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Realizar el disefilo conceptual de una aeronave ligera acrobatica,
partiendo de la estadistica de la competencia, calculado caracteristicas de
masa, dimensiones y rendimiento.

Ingenieria
Aeroespacial

Objetivos
e Implementar conocimientos adquiridos a lo largo de los pasados 7
8% Semestre semestres de ingenieria aeroespacial.

Hacer una comparativa con diversas aeronaves similares como
Inspiracion para el disefio.

Integrar materias del 8° semestre de Ingenieria Aeroespacial como:
Motores alternativos y turbinas de gas, Diseflo estructural de
aviones y Aeronautica y aeronaves diversas.

e Seleccionar la configuracion y esquema de la aeronave.

e Estimar peso de construccion y balance del peso de la aeronave
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Los estudiantes involucrados

implementaran los conocimientos
adquiridos en los semestres anteriores y las
Ingenieria habilidades obtenidas a lo largo de su

Aeroespacial ! . :
carrera universitaria, con el fin de

desarrollar de manera profesional un disefo
8" Semestre preliminar de una aeronave acrobatica.

Para el desarrollo de este proyecto, los
estudiantes tendran que refinar sus
habilidades en la resolucion de calculos
analiticos y numéricos, resolviendo todas

d las incgnitas que se presenten durante la
elaboracion del proyecto

SECTION A-A

» Adquisicion de habilidades en software
CAD, tanto en modelacion como en
simulacion.
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« Las tareas fundamentales a cumplir
por parte de esta aeronave serian:
u darle la habilidad a un piloto novato
Il en el dominio de la aviacion

S experimental acrobatica, la
i | posibilidad de entrenar y desarrollar
8° Semestre A — sus habilidades de vuelo.

* Cumplimiento de la CFR 14- parte
23.

« Despegue de pistas menores a 1000

[m].

* Uso de cuando menos 12 horas
diarias.



JG MARTSTA

saristas. | DE GUADALAJARA

Ingenieria
Aeroespacial

8° Semestre

A la hora de disenar una aeronave, resulta de vital importancia hacer un
estudio comparativo con otras aeronaves similares existentes en el
mercado. Esto con la finalidad de realizar estadisticas que permitiran
enfocar los parametros de disefio a objetivos mas concretos. Se
Investigaron un total de 7 aeronaves referencia.

Extra 300L Beechcraft T-6C Black Shape Prime
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Ingenieria
Aeroespacial

8° Semestre

SECTION A-A

4 7
~ Aeronaves 1 . i Modelo Beecheraft T-6C Texan 11 [19] XA-42 [27)
Modelo Pilatus PC-3 [2] Bm!.GOL [ Edge 840 [:.] Fabricante “Textron Aviation Defense [19] Black 5 XtremeAire GubH [27]
L :::\:am | Pilamis M!Mﬁlﬂ.(??;l:;i\uml@nvme AG)[3] Exira Aircraft [12] ZJil;gg:L] ™ 2000 [19] 2009 135 il
z E3E] 1990 [12] E [Pais Estados Unidos de America [19] Atrake (23] sk (25) ‘Alemanin 7]
Pais Suiza [2] Alemania [12] Estados Unidos [15] Tripulacien L[ 123 1G] 1181
g 1
- = . = Tipo de motor Turbobélice Pratt & Whitney [19] Reciproco [22] Reciproco [25] Reciproco [28]
i 1piston Lycoming [3] Type Lycoming AEIO-540-L1BSD [12] Reciproco [15] Namera PT6A-68 [19] Lycoming AFIO-S40EXP [24] [Rotax 912 ULS [25]| Lycoming AEIO-380-B1A [29]
, [Nimers GO-135-C24 [3] 2012) o728 Eupue (] 12232 [19)
Empuje [kN] 167 [3] 96256 Potercia [KW] 520.27 [20] 280 [22] 73 245[29]
Potencia [kW] 194 3) 193.9393282 [14] 2116 [15] Consumo de combustible [kg/h] 0.408 [19] 65.13 [24] 15 [25] 27529 [29]
4 [Consuma de combustible [kzh] 4.7 kalitro 50.5 (A 660 [m] con 2200 [REM]) [12] 0.038 mix vel. [17) P motor [KNEW] 0.0149 0.0075 [24] 0.008 [29]

Pesa especifico del motor [VKW]
Caracteristicas de peso

1,932

0.2136441988 [14]

0.041

risticas de peso

534.61 para vuelo wtilitario y 725.7 para vaclo

999 porn vuelo wilitario y 550 para welo

k 65 )
6 |Masa de despegue [kg] 1500 (3] 950 [12] 816 [15] Hase de despeane (k] el acrobatico [22] o acrobitico 29]
‘Carga il (ke 36.267 [19] o 20 [25) 10 (29)
7 |Carga itil [kg] 300 [9] NA Masa de combustible [kg] s44 [19] 2112 & 187,18 [29]
8 [Masa de combustible [ke] 160 L [5] 171[12] 232 [1s] Masa en vacio [kg] 2336 [19) 57182 [22] 296 670 [29]
¢ [Masa en vacio [kg] 110 3] 660 [12) 530 [15]
) . Normal: 88.5 (Asiento 1y 2) (Carga alar especifica [kgm2]
10| Carga alar especifica [ka/m"2) 817 Acrobatico: 76.6 (Asienta 1) y 81.3 (Asienta 2) [12] 0498 Fr— i
ncia de peso
11 |Eficiencia de peso (1] 0.6947368421053 [12] Relacitn ,,),’m;, ] Wi
12| Relacién potencia / peso [kWike] 0.12(7] 0.5316
Superiicie alar (2] 16.490 [20] 947 [22) .53 [25]
13 | Superficie alar [m"2] 9.1045 [15] Envergadura [m) 10190 [19] 7.31[22) 7.94 [25]
|14 |Envergadura [m] §[12] 741 (15 Alargamiento [1] 6.291[19] 564 66
1o Alzganiento [1] 5.98130841121495 [12] 6030 [13] [Conicidad [1] 167 116
Conicidad [1] 5 0.475675675675676 [12] 2.138 [15] Angulo de flechado [7] 419] 4 8
18] é:\:lg\llo de flechado [] 6 0 [18] Angulo diiedro [*] 10 [19) o N
17| Angulo dihedro [°] ] 0 18] Grosor relativo [7] - 17
16 |Grosor relativo 7] ‘Didmetro del fuselsje [m] 102 [19] 094 0.88 093 [29]
Diimetro del fuselsje (] 108 08 [17] Alarganiento del fuselaje [1] 51
B iento del fusclnge [1] ‘Alargamiento nariz / fuselaje [1] 6
120 Alargamiiento nariz / fuselje [1] Distancia relativa nariz - MAC [m] 25 1,505 [29]
21| Di it iz - MAC [m] 1404 [12) Superficie alar del FH [m"2] 3.256 [19] 2859 297[29)
22 | Superficie alas del EH [12] 1 256 [12] 204 15] Alargamiento alnr del EF [1] 3,685 [19] 38 11429]
4 | Alrgamiento o del EF [1] 04 [12] 12015 ‘Conicidad del EH [1] 120 14
Conicidad del EH 1] 0.62 1612 [15] |Angnlo de flechado del EH [*] 9 [19] 10 i s 11 [29]
24 | Angulo de flechado del EH [] s 12 [15] Brazo EH [m] 37
25 [Brazo EH [m] (Coeficiente de momenta estitico del EH [1] 0.761
26| Coeficiente de momento estitico del EH [1] Superficie alar del EV [m"2] 0.953 15429]
27 [Superficie alar del EV [m'2] 1749 0.51(12) 452 [15] Alargamiento alas del EV [1] 17 0.57[29]
Alasganiiento alar del EV [1] 18 [16] ‘Conicidad del E [1] 46 F) 27529
|~ |Conicidad del EV [1] 0.65 3.25 [18) Angulo de fechado del EV[] E 30 229
29| Angulo de fechado del EV [°] [l 22 1§ [Brazo EV [m] 33
30 [Brazo EV [m] 136 [17] (Coeficiente de momento estitico del EV [1] 0.016
31 |Coeficiente de momento estitico del EV [1] ‘Ancho de vias [m] 2.550 [19] 164 19 2[29]
2 [Ancho de vias [m] 256 £07[12] 199 [15] ‘Distancia tren delantero - principal [m] 2,470 [19] 4.47 17 442529
Distancia tren delantero - pr 4,65 [15]

de performance

Mixima velocidad sobie altimd [kmigh*m)] £85.2320 [20] 426 305 a7
34 | Micima velocidad sobre altitud [lan/(h*m)] 310[4] 338(A 660 [m] con 2700 [RPM]) [12] 0.00234 [18] Velocidad erucero [kuvh] L) 330 275 388
|38 | Velocidad crucero sobre alitud [ka/(*m)) 255 (1) 20412) 1o tiene velocidad crucero Velocidad de entrada en perdida [knyh] 100 107 68 102
36 | Velocidad de aterrizaje [kmvh] 94 [18] Velocidad de aterrizaje [km/h] 185.200 [19] - 70 150 [29]
37 in con peso maximo (k] 750 [10] 891 (A 660 [mn) con 2200 [RPM]) [12] 833 [17] Velocidad maxima operativa Vno [kmvh] 540 383 300 384
38 con pesa reducido [kan] 650 (7] Velocidad nunca acceder Vae [kmh] 586 426 305 a7
39 | Distancia de despegue [m] 342 [10] 90 Autonomin con peso maximo [km] 1637.000 [19] 1369 1466 [25] 19446 [27]
40| Tasa de ascenso [m/s] 5[5 10.988061976124 [ 19 Autonomia con peso reducido [kan] - 1100 (23]
Techo de operacien [m] 121 Distancia de despegue [m] - 180 216 [29]
Tasa de ascenso [mv's] 22,900 [19] 18 [22] 350 [25) 50.2 [29]
mero de pasajeros (1] Techo de ion [ 9450 [19) 7315 2600 4572 MSL [29]
43 | Dimensiones del compartimiento de carga [m"3] NA )
44| Tipo de aerddromo. FAA Gripo T Cualquiern. solo vuelo visuall MNimero de pasajeros [1] 1[19) 1022 1 2[9]
45 |Eficiencia de combustible [ke/kn] 4.5 kmvlitro 0191919192 007486 [17] ‘Dirnensi de carga [m"3] NA -
Tipo Miltar (Base Acrea) [19]
Provisianes para bastidorss debajo del ala para [Eficiencia de combustible [kg/lan] 0152 0.09885 [29]
46 | Armamento bombas de practica ligera o cohetes y una NA NA Bombas de proposito general M 81y 82,bombss
ametralladora [7] Armamento s de precisiin GBU -12 y 58, Ametralladoras de NA Na No
[Nomml: +6 a -3 (Asiento 1y 2) 7.62 mm y cohefes FFAR [21]
7 46 ico-+10 2 - -+ i
47 |Carga alar calculada [g] 63 [11] a;r]nbm 102 -10(Asiento 1)y +8 a -B(Asiento 2) 61000 Corga s caac [ - . v o
48 |Costo de Ia aeronave [USD] 109,000.00 [6] 235 000 [12] 320,000.00 [17] .
Caosto de In neronnve [USD] 9 000 000 [19] 400,000.00 23] 162384.42 460.000.00 [28]
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BE | Parael correcto desarrollo del proyecto se crearon varios
“ 1 equipos, cada uno dedicado a una rama o especializacion del

disefio de la aeronave. Se cre6 un Diagrama Gantt con la
Ingenieria finalidad de designar tareas a los equipos del proyecto y para

Aeroespacial realizar una descripcion de los avances gue se tengan.

8° Semestre Equipo de Aerodinamica, conformado por Rodrigo y llustracién 10: Evidencia de junta del

Oscar. 09-02-2021
e Equipo de Estabilidad, conformado por Andrea y Oscar.
e FEquipo de . iiciires, conformado por Santiago y 0 ... :

Rodrigo. PR T

e Equipo de Fabricacion, conformado por Joel y Dirk.

e Equipo de , conformado por Andrea y Oscar.

e Equipo de Propulsion, conformado por Santiago y Joel.

e Equipo de Compilado y Revision, conformado por Dirk y
Santiago.

llustracion 11: Ajuste #1 en el cronograma

Equipo General conformado por todos los integrantes del
Proyecto.
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Ingenieria
Aeroespacial

8° Semestre

Se realizo una serie de listados en donde se realizara una comparacion mediante el “método de pares”,

el cual consiste en determinar la importancia de diferentes requisitos con base en las prioridades de la
aeronave hipotética de este proyecto; esto con el fin de identificar los puntos en los cuales se debe
enfocar mas el estudio y analisis para dicho prototipo. EI método para identificar los requisitos con

prioridad fue el método de “pares”.

Los grupos de requisitos fueron:

» Requisitos técnicos

» Requisitos funcionales

* Requisitos de desempefio

» Requisitos de fabricacion

» Requisitos operativos y
 Requisitos técnicos y econoOmicos

Tabla 1: Lista de requisitos técnicos
| No | Requisito

" | Buena relacién peso potencia

n Buen desempeno en velocidades bajas
n Alta maniobrabilidad

n Alta velocidad crucero

n Buen desempeno acrobatico

n Facilidad de mantenimiento y reparacion
Alto rango de factor de carga

labla 2: Comparacion por pares de “requisitos técnicos”

[No|l 1 | 213|415 | 6| 7 |Puntuacién]| Rango |
I I 8

i 2 I 2 I 5
2 y I 2 2 2 I 10 3
2 2 & 2 2 2 2 12 I
I 2 0 0 0 I I 5 6
2 2 2 2 i 2 I Il 2
0 I I I I * 0 4 7
0 I 2 2 2 2 i 9 4
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Ingenieria
Aeroespacial

8° Semestre

En esta seccion se estimo el disefio y
acomodo de:

‘The Ministry of Education and Science of the Russian Federation.
Samara State Aerospace University
(National Research University)

La tripulacion,
La carga util y combustible,
La configuracion del sistema de
sustentacion para las etapas de vuelo
en crucero, despegue y aterrizaje,
El esquema de equilibrio,
Los parametros del ala, empenaje,
fuselaje, unidades de control y
dispositivos hipersustentadores,
El esquema y parametros del tren de
aterrizaje y
El tipo de motor y su ubicacion en la
aeronave, datos de rendimiento

Libros de “Aircraft Design” de Mohammad H.

aemdmamlc_:o’ definicion de la LAl Sadraey y “Conceptual Aircraft Design” de Kamarov
alar especifica. Valeriy A.

CONCEPTUAL AIRCRAFT DESIGN

Electronic Textbook

2011
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Los parametros iniciales para el disefio (la mayoria basados en estadistica) fueron los siguientes:

Ingenieria Superficie alar: 12.322 [m”2]
Aeroespacial » Angulo de flechado: 4[°]

» Aspecto de alargamiento (Aspect Ratio): 6
8° Semestre « Conicidad: 0.55

« Envergadura: 7.5 [m] = 75 -

» Perfil alar: NACA 0015 .
=11~
T ' |
i 1,13
T I 3,2 -y 207
|

llustracion 34: Caracteristicas de un ala
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La forma elegida para la aeronave es: ovalada, debido a que cuenta con una carga util
muy reducida. La geometria de la seccion trasera del fuselaje se puede modificar para

otorgar un mejor coeficiente aerodinamico.
Ingenieria

Aeroespacial

8° Semestre

Sistemas

o]

Tanques de combustible

L1 {H

0 Tren de aterrizaje secundario

Sistemas

Motor alternativo

Tren de aterrizaje principal

llustracion 38: Forma de fuselaje de la aeronave Tzauri
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......

Las relaciones de aspecto/alargamiento, conicidad, angulos de barrido tanto del empenaje
vertical como horizontal, espesores y areas relativas, se deberan estimar o elegir respecto a las

capacidades y metas que debera cumplir la aeronave.
Ingenieria
Aeroespacial

8° Semestre

Los valores propuestos para la conicidad y Para el empenaje vertical se tienen:
alargamiento del empenaje horizontal fueron: e AR 257

e A114
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.....

Para el disefio del tren de aterrizaje, se optd por el disefio del inciso a) que se muestra en la llustracion
41, con un tren principal delantero y secundario trasero, puesto que, con base en la tabla comparativa
mostrada en el Apéndice A, la mayoria de las aeronaves (Extra 300L, Edge 540, MXS y XA-42) tienen

Ingenieria en comun este disefo de tren de aterrizaje.
Aeroespacial

Tren principal

8° Semestre

Rueda de
morro

Rueda o patin
de cola

a)

llustracion 41: Disposicion del tren de aterrizaje (by Miguel
Angel Mufioz Navarro)
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KEE Pag SR

[7

20 QF’
C > — —
Ingenieria ! Cg
Aeroespacial | ®
-

llustracion 43: Altura del tren de aterrizaje con base en .
la configuracion de tren de cola Ilustracion 45: La huella de rueda

8° Semestre

B B = Distancia entre ejes (adimensional)
B = 2. B = Distancia entre ejes (metros)
¢ Ay = Longitud de fuselaje (metros)

T T = Huella de la rueda (adimensional)
T =— T = Huella de la rueda (metros)
b b = Envergadura alar (metros)

llustracion 44: Distancia entre ejes

€ e = Distancia entre C.G y eje central del tren principal (adimensional)
B e = Distancia entre C.G y eje central del tren principal (metros)
B = Distancia entre ejes (metros)

e =
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El motor es el componente principal del sistema de propulsion de la aeronave para generar potencia
y / 0 empuje.

i Con base en las aeronaves que ya fueron estudiadas, se realizaron las siguientes graficas para poder
genleri . . . ., .
Aeroespacial apreciar de mejor manera la informacion de algunos puntos importantes del motor:

Potencia
8° Semestre e Empuje
e Consumo especifico del combustible
e Peso especifico del motor
Eficiencia del combustible

Se tomaron en consideracion varias series de motores reciprocos
de marcas distintas, de los cuales el elegido para el Tzauri es el
“Thunderbolt” de la empresa Lycoming.

El motor Lycoming Thunderbolt permite personalizar el motor
para adecuarse a la necesidad de la aeronave Tzauri.

lustracién 52: Posicidn de los cilindros en un motor Lycoming Thunderbolt 540
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Un punto bastante importante para el disefio conceptual de la aeronave Tzauri es el peso de
despegue WO0. Para la primera aproximacion de peso del Tzauri, se utilizo el método visto en el
libro Conceptual Aircraft Design . Este método hace uso de masas relativas y masas conocidas. A

Ingenieria . .y , )
continuacion, se muestra la formula:

Aeroespacial

Wey + Wrg

Wost = — — —
8° Semestre 0sT
1- WSTR - WM - WTC - Wau—cn - M/equ

Donde:
WOST es la masa maxima de despegue es su primera aproximacion,
WCU es la masa de la carga qtil,

WTR es la masa tripulacion,

W~ STR es la masa relativa de la estructura,

W~ M es la masa relativa del sistema de propulsion,

W TC es la masa relativa del sistema de combustible,

W~ av—cn es la masa de la avidnica y el sistema de control y

W~ equ es la masa del equipo diverso.
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......

Ingenieria
Aeroespacial

8° Semestre

Primera aproximacion de peso

Parametro
Masa de la carga util

Valor

Unidades
[kg]

Valor relativo
0.00%

Wrg Masa tripulacion 80.7 [ke] 8.59%
— Masa relativa
W, - 30.00%
STR de la estructura kel
Masa del sistema de propulsion [ke] 36.08%

Masa relativa del sistema de

- [kg] 12.00%
combustible
Masa de la avionica y el sistema de
Wav—cn Y 90.11 [kg] 9.59%
control
Wequ Masa del equipo diverso 35.26 [kg] 3.75%
Total 100.00%

Masa maxima de despegue es su
primera aproximacion

939.95

[kel

100%
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Ingenieria
Aeroespacial

8° Semestre

)

f}\v : : : ) >

RS | i
é%% @ llustracion 59: Sketch de disefio axonomeétrico de la aeronave

Tzauri
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Ingenieria
Aeroespacial

8° Semestre

Potencia neta del motor:

m
g 55 199 [kg] * 9.81 [8—2]

*1.12

ZNeO — Ngo — ZNeO —

10 10

Y'N,o = 218.645 [kW]

Masa del sistema de combustible:

Wy = kpcWy — 1.2 % 94 [kg]

Volumen del combustible:
Wrp 94 kg]

= -
800 800

v = 0.1175 [m3]

Vp
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En esta seccion de describira la segunda aproximacion de los parametros geometricos del ala:

Area del ala:

Ingenieria wig 93995 [kgl » 9.81 [Sﬂz] 2
AeroeSPaCiaI S = 1OP0 = 10 * 79.68 [Pa] - §=11.571 [m ]
Envergadura del ala:
m
8° Semestre b=vVvS*xA= \/11.517 [s_z] *6 - b = 8.3324 [m]

Cuerda central:

co— o nl S 2%055 11.571[m?] C, = 0.9855[m]
= —_— — = % - = .
0“3 P T 1+055 83324[m] _ ° =

Cuerda de punta:
2 11.571 [m?]

1+ 0.55 83324 [m]

S
CT=—*E= - Cy = 1.7918 [m]

Cuerda aerodinamica media:

_2 1 \_2
Crac = 2Co+ (1+ n(n+1)) = 20,9855 [m] « (1 +

1
0.55(0.55+1)

) > Cyac = 14276 [m]

Dimensiones de los alerones:

e Largo: 15% de la longitud de cada semi ala.
e Cuerda: 20% de la cuerda aerodinamica media.
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Area relativa del estabilizador vertical (Sy7) y el area relativa del estabilizador horizontal (Sy7). Las
areas relativas se calcularon de la siguiente manera:

S HT V.S S - -0.031x
IS Syt g Sur S VTvsS y=0.1362e006 — y =03273e
VT = ¢ Y OHT T o o 35%
. 30% & BK Pri
Ingenieria 14% | Edge 540 2 XA42 rMe | Extra 300L
. 12% @& Extra 300L Superficie 25% o -
Aeroespacial Superficie | o o olatva dol  20% o .
Eetlag,\lla ddel A Estabilizado 15% Edge 540 | | MXS
stabllizado .
6% ) r Horizontal 0% XA42
i BK Prime °
r Vertical 4% 59,
8° Semestre 2% 0%
0% 800 1000 1200 1400 1600 18.00
5.00 10.00 15.00 20.00

. Superficie Alar (m”2)
Superficie Alar (m”2)

Haciendo uso de las formulas de tendencia exponencial de cada grafica, se obtienen los valores:
'§VT = 0.113 ngT = 0.229

Con las areas relativas obtenidas, se procede a calcular las areas que tendrd la aeronave mediante las
siguientes formulas:  Syr = (Sy7)S ¥ Syr = (Syr)S

Donde S, es la superficie de 11.633 [m”2] ya obtenida:
Syr = 0.113 * 11.633 [m?] - Syr = 1.31 [m?]
Syr= 0.234 % 11.633 [m?] - Syr= 2.646 [m?]
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El parametro que se necesita para poder determinar ciertas dimensiones del fuselaje principalmente es la
seccion fronta S,,,.4, la cual es el area del fuselaje en una vista lateral; para la aeronave Tzauri se
muestra en la siguiente imagen :

.....

Ingenieria Por lo cual :
Aeroespacial

S, oq = 0.63617225124 [m?]

8° Semestre

Area de vista frontal

El diametro equivalente del fuselaje obtenido es:

S 0.63617225124
_n;[ed - Deq =2 - - Deq = O9[m]

Deg =2

La relacion de alargamiento del fuselaje:

lfus 6.95m

Afus = D., s =00 me] Afus

= 7.72|m]
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Para el calculo de la distancia entre ejes se hace uso de la siguiente férmula:
B = E . lfus

Donde: B = 0.717 — Distancia relativa entre ejes y lus = 6.95 [m] — Longitud de fuselaje

Ingenieria

Aeroespacial B =0.717 - 6.95 [m] —» B = 4.98 [m]
Para la distancia de la huella del tren principal, se utiliza la siguiente férmula:
T=T-b

Donde: T = 0.246 — Huella de la rueda y b = 8.3324 [m] —» Envergadura alar
T = 0.246-8.3324 [m] » T = 2.05 [m]

8° Semestre

Vista aérea de tren de aterrizaje (Unidades en metros)
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el avion las cuales son:

Donde:

W ,1,: Masa relativa del ala
qus: Masa relativa del fuselaje
Wemp: Masa relativa del empenaje

W ,,: Masa relativa del tren de aterrizaje
W : Masa maxima de despegue

Hoy en dia no se han actualizado las ecuaciones las cuales se estaran trabajando en este proceso
de estimacion de pesos, puesto que actualmente existen nuevos materiales de construccion que
no existian antiguamente como lo pueden ser los materiales compuestos, una vez obtenido el
valor final de la masa de la estructura, se aplicara una disminucion del 15-20%.

El valor final de las masas relativas de la estructura lo determinan 4 sub-partes compuestas por

—— = Wgyia + qus + Wemp + Wta

Masa relativa del ala

124.67 [kg]

Masa relativa del fuselaje 64.83 [kg]

Masa relativa del empenaje 14.192 [kg]

Masa relativa del tren de aterrizaje 10.884 [kg]

Masa relativa de la estructura 214.046 [kg]
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8° Semestre

llustracion 87: Vista de planta de la aeronave llustracion 88: Vista lateral de la aeronave
Tzauri (segunda aproximacion) Tzauri (segunda aproximacion)
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Ilustracion 89: Vista frontal de la aeronave llustracidon 90: Disefo de la aeronave Tzauri
Tzauri (segunda aproximacion) (segunda aproximacion)
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llustracion 91: Plano de la aeronave Tzauri (segunda aproximacion) — [ver Anexo A03]



""" - |UNIVERSIDAD

'1)},((5 MARISTA
maristas | DE GUADALAJARA

Lista de masas de la aeronave

Elemento

m; [kg] m; [%]

ESTRUCTURA

Ingenieri
genieria I

Aeroespacial

12.83%
6.62%

Fuselaje

Empenaje 14.192 1.46%
Tren de aterrizaje 10.88 1.12%
8 Semestre ET T O« acronaveenvacio | [
. . Tripulacion 80.7 8.30%
orores 199 2047% Equipo de supervivencia 25.22 2.59%
Hélices 34.6 3.56%
Montaje del motor 38.95 4.01% nAERONAVE EN VACIO EQUIPADA (4+5)
Entradas de aire 3 0.31%
Sistema de escape 2.65 0.27% . COMBUSTIBLE
Sistemas del motor 10.35 1.06% 7 ) »
Combustible utilizable 112.8 11.60%
Unidades del sistema de combustible 94 9.67%
EQUIPAMIENTO Y SISTEMA DE CONTROL - MASA DE DESPEGUE [ke] e loneess
Equipamiento de la aeronave 90.1 9.27%
Equipo eléctrico 2.87 0.30%
Equipo de radio 1.58 0.16%
Equipo radar 0 0.00%
Equipo de navegacion aérea 6.8 0.70%
Sistema de control 57.4] 591%
Equipo especial 35.26 3.63%
Equipo de pasajeros 24 2.47%
Equipo de manejo de carga 0 0.00%

Armamento 0 0.00%
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8° Semestre

[lustracion 93: Pieles del fuselaje — Tzauri

AN

[lustracion 94: Distribucion de las costillas en la semiala izquierda

llustracién 95: Distribucion de las costillas y largueros de la
semiala izquierda — Tzauri
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SECTION A-A

llustracion 96: Corte de seccidn
—vista lateral del Tzauri

llustracion 97: Vista de planta del Tzauri
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Diagrama V-n del avion conceptual "Tzauri"
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llustracion 103: Distribucién de levantamiento sobre el ala

8° Semestre

llustracion 102: Vista isométrica ala (Wireframe)

104: Punto de apoyo del ala

on

llustraci

llustracion 105:; Deformacioén total aumentada 40 veces
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llustracion 106: Tension equivalente (Von Mises)
— ala seccionada

llustracion 107: Estrés equivalente (Von Mises) — ala seccionada
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SECTION H-H

T

—

T =
Q00O A Ot
e Kk_,ﬁ—-/'

/ SECTION I-|

SECTIONL-L

qooocoines

SECTION K-K

llustracion 108: Planos de construccién de la aeronave Tzauri
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llustracion 109: Planos de tres vistas — disefio conceptual final de la aeronave Tzauri
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SECTION H-H
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SECTION I-I

SECTIONL-L
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2021

Como primer objetivo especifico, se busco
“implementar conocimientos adquiridos a
lo largo de los pasados 7 semestres de
ingenieria acroespacial”. Esto se pudo
lograr satisfactoriamente.

Como segundo objetivo especifico, se
establecio el “hacer una comparativa con
diversas aeronaves similares como
inspiracion para el disefio”.

Concerniente al tercer objetivo especifico,

se dictamind “integrar materias del 8°
semestre de Ingenieria Aeroespacial “

Este objetivo se pudo completar para dos
materias.
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