5.8. Visualizacion del tensado del elastomero
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A
Y

176

A
Y

F = Fuerza de impulsion (296.7/2 N) en cada portico

Figura 5.9. Diagrama de cuerpo libre en condicion de despegue
+> M, T=0

176*Rc +37 *143.3 — 152 *19.6 — 139 *38.4—69.5 *78.4 — 34 *199.9=0

Rc =86.7 N

ZFV =0
Ra + Rc — Fa—-F sen 15 - Fab — Fbc =0
Ra+86.7-199.9-384-784-196=0

Ra=249.6 N
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38.4
A 78.4
t o oo

249.6

Figura 5.10. Diagrama de cuerpo libre del elemento AB

ZFy<AB) =0
249.6 - 199.9-78.4 + Rby —38.4=0
Rby —67.1=0

Rby = 67.1 N

+ZMA(AB) T=0

-199.9*34 -78.4*69.5-38.4*139 +37 * Rbx + 143.3*37 + 67.1 *
139=0
37 Rbx =2954

Rbx =79.8 N

Z Feas) =0

T-Rbx—Fx=0
T-79.8-143.3=0
T=223.1N
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79.8
67.1 .
2031 c
196 1
86.7

Figura 5.11. Diagrama de cuerpo libre del elemento BC

5.9.2. Disefio de la viga principal

Las cargas criticas operativas para la viga AB se dan cuando el elastomero
esta tensado, antes del despegue y esta sera la condicion critica de disefio.

Segun el analisis estatico se calculd los siguientes valores maximos:

Ra=249.6 N
T=223.1N
F=148.35N

Estas fuerzas seran descompuestas en sus componentes rectangulares segun
la nueva direccion X e Y para que actien en forma radial y transversal a la
viga de manera que se pueda calcular los esfuerzos normales y cortantes
maximos, utiles para el disefio de la viga ya sea a resistencia o a rigidez; como

se muestra en la siguiente figura:
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199.9 \ﬁ / P

249.6

Figura 5.12. Diagrama de cuerpo libre de la viga AB con las componentes
rectangulares de las fuerzas calculadas por estatica, segun el nuevo eje de

coordenadas en su condiciébn mas critica
Como la viga esta equilibrada se cumple que:

x=0-20

> Fy=0
V =249.6 cos 15— 223.1 sen 15
V=183.4Ncm

> Fx=0
P = 249.6 sen 15 + 223.1 cos 15 — 148.35
P=131.75Ncm

dM=0

M=0

Xx=20-72

> Fy=0
V =183.4-199.9 cos 15
V=-97Ncm
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D> Fx=0
P =131.75-199.9 sen 15 — 148.75
P=-68.74 Ncm

>YM=0
M =199.9 cos 15 x 20
M =3861.77 N cm

X=72-144

> Fy=0
V=-9.7-784cos 15
V=-85.43Ncm

ZFX =0
P =-68.74 — 78.4 sen 15 — 148.75
P=-237.8Ncm

> M =0

M =3861.77 + 78.4 cos 15 x 72
M =9314.23 N cm
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Grafico de cortante (V), Fuerza axial (P) y Momento flector maximos

183.4

V

0 =977 - 85.43

P
: 131.75

0

- 68.74 -237.8
9314.23
3861.77

V

0
0 20 72 144

Para el disefio mecéanico se ha de cumplir la siguiente condicion

F Su L . .
Prex == = Ppermisivle = —  Para disefar a resistencia
A Fs
y
M Su o .
Do = W < Prermisivle = F_s para disefar por rigidez
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Donde:

F = fuerza normal méxima a tension o compresion
A = Area de la seccion tensionada o comprimida
Su = resistencia de fluencia

Fs = factor de seguridad

M = momento flector maximo

W = médulo resistente de la seccién (cm®)

Para el disefio de la viga AB se utilizar4 acero estructural, laminado en caliente
tipo ASTM A 36 cuya resistencia a la fluencia es de 24800 N/cm? y un factor de

seguridad de 5 recomendado para estructuras aeronauticas

El disefio se realizara por rigidez puesto que la viga tendera a flejar en su fase

operativa.
Entonces:

M Su
Prmax = % < ppermisible = F_S

pmax = 931423(Ncm) < P ermisible — ﬂ
W ° F,
24800
P 9314.23(Nem) _ om?
max W - 5
P 9314.23(Ncm) < 4960 lz
cm
9314.23(Ncm)S 4960 iz
cm
W - 9314.231cm _ 1.880m?
4960,
cm
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Si buscamos este modulo resistente en la lista de tubos estructurales
laminados en caliente de la IPAC, verificamos que el modulo resistente mas
cercano al calculado, corresponde al tubo cuadrado de 40 x 40 mm y espesor
de 1.5 mm, cuyo W = 2.74 cm °, con este perfil se construira las dos vigas y los

montantes.

Con este modulo resistente de la seccién del tubo, el factor de seguridad tiene

otro valor como se vera a continuacion:

9314.23 24800

2.74 F
_24800*2.74
) 9314.23
F =73

Esto indica que la viga AB operara con un margen de seguridad muy amplio

sobre el limite de fluencia.

5.9.3. Gancho de sujecion

Para el despegue, el modelo sera tensado en el eje robusto de sus llantas

mediante un gancho de salida rapida unido al elastomero propulsor. Esta

opciodn es practica comun en el apoyo de propulsién al despegue.

Este tipo de ganchos tienen la siguiente forma y su disefio debe satisfacer los

requerimientos del tensado del elastomero dentro de un amplio margen de

seguridad.
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Figura 5.13. Gancho de sujecién para el tensado

El material para el gancho sera de acero estructural A 36 cuya resistencia a la
fluencia es de 24800 N/cm? (tablas IPAC) y un factor de seguridad de 5.

El disefio se realizara a resistencia y por lo tanto debe satisfacer la siguiente

condicion:

F < Sy
Prmax = K = ppermisible = F_S
296.7 _ 4960
A
_ 2967 _ 4 o6em? = 6.0mm?
4960

Generalmente se utiliza secciones circulares luego:

A=7*r*=6

r :\/Ezl.4mm
T

d =2.8mm
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El modelo debe estar sujeto a la estructura de la pista en el momento que se
tensa el elastobmero. Esta sujecion se realiza mediante un gancho exactamente
igual al de tensado, invertido el sentido de sujecion, con el propdsito de realizar
el disparo con un simple tiron de una cuerda asida al ojo del gancho. Este

proceso se muestra en la siguiente figura.

C

Figura 5.14. Gancho liberador del tensado

5.10. CONSTRUCCION

Para empezar la construccion es necesario establecer la lista de materiales
requeridos.

De acuerdo con la sugerencia de disefo “si puedes comprar los materiales, no
los fabriques”.

Se procede a enlistar los materiales para luego adquirirlos en las minimas
dimensiones, de suerte que se optimice el costo tanto en adquisicibn como en

maquinado.
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5.10.1. Materiales requeridos

- Tubo estructural (20 x 20x 1.5 mm.) 3 metros. (36 usd)

- Eje de acero (diametro 12 mm.) 1 metros. (10 usd)

- Plancha de madera de 8 mm de espesor 24 x 100cm. (10 usd)

- Garruchas de doble llanta y giro libre con freno incorporado (50 mm. x
50 mm.) 4 unidades. (60 usd)

- Ganchos de sujecién 2 unidades (140 usd)

- Palanca de fuerza para 500 N cm (160 usd)

- Elastémero de neopreno de 6 mm de diametro 0.5 m (80 usd)

- Soldadura 6011 (1 Kg.) (4 usd)

- Pintura 1 litro (30 usd)

Los materiales requeridos para el prototipo ascienden a un total de 530 usd

5.10.2. Adquisicién de materiales y Equipos

Todos los materiales son asequibles en el mercado local (Ivan Bohman Quito),
a excepcion de las garruchas de doble llanta y giro libre con freno incorporado
(50 mm. x 50 mm.) que se las requiri6 del mercado especializado nacional

(lIvan Bohman Guayaquil)

5.11. TECNOLOGIA DE LA CONSTRUCCION DE LA PLATAFORMA
MODELO

Consecuentes con la sugerencia de disefio se redujo la tecnologia de
construccion a operaciones de taller basico evitando procesos de fabricacion

Nno necesarios.

Las maquinas y equipos que se utilizaron para la construccion se enlistan en la

tabla siguiente:

- Taladro de pedestal - Soldadora eléctrica

- Compresor - Cizalla eléctrica
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CAPITULO 6

PRUEBAS

6.1. PRUEBAS DEL MODELO

Las pruebas se orientan a verificar con que precision se cumplen los
parametros de Disefio, previstos para el despegue seguro del RPV, en lo
referente a velocidad, altura, seguridad.

Antes de proceder a las pruebas, se verifica la calidad de los acabados,
soldaduras, ajuste de pernos, seguros del eje, prisionero de los montantes,
rigidez y estabilidad de la plataforma modelo, en general se realiza un control

exhaustivo de todos sus componentes.

A continuacion se verifica el entorno y especialmente la zona de tiro, de

manera que no implique riesgo de accidente durante el ejercicio de prueba.

Las pruebas del modelo incluyen: los objetivos, la metodologia, los resultados y

el andlisis de manera que con esto se garantice el funcionamiento del modelo.

6.2. OBJETIVOS DE LAS PRUEBAS

- Verificar el funcionamiento operativo de los elementos que conforman la
plataforma modelo.

- Corregir los errores posibles en el montaje y ensamblaje de partes y
piezas que impidan el normal funcionamiento de la plataforma.

- Realizar la calibracién y puesta a punto de la plataforma modelo para

las pruebas.

6.3. METODOLOGIA UTILIZADA PARA REALIZAR LAS PRUEBAS
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- Las pruebas se realizaran en campo abierto, de manera que se pueda

observar con claridad el fenbmeno de lanzamiento en toda su trayectoria.

- La carga sera la correspondiente a la escala de construccion.

- Para realizar las mediciones se utilizard objetivos colocados a las distancias

previstas en el disefio.

- Se realizara veinte lanzamientos para determinar los resultados medios, y se

estableceran conclusiones y recomendaciones.

- Como carga de disparo se utilizar4 un recipiente plastico con ruedas tipo
triciclo para simular las condiciones reales del RPV. En este recipiente se
coloco arena hasta completar el peso correspondiente al disefio del modelo
(27.2 kg).

- Estas pruebas se realizaran en zona abierta y de 2 a 4 p.m. velocidad de

viento moderada.
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C B

nave

Figura 6.1. Pruebas de tiro del modelo

Las pruebas del modelo se resumen el la siguiente seccion:

6.4. RESULTADOS DE LAS PRUEBAS

Las pruebas se realizaron conforme a la metodologia prevista. Luego de
realizados los lanzamientos se obtuvo los siguientes resultados, resumidos en
la tabla 6.1, los cuales cumplen con las condiciones de disefio impuestos en el
presente proyecto y que satisfacen las expectativas del Centro de Investigacion

y Desarrollo de acuerdo a los parametros técnicos del RPV.
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Tabla 6.1. Resultados de las pruebas

Evento | Peso del proyectil Kg | Altura maxima cm | Alcance maximo cm
1 27.2 38 443
2 27.2 39 444
3 27.2 38 443
4 27.2 38 442
5 27.2 38 444
6 27.2 38 443
7 27.2 39 438
8 27.2 37 445
9 27.2 37 441
10 27.2 36 443
11 27.2 38 443
12 27.2 36 442
13 27.2 36 439
14 27.2 39 444
15 27.2 38 443
16 27.2 37 441
17 27.2 36 443
18 27.2 37 441
19 27.2 36 440
20 27.2 39 442

promedio 27.2 37.5 442.2
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6.5. ANALISIS DE RESULTADOS

Tedricamente todos los eventos de lanzamiento deberian dar idénticos
resultados en cuanto a distancias y altura de la carga disparada, sin embargo
se puede observar que de un lanzamiento a otro existe cierto grado de
variacion  de alturas y distancias, causadas basicamente por factores
ambientales (rafagas de viento a favor o en contra) y diferencias entre las
tensiones del elastbmero de un lanzamiento a otro. Esto es superable en virtud
de que la velocidad de sustentacién del RPV esta protegida por los margenes

de seguridad en disefio, respecto a la velocidad de salida.

El alcance te6rico definido por la reduccion de escala respecto al modelo es:

Alcance maximo prototipo = Vx*2t=20*2*0.55=22m
Alcance maximo modelo=22/5=4.4 m=440cm

En la préactica, el alcance promedio obtenido es 442.2 cm; en términos

porcentuales representa un margen de error del 5% sobre el esperado.

Un mayor alcance que el esperado, significa que el avion tendra buenas

condiciones de despegue aplicando el mecanismo propulsor por elastomero.

El alcance minimo es 438 cm que representa un margen de error del 4 % y el
alcance maximo obtenido es de 444 cm que representa un margen de error del
9 %.

La altura maxima esperada teéricamente por la reduccion de escala respecto al

modelo es:

Hmax = en el prototipo = 186 cm

Hmax =en el modelo= 186/5=37.2cm

En las pruebas se obtuvo una altura promedio de 37.5 cm, que en términos

porcentuales representa un 7 % de exceso sobre el esperado.
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La altura minima obtenida es de 36 cm y representa un 3.2% de error sobre lo
esperado; la altura maxima obtenida es 39 cm que representa un error del

4.8% sobre el esperado.

Este porcentaje de “error” en exceso de altura resulta manejable y positivo
puesto que el objetivo del lanzamiento es precisamente ganar altura durante el
despegue de manera que el motor del avién ahorre combustible en ese

proceso.

Por lo tanto los errores en exceso de la practica a la teoria convienen al

objetivo del proyecto y el modelo y su proceso de lanzamiento es aceptado.

6.6. ANALISIS DIMENSIONAL Y SEMEJANZA HIDRODINAMICA

Muchas veces, con la experimentacion; en vez de examinar un fendmeno
fisico, que ocurre en un objeto particular o en un conjunto de objetos, nos
interesa estudiar un conjunto de fendmenos, sobre un objeto o conjunto de
objetos. Por ejemplo, se quiere predecir el campo de presiones en un pilar de

un puente que esta sobre un rio. Para ello tenemos dos opciones:

a) Construirlo a escala 1:1, y medir directamente las presiones. Si la
resistencia es adecuada dejarlo, y si no, destruirlo y volverlo a construir
adecuadamente.

b) Construir un modelo a escala, por ejemplo 1:60, y realizar pruebas en un
laboratorio de hidraulica, y extrapolar los resultados para construir un pilar

adecuado.

Como es obvio la opcidn a) es inviable y tendremos que recurrir a la opcion b).

Para ello deberemos relacionar el modelo a escala con el prototipo real, de
alguna manera; para poder predecir el comportamiento de éste a partir de los
resultados obtenidos experimentalmente en el modelo a escala. Por ello

debemos hablar de las leyes de semejanza.
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LEY GENERAL DE NEWTON

La informacion obtenida cuando se ensaya un pequefio modelo, sirve para el
disefio de un prototipo mas grande, a escala real. Las fuerzas de inercia tienen
gran interés, por cuanto aparecen en los nimeros adimensionales de Froude,
Reynolds, Weber y Mach, y de ahi el que sea preciso establecer una escala

gue ligue dichas fuerzas, entre el prototipo y el modelo.

Si se representa dicha escala por x, tendremos:

_F_ Ma
Fm Mmam
M =Vp="_Lp

M, =V,on = L, o0

a_u_2_ pllu? pou®
L ,omLzu2 meU2

m m m=m

es decir: Dos fuerzas homologas cualesquiera estan relacionadas entre si
en la misma forma que las densidades de las masas respectivas, que las
secciones o superficies correspondientes, y que los cuadrados de las

velocidades homologas.

Existen unos coeficientes, 1, u, 7, que son relaciones constantes entre las

magnitudes simples de ambos sistemas, de la forma:

/1:— /IZZQ& /13:\\//— /j:— T =—

gue permiten obtener:
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gue es la ecuacién general de Newton, y que es aplicable cuando las fuerzas
de inercia predominen sobre las demas, caso que se presenta en alas de
aeroplano, palas de hélice, etc, cuyas superficies provocan unas fuerzas
acelerativas en el fluido en el que estan inmersas, muy importantes.

Como es muy dificil conseguir una semejanza completa entre el prototipo y el
modelo, en ingenieria suelen utilizarse tipos particulares de semejanza, siendo

las mas comunes la geométrica, la cinematica y la dinamica.

La semejanza geomeétrica se refiere a la dimension longitud L y hay que
asegurarse que se cumple, antes de proceder a los ensayos con cualquier
modelo; una definicién de este tipo de semejanza podria ser la siguiente: Un
modelo y un prototipo son geométricamente semejantes si, y solo si
todas las dimensiones espaciales en las tres coordenadas tienen la
misma relacion de escala lineal. En la semejanza geométrica se conservan
todos los angulos, todas las direcciones de flujo, y la orientacion del modelo y
del prototipo con respecto a los objetos de los alrededores debe ser idéntica en

la simulacion.

La semejanza cinematica exige que todas las relaciones entre longitudes
homologas del modelo y del prototipo tengan el mismo valor, (escala de
longitudes), y también que todas las relaciones entre tiempos homologos
tengan un valor comun, (escala de tiempos); en consecuencia habrd una
escala unica de velocidades.

Asi se puede decir que: Los movimientos de dos sistemas son
cineméaticamente semejantes si particulas homologas alcanzan puntos

homologos en instantes homaologos.

La semejanza dinamica exige que, cuando el modelo y el prototipo tienen la
misma relaciéon de escala de longitudes, la misma relacion de escala de
tiempos y la misma relacion de escala de fuerzas (o de masa), el modelo es
dinAmicamente semejante al prototipo, y uno de los numeros de Froude,

Reynolds, Weber y Mach, han de ser iguales en el modelo y en el prototipo.
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Las fuerzas que pueden actuar sobre un fenédmeno hidraulico, son,
1) Las de inercia (gradiente de presiones)

2) Las de peso (gravedad)

3) Las de viscosidad (rozamiento)

4) Las de capilaridad (tension superficial)

5) Las de elasticidad.

La comparacion de las cuatro dltimas respecto a la primera, permite determinar

los numeros adimensionales de Froude, Reynolds, Weber y Mach.

Fuerzas de inercia

Volumen
Fuerzas de peso

El nimero de Froude se define en la forma: F =

Volumen
Fuerzas deinercia _ m(dwdt) = 'du _ du dL _ du ~_ ~u? ]
Volumen v T dL dt dL "I . - p=_u
Fuerzasdepeso  p _ : - Tg
Volumen T J

Fuerzas de inercia

Volumen

El nimero de Reynolds se define en laforma: pea = ,
Fuerzas de rozamiento

Volumen

Fuerzas de rozamiento 1 Q (du/dx)

Volumen \Y

1 du 1l
L L2

e - p{uz/L} _ pul _ul
un/L? n v

Cuando el numero de Reynolds es grande, las fuerzas de inercia predominan

sobre las de rozamiento y si es bajo, sucede todo lo contrario.

Fuerzas de inercia

Volumen

W= — .
Fuerzas de tension superficial

Veolumen
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El nimero de Weber se define en la forma:

Fuerzas de tension superficial

_F_F _FL_ o
Volumen v L’ L3 L2
en la que o es la tension superficial.
> (u? /L) u? L L
we= B2 2 P Cow= P2 a2
G/L G c G/pL

Fuerzas de inercia

Volumen

El nimero de Mach se define en la forma: M= —
Fuerzas elasticas

Volumen

Fuerzas elasticas _ F _ _F _ F/17 _E
Volumen \' I’ L L
en la que E es el modulo de elasticidad.
M2 = p(u?/L)  pu? 2 Mo 4 _ _u
E/L E E/p JE/p Ce

Si el nimero de Mach es grande predominan las fuerzas de inercia sobre las

elasticas, y al contrario, si es bajo.

Si nos referimos al analisis dimensional de la plataforma esta solo se la puede

demostrar por medio de la semejanza geométrica; en cambio si nos referimos a

todo el proceso que se desarrolla sobre esta se podra demostrar las tres

semejanzas existentes, con la particularidad que en la semejanza dinamica el

numero adimensional que nos interesa es el numero de Froude ya que este se

utiliza cuando la gravedad tiene una influencia predominante.
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6.6.1.- Andlisis dimensional plataforma.

Semejanza geomeétrica:

A= L 12 = ﬁ 2= i
Lm Qm Vm
_7.20 mi_ » 864+3156  11.796 B 40.46 _125
144 m 0.3456+0.1248 0.4704 0.32

6.6.2.- Andlisis dimensional fendmeno.

Semejanza geomeétrica:

Avion de reconocimiento piloteado por

control remoto

Peso del avion incluido el combustible
Longitud del avion

Envergadura

Diametro del fuselaje

Modelo

Peso del avion incluido el combustible
Longitud del avion

Envergadura

Diametro fuselaje

xli

RPV

1999 N

3.6m

44 m

0.55

RPV

399.8 N

0.72m

0.88 m

0.11



3.6*4.4

36 [m , 4 39
0.72{m} 0.72*0.88 ~ 0.1584
4

*A2 %
P 71 d2*| 342 _ ¢
x*d 2*l_0.02

Semejanza cinematica:

a, 072 (0.245)?° _

m

a_ 3.60 (0.55)?%

p

Semejanza dinamica:

Como se dijo anteriormente basta con demostrar el nimero de Froude ya que

es el mas significativo.

xlii



U =

m \/Z

um:£:8.9
V5

CAPITULO 7

ANALISIS ECONOMICO FINANCIERO

7.1. INTRODUCCION

La evaluacion Econdmica mide la contribucién del proyecto al bienestar de la
sociedad. La asignacion de los escasos recursos de la economia es uno de los
retos mas singulares que se le presenta al politico, al administrador de los bienes

del Estado y es la esencia del quehacer econémico cotidiano

La parte financiera corresponde al analisis del proyecto en lo que se refiere a la
sustentabilidad financiera. Como sustentabilidad debe entenderse la capacidad
gue tiene el proyecto de generar liquidez y retorno bajo un nivel de riesgo

aceptable
El riesgo representa la volatilidad que tienen los resultados del proyecto bajo un
analisis de probabilidades de que ocurra un evento en el que el retorno del

proyecto sea negativo. El periodo de recuperacién serd el tiempo en que se

recupere la inversion

7.2. COSTO DEL DESPEGUE NORMAL
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El despegue normal de un RPV tiene un costo econdmico equivalente al 20%
de la carga de combustible, segun los informes del CIDFAE, esto es el 0.2 de
los 10 galones de gasolina super con la que se abastecen los motores antes
del despegue. Esto es 2 galones x 2,10 =4.20 usd.

El mayor costo es el operativo, puesto que un RPV necesita de 200 metros de
pista para su despegue normal y de esta condicion no se dispone en todos los
lugares donde se requiere operar al RPV.

Ademas de los costos sefalados, debe incluirse el costo de horas- hombre

7.3. COSTO DEL DESPEGUE CON PLATAFORMA

El costo del despegue con plataforma esta compuesto por:

- El transporte de la plataforma hasta el lugar de operacion
- El costo de horas- hombre

- Depreciacion del equipo

El costo del transporte del equipo depende de la distancia a recorrer, no
obstante para un recorrido de 150 km de un carro mediano, el costo en
combustible asciende a 10 usd en combustible y si en un ejercicio de tiro se
realizan 20 lanzamientos, cada lanzamiento costaria 0.50 centavos en términos
de costos de combustible, en consecuencia se ahorra 3.70 dodlares por

lanzamiento.

7.4. RECUPERACION DE LA INVERSION

La recuperacién de la inversion es funcion del numero de despegues y resulta

de dividir el monto de la inversion sobre el ahorro por despegue, esto es:

4587.50 _ 15 40lanzamientos
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Esto significa que la recuperacion de la inversion en la plataforma de
lanzamiento que asciende a 4587.50 usd se efectuard luego de realizar con
ésta 1240 lanzamientos del RPV.

7.5. DESPEGUES ASISTIDOS POR PLATAFORMA

Los despegues asistidos con plataforma estan orientados tanto para lugares
con disponibilidad de pista como sin ella, puesto que las misiones militares
deben llegar hasta los lugares mas recénditos y salvar cualquier tipo de
obstaculos.

7.6. AHORRO ENTRE DESPEGUE NORMAL Y PLATAFORMA

El ahorro entre un despegue normal y uno asistido con plataforma tiene dos

componentes:

Econdmico = 3.70 USD por cada despegue

Logistico = No cuantificable

7.7. COSTOS DE PLATAFORMAS EN EL MUNDO

Los costos medios de una plataforma de lanzamiento ya sea con propulsion
hidraulica o neumatica fluctia entre 60.000 y 350.000 dolares y la
disponibilidad es muy restringida, sin considerar el hecho de que no construyen
plataformas para otros aviones que no hayan sido disefiados y construidos por

las fabricas de aviones estandar.

7.8. COSTOS DE ESTA PLATAFORMA

El costo total estimado de la plataforma modelo asciende a un monto de cuatro
mil quinientos cuarenta y cinco délares con cincuenta centavos segun el

analisis de costos realizado en la seccion (4.7.); Tablas 4.4, 4.5,4.6y 4.7.
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% Ahorro =100 — M

45455
% Ahorro = 86,2

7.9. ANALISIS DE AHORRO

El ahorro generado por la plataforma de lanzamiento es muy significativo tanto
en el ambito econdmico como en el logistico. Sin embargo, aunque en
términos economicos la inversion se la recupera luego de 1240 lanzamientos,
el mayor beneficio es el logistico puesto que la plataforma le da mucha
versatilidad a la operacion de los RPV en todo terreno y de esta manera el
ejército puede cumplir sus labores de vigilancia de fronteras y deteccion de

objetivos especificos de manera eficiente y econémica.

Para determinar los indices financieros TIR, VAN Yy la relacién Beneficio /costo,
fue necesario someter el proyecto a una simulacibn de produccion de
prototipos a cargo de una empresa Estatal, de manera que pueda involucrar
todo lo referente a inversiones en activos fijos, créditos, materiales directos,
materiales indirectos, mano de obra directa e indirecta, gastos administrativos,
politicas de: cobros, gastos, nuevas inversiones, ventas, volumen de

produccion.

Esta simulaciéon se la realiz6 utilizando el paquete computacional de
modelacién econdmica financiera de proyectos de la Corporacion Financiera

nacional y arrojé los siguientes resultados:

TIR =37.09 %
VAN = 406.86 miles USD
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Coeficiente Beneficio / Costo = 1.72, significa que por cada ddlar invertido se

recupera la inversion y 72 centavos adicionales.

En

8.1.

consecuencia, desde el punto Econdmico Financiero el proyecto es viable.

CAPITULO 8

CONCLUSIONES Y RECOMENDACIONES

CONCLUSIONES

Las principales conclusiones que ha dejado el desarrollo del presente proyecto

son las siguientes:

1.-

3.-

Como complemento a la construccion de RPV por parte del CIDFAE y para
facilitar su puesta en funcionamiento con ahorro de tiempo, asi como tener
una mayor accesibilidad para su operacion, se realizo el disefio de una
Plataforma portati de despegue, la cual cumple con todas las
especificaciones que necesita el mismo para iniciar su operacion y la
construccion de un modelo a escala para verificar la validez de los

parametros de salida.

Por medio del conocimiento pormenorizado de la aeronave, las
investigaciones realizadas y los estudios mas explicitos del entorno del
problema, se satisfizo los parametros de disefio referentes a variables de

entrada y salida exigidos por el (RPV).

A fin de comprobar de manera practica la validez del proyecto y verificar de
mejor manera el cumplimiento de las variables de salida, se disefio y

construyé un modelo a escala 1:5 de la plataforma prototipo

Se realiz6, analiz6 y validé las pruebas del modelo en campo abierto con un

margen de error promedio del 6% respecto a lo esperado.
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5.- Se realizd un andlisis de costos del proyecto, pudiéndose observar que el
costo de la plataforma prototipo es muchisimo méas baja de lo que se puede
encontrar en el mercado, obteniéndose un altisimo ahorro, de igual manera
en la operacion misma del RPV nos produce un ahorro significativo de

recursos.

8.2. RECOMENDACIONES

1. Se realice la construccién de la plataforma tomando como base el presente
estudio, ya que como se demuestra en el proyecto reduce en gran nimero

los costos de operacién de los RPV's.

2. Invertir en investigacion y desarrollo tecnologico, a fin de en lo posterior

comenzar a disminuir de a poco la dependencia tecnologica extranjera.

3. Utilizar materiales y elementos de alta calidad en la construccién de estas
plataformas, concientes de que la seguridad y costo de las aeronaves son

fundamentales.

4. Se sigan realizando pruebas con el presente modelo a escala a fin de seguir
proponiendo mejoras y verificar con mayor exactitud las diferentes variables

antes de la construccién del prototipo.

5. Verificar si otras empresas que ofertan este producto poseen precios mas o
menos similares con los presentados en el proyecto propuesto a fin de
realizar posteriores andlisis de costos para la mejora en la operacion de los
RPV.

xlviii



REFERENCIAS BIBLIOGRAFICAS

http//www.upv/satelite/trabajo/grupol12_98.99/INTA.htm. PROGRAMA
ESPANOL PARA PEQUENOS SATELITES. Espafiol. 2004

http//WWW.gustavobottaro@ciudad.com.ar
CENTRO DE PRESIONES Y SUSTENTACION. Espafiol. 2004

http/www.vehiculos aereos no tripulados.htm. VEHICULOS AEREOS NO
TRIPULADOS. Inglés. 2003

http/www.vehiculos aéreos no tripulados.htm. Vehiculos Aéreos de copmbate
no tripulados"Welch: Deeper Cuts Would Increase Ousters," Air Force
Times.Inglés. 1990.

http/www.vehiculos aereos no tripulados.htm. Oficina de Proyectos Conjuntos.

Department of Defense Unmanned Aerial Vehicle Master Plan. Inglés. 1990.

DAVID E, CLARY F. "EW in the Bekaa Valley: A New Look," Journal of
Electronic Defense. 12 ed. Carolina. 1990. pag. 38.

ARIE E. "Unmanned Eyes," Flight International. 12 ed. Filadelfia.2000. pag 38-
47.

ELLIOTT E. "New Wings Gives IAl's Searcher UAV 24-Hour Endurance," Flight

International. 32 ed. Nuevo Méxixo. 1990. pag 15.

WANSTALL B, SWEETMAN B "Unmanned Aircraft Fit Tight Budgets" .22 ed.
New York. 1999. pag 357.

xlix


mailto:gustavobottaro@ciudad.com.ar

BRECK W, HENDERSON L. "Boeing Condor Raises UAV Performance
Levels," Aviation Week and Space Technology. 32 ed. California. 1990. pag.
23-38.

GILMARTIN P."USAF Wild Weasel Plans Hinge on Force Structure Changes,"
Aviation Week and Space Technology. 22 ed. San francisco. 1990. pag 21.

GILMARTIN P "Canada Tests Israeli RPV for Power Line Monitoring," Flight
International .22 ed. Canadé. 1989. pag. 14.

THOMAS P. BURKE J. Israeli Mastiff Mk [l Mini-RPV System Washington, D.C.

Agencia de Inteligencia de Defensa. Primera ed. Washington. 1996. pag 34

LOVECE J. "Joint UAV Program Office Pushes to meet Its Charter,” Armed
Forces Journal International. 32 ed. Ohio. 1999. pag 56.

NORRIS R, "The A-7: Cradle to Grave." Primera ed. US Naval Institute
Proceedings.1998. pag 16

HURLEY M. "The Bekaa Valley Air Battle. 22 ed. Washington. 1992: Lessons

Mislearned?" Airpower Journal 3.

CLARY D. "EW in the Bekaa Valley: A New Look," Journal of Electronic
Defense. 22 ed. California. 1990. pag. 38.

GABRIEL R. Operation Peace for Galilee: The Israeli-PLO War in Lebanon
(Nueva York: Hill and Wang. 22 ed. New York. 1994. pag 205

ELLIOTT S."New Wings Gives IAl's Searcher UAV 24-Hour Endurance,” Flight

International. Primera ed. Minnesota. 1990. pag. 15.

SWEETMAN B, WANSTALL W. "Unmanned Aircraft Fit Tight Budgets". 22 ed.
Paris. 1990). pag. 317.

JEFFREY P, RHODES M. "Aerospace World," Air Force Magazine. 22 ed.
Minnesota. 1990, pag. 25.



THOMAS P, BURKE L. Israeli Mastiff Mk 11l Mini-RPV System D.C. Agencia
de Inteligencia de Defensa. 32 ed. Washington. 1996. pag 23-60.

ALLEN F, FROST P. "Keeping a Balance in Israeli Skies," Jane's Defence
Weekly. 22 ed. California. 1989, pag 862.

THURMAN K. DOD UAYV Oficina de Proyectos Conjuntos. Primera ed. New
York. 1990. pag 34-40

LOVECE J, "Joint UAV Program Office Pushes to meet Its Charter,"” Armed
Forces Journal International. 22 ed. Canada. 1989. pag. 49.

NORRIS R. "The A-7: Cradle to Grave. 32 ed. " US Naval Institute Proceedings
USA. 1990. pag. 89.

ROSIQUE J, COCA R. Ciencia de Materiales. 52 ed. Madrid. 1999. pag 102-130.
BAUMMEISTER T, AVALLONE A. Manual del ingeniero mecanico. 82 ed.
Bogota. 1989.

Sec. 6-1 a 6-142

GONZALEZ C, DE LA TORRE E. Fisica. 92 ed. México. 1989. pag. 163-188.

HEWITT G. Conceptos de Fisica. 92 ed. México. Editorial Limusa s.a. 2000.
pag. 257-302.

STOLLBERG R, GILL F. Fundamentos y Fronteras de la Fisica. 92 reimpresion.
Mexico. Impresora Publi Mex S.A. 1998. pag. 259-303.

FAIRIS M. Termodinamica. 82 ed. México. Editorial Hispano Americana. 1988.
pag. 419-482.



SHIGLEY J, MITCHEL L. Disefio en Ingenieria mecanica. 42 ed. México.
McGraw-Hill. 1989. pag.. 379- 467.

SINGER F. Resistencia de Materiales. 72 ed. Editorial Harla. Madrid. 1988. pag
168- 203.

DEUTSCHMAN L, MKICHELS N, WILSON G. Disefio de maquinas. 82
reimpresion. México. Editorial CECSA. 1987. PAG. 345 -406.

MAIZTEGUI A, SABATO J. Introduccion a la Fisica. 62 ed. Buenos Aires.
Editorial Kapelusz. 1957. P4g. 160-162

Biblioteca de Consulta Microsoft ® Encarta ® 2005. © 1993-2004 Microsoft
Corporation. Reservados todos los derechos.



