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RESUMEN

El comportamiento de una aeronave durante la maniobra de tirabuzon es probablemente el mas dificil
de estimar analiticamente en la etapa de diserio de una aeronave. Sin embargo, es necesario conocerlo
para poder calcular las cargas actuantes en la estructura y de esta forma dimensionar la misma.

La dificultad en estimar las cargas aerodinamicas y masicas se debe a que, durante la maniobra de
tirabuzon, la aeronave se encuentra girando en una pérdida de sustentacion profunda y asimétrica con
un fuerte acoplamiento de las cargas de inercia.

Uno de los pocos modelos que permiten conocer las condiciones de una aeronave en tirabuzon es el
presentado por Bandu Pamadi en Ref. (1). En este modelo se asume que la aeronave se encuentra en
un tirabuzon estacionario en el cual las cargas aerodinamicas estan en equilibrio con las de inercia.
El modelo exige conocer las cargas de inercia, para ello se hizo uso de las especificaciones MIL-A-
8861B(AS) (TABLE II. Spin parameters) en la cual se sugieren las velocidades y aceleraciones,
angulares y lineales, presentes en una aeronave en tirabuzon.

Las cargas obtenidas fueron utilizadas en el dimensionamiento de la estructura de la aeronave de
entrenamiento primario militar FAdeA I4-100B.
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INTRODUCCION

La maniobra de tirabuzén ha sido estudiada desde el inicio de la aviacion, poniendo especial énfasis en
el control de la aeronave durante la maniobra, resistencia a la entrada en tirabuzon y técnicas de pilotaje
para recuperacion.

Las aeronaves acrobaticas deben ser disefiadas de manera de ser capaz de realizar maniobras de
tirabuzon en forma segura. Dentro de las multiples consideraciones a tener en cuenta para lograrlo, es
el calculo de cargas actuantes sobre la estructura durante toda la maniobra.

Predecir el comportamiento de un avidn en tirabuzon en la etapa de disefio, es probablemente el mayor
reto que enfrentara el disefiador de esta. Esto se debe a la dificultad de estimar a priori la actuacion de
la acronave debido a los multiples acoplamientos entre las cargas de inercia con las aerodinamicas,
sumado a que las aerodinamicas son las actuantes en un avion en pérdida profunda en rotacion. Incluso,
los ensayos de tirabuzon en tuneles de viento verticales resultan poco precisos debido a que los numeros
de Reynolds de los ensayos son muy bajos afectando a la estimacion de las fuerzas aerodinamicas para
la aeronave en pérdida.

Existe muy poca literatura relacionada al calculo de cargas actuantes en la estructura de una aeronave
en tirabuzon. Algunos autores asumen que las cargas aerodindmicas son tan bajas que pueden ser
consideradas despreciables. Sin embargo, esta afirmacion suele ser cierta solo en la etapa inicial
inestacionaria de la maniobra, aplicable a aeronaves que no alcanza a estabilizar el tirabuzon. Una vez
que la aeronave alcanzo la etapa estacionaria del tirabuzon, las cargas aerodindmicas no son pequeiias,
siendo las mismas iguales a las de inercia.

Bandu N. Pamadi, en su libro de Ref. (1) propone un método de calculo de las condiciones para un
tirabuzon estacionario, el cual, con muy pocas modificaciones, fue implementado para el célculo de
cargas sobre la estructura de la aeronave de entrenamiento militar FAdeA [A-100B “Malvina”.

El tirabuzon es una maniobra tipica del entrenamiento de pilotos militares. En el caso del IA-100B es
un requerimiento de disefio que la aeronave posea capacidad de realizar dicha maniobra con seguridad.
Por tal motivo ya en la etapa de disefio preliminar se aplicaron las recomendaciones y criterios de disefio
que permiten lograr buenas caracteristicas de tirabuzon.
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En este informe se presenta el procedimiento usado para estimar las cargas actuantes sobre la estructura
de la aeronave acrobatica IA-100B, durante la maniobra de tirabuzoén estacionario, siguiendo el método
de calculo propuesto por Pamadi asumiendo las condiciones de velocidad y aceleraciones, lineales y
angulares, propuesta por la MIL-A-8861B(AS).

METODOLOGIA

Definicion de los Casos de Carga — Parametros del Tirabuzon

Cuando se quiere calcular las cargas actuantes sobre una aeronave, lo primero que se debe hacer es
consultar la Norma de certificacion de dicha aeronave de manera de cumplir con todos los casos de carga
que la misma prevé. En el IA-100B la Norma de certificacion es la FAR-23, Amdt. 23-64 @,
seleccionandose como medio de cumplimiento la ASTM F3116/F3116M-18 ®). En ambos documentos
no hay una sola mencion explicita sobre los casos de cargas por maniobra de tirabuzoén. Por este motivo
se recurrio a la especificacion MIL-A-8861B @), En el Cap. 3.4 “Spins”, se presentan las caracteristicas
de los diferentes tipos de tirabuzones, es decir, velocidades y aceleraciones lineales y angulares, que
deben ser usados para estimar las cargas en las acronaves militares de EE. UU., las cuales se muestran
resumidas en la Tabla 1. También se indica que estas condiciones son aplicables a los aviones de ataque,
cazas, entrenadores, utilitarios y de observacion. La velocidad de entrada debe ser la del punto A del
diagrama V-n (Velocidad de Maniobra). Todas las combinaciones de los parametros de la Tabla 1 se
utilizaran para determinar las cargas limites, previéndose la posibilidad de modificar los valores de la
tabla para adaptarlo a valores medidos para una aeronave especifica, previa aprobacion del usuario.
Debido a que la Tabla 1 es aplicable a una amplia variedad de aeronaves desde pesados cazas hasta los
entrenadores livianos como el [A-100B, se realizé un estudio de las velocidades y aceleraciones,
angulares y lineales, que se presentan en las aeronaves livianas durante las maniobras de tirabuzon. Se
observa que lo valores propuestos en la Tabla I se ajustan a las multiples mediciones realizadas en
estudios de la NASA sobre acronaves de la categoria del [A-100B (Ref. (5), (6) y (7)).

Tabla 1. Parametros del Tirabuzon

Velocidad de Velocidad Velocidad | Factor de
N°e Tipo Tirabuzén Guifada de Rolido | de Cabeceo Carga
[rad/seg] [rad/seg] [rad/seg] [-]

1 Ala Erecto +3.5 +1.5 +3.0
2 Escarpado Derecha Invertido 5.0 -3.5 +1.0 -2.5
3 Ala Erecto Para aviones de -3.5 +1.5 +3.0
4 Izquierda | Invertido entrenamiento +3.5 +1.0 -2.5
5 Ala Erecto con motores +1.5 0.0 +1.0
6 Plano Derecha | Invertido montados en el -1.5 0.0 -1.0
7 Ala Erecto fuselaje. -1.5 0.0 +1.0
8 Izquierda | Invertido +1.5 0.0 -1.0

Nota: Se asume que las velocidades angulares estan dadas en ejes cuerpo y el factor de carga en ejes viento.

Ecuaciones de Movimiento para un Tirabuzoén de Estado Estacionario

A continuacion, se desarrolla el modelo de tirabuzon estacionario propuesto por Pamadi en Ref. (1).

Modelo de Tirabuzon

De la ecuacion de movimiento de seis grados de libertad de una aeronave y asumiendo despreciable el
producto de inercia I,.,, se tiene:

Fx=m(U+qW—rV) (1)
Fy=m(V+rU—pW) (2)
FE=m(W+pV—-qU) (3)
L=plL+qr(l,—-1,) (4)
M=q1y+rp(1x_lz) (5)
N=rlL,+pq(l,—1) (6)
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En un tirabuzon estacionario, el eje de rotacion es practicamente vertical, y el centro de gravedad del
avion se mueve en una trayectoria helicoidal descendente, alrededor del eje de rotacion a una velocidad
constante. Sea U, la velocidad de descenso. Descomponiendo el vector velocidad U, en ejes cuerpo, se
tiene:
U=U, cosa (7)
W =1U, sina (8)
Siendo a el angulo de ataque.
o
(1!—: Fuerza.
T aerodinamica

| resultante

je del Tirabuzon

b 1 H * | N L
et I
i I
v l Uo v 1 Uo
(a) Fuerzas actuando en la aeronave en un tirabuzon estacionario (b) Componentes de la velocidad angular de tirabuzon

Figura 1: Fuerzas y Velocidades de Referencia en un Tirabuzén Estacionario

Q es la velocidad angular constante, viendo desde arriba, positivo en sentido de rotacion horario
(+Ziirabuzen hacia abajo). Debido a la rotacion, la componente de velocidad lateral del avion en el cg en
eje cuerpo es:

V=-QR (9)
donde R es el radio del helicoide o el radio del tirabuzéon. Generalmente R es del orden de media
envergadura, para tirabuzones empinados, 0 menos para tirabuzones planos.

Debido a que U, V y W son constantes:

U=V=W=0 (10)
En un tirabuzon, el angulo de ataque estd muy por encima del angulo de pérdida. A tale angulos de
ataque, la fuerza aerodinamica resultante es aproximadamente normal a la cuerda del ala. Ver que la
sustentacion actaa en el plano horizontal y la resistencia en el plano vertical opuesta a la gravedad como
se observa en la Figura 1-a.

El vector velocidad angular Q, puede ser proyectado en los ejes X y Z cuerpo como (ver Figura 1-b):

p=Qcosa (12)
r=Q sina (12)
Si el ala esta en el plano horizontal,
\ | Q } 1,0
‘ * ; [
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I_",v‘
B = -y i Direccion del l \E Direccion del
\A/ Viento Relativo ﬁ’ =0y —Y \‘/ Viento Relativo
(a) Angulo de deslizamtento, B, en un tirabuzon (b) Efecto del angulo de inclinacion del ala, 6, en un tirabuzén

Figura 2: Angulos en un Tirabuzon Estacionario
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Debido al movimiento helicoidal, el avion en tirabuzén experimenta un angulo de deslizamiento f. Por
ejemplo, en un tirabuzon positivo, el viento viene de la izquierda (—f). Como se ve en Figura 2-a, el
angulo de deslizamiento esta relacionado con el angulo del helicoide, o angulo de trayectoria, por la
siguiente relacion:

B=-y (14)
donde el angulo del helicoide y esta dado por:
— pan—1 (2R (15)
y =tan ( , )

A continuacion, se considera el caso mas general en el que el ala estd inclinada respecto del plano
horizontal. Siendo 6,, el angulo de inclinacion del ala. Se asumira 6,, positivo cuando el ala derecha esta
inclinada hacia abajo, y la izquierda hacia arriba, respecto del plano horizontal (rotacion +Zyiento) cOMo
se muestra en la Figura 2-b. El deslizamiento ahora se escribe como:

B=06,—-v (16)
Se observa que un angulo de inclinacion positivo, 6, reduce el deslizamiento. Cuando 6, =y, el
deslizamiento es nulo.
El angulo de deslizamiento, 3, juega un rol importante en el balance de momentos. Normalmente, un
cierto monto de deslizamiento es siempre necesario para lograr el balance de las tres componentes de
momentos. Debido a que la fuerza centrifuga, actuando sobre todos las componentes de la aeronave, es
directamente radial hacia afuera, y pasa a través del eje de rotacion del tirabuzon, no genera ningun
momento alrededor del eje del tirabuzon. Por lo tanto, la fuerza aerodindmica resultante debe también
pasar a través del eje del tirabuzon como se muestra en la Figura 1-a. Esto significa, que la inica manera
en la cual la aeronave puede tener la cantidad correcta de inclinacion del ala, 6, para ajustar el
deslizamiento, f3, al valor requerido, es a través de una rotacion respecto de la normal de la cuerda raiz,
x (guifiada) como se muestra en la Figura 3. Por tal motivo, la aecronave esencialmente rota alrededor
de su eje Zcuerpo para generar el monto requerido de inclinacion del ala, 6,,. Entonces, los angulos y, 6,,
y a estan relacionados por la siguiente expresion:

sinf, = —cosa siny (17)

1,0

<

___ Eedel Tirabuzén _

<

Figura 3: Rotacion y alrededor del eje normal a la cuerda raiz

Para entender fisicamente esta relacion, se consideran los dos casos extremos, para @ = 0°y a = 90°.
A a = 0°, el tirabuzon es todo rolido debido a que el eje Xcuerpo coincide con el eje del tirabuzoén. El eje
Zcuerpo €std ahora en el plano horizontal. Por lo tanto, la rotacion y alrededor del eje Zcuerpo €S
numéricamente igual a 6,, (Eje Cuerpo = Eje Viento). Por otro lado, para @ = 90°, la aeronave esta en
un tirabuzoén plano, y el movimiento es una guifiada alrededor del eje Zcuerpo y 8, = 0° debido que el ala
estd en el plano horizontal para cualquier valor de . Por lo tanto, 8, = 0° para @ = 90°.

El vector de velocidad angular ) ahora tiene los siguientes componentes en el sistema de ejes cuerpo:

p= ( cosa cosy (18)
q=-— cosa siny (19)
r= Qsina (20)

Equilibrio de Fuerzas

ConU =V =W = 0, las ecuaciones (1) a (3) se reducen a:
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EE=m@W-rV) (21)
F,=m@U—pW) (22)
E,=m(@V—-qU) (23)

Sustituyendo U, V, W por las ecuaciones (7) a (9) y p, q,r por las ecuaciones (18) a (20) e ignorando
x (cosy =1, siny = 0), se tiene:

FE,= mO?R sina (21)
E,= 0 (22)
F,=-mQ%R cosa (23)

Desarrollando el lado izquierdo, ignorando los efectos de la potencia y teniendo en cuenta las fuerzas
aerodinamicas y gravitacional actuando en el avion, se tiene:

Lsina—D cosa+W cosa= mQ?R sina (24)
—L cosa—D sina+ W sina = —mQ? Rcosa (25)
Multiplicando (24) por cos a y (25) por sin &, y sumando ambas ecuaciones se tiene:
D=W (26)
Por otro lado, multiplicando (24) por sin a y (25) por cos &, y restando una por otra se tiene:
L=mQ?R (27)

A estas mismas conclusiones se podria haber llegado viendo la Figura 1-a, sin embargo, estas relaciones
fueron obtenidas a partir de las ecuaciones de movimiento de la aeronave.

Con

D=2pUESCp (28)

L=2pUESC (29)
De (26) y (28):

Uy = pszC/D (30)
De (27), (29) y (30):

R=(smm)pUisa=25%2 (31)

Equilibrio de Momentos

Al equilibrar los momentos, la suma de todos los momentos debe ser cero, sin importar el sistema de
ejes de referencia elegido. Por ejemplo, suponiendo que se considera el movimiento de la aeronave con
respecto al eje del tirabuzon; entonces las fuerzas centrifugas de todos los componentes de la aeronave,
actuando radialmente hacia afuera desde el eje del tirabuzon, no producen ningiin momento respecto de
este eje. Por lo tanto, el momento aerodinamico total respecto de este eje también debe ser nulo. Esto
significa que la resultante de fuerzas aerodinamicas también debe pasar a través del eje del tirabuzon.
En otras palabras, para determinar los modos de equilibrio del tirabuzén, de debera encontrar la
combinacion de angulo de ataque, «, deslizamiento, £, angulo de inclinacion, 6, (o y) y velocidad de
tirabuzon, Q, para los cuales la resultante de fuerza aerodinamica pasa a través del eje del tirabuzon.
Para tirabuzones en estado estacionario, p = ¢ = 1 = 0. Con esto, los momentos de las ecuaciones (4)
a (6) toman la siguiente forma:

L=qr(l,—-1,) (32)
M=rp(-1I,) (33)
N=pq(l,—-1) (34)

Donde L,M y N son los momentos de rolido, cabeceo y guifiada actuando en la aeronave durante un
tirabuzon estacionario. Debido a que se ha ignorado los efectos de la potencia, los unicos momentos
actuando sobre la aecronave son los momentos acrodinamicos. El lado derecho de las ecuaciones (32) a
(34) representan los momentos debido a los efectos de acoplamiento de inercia. Sustituyendo p,q,y r
de las ecuaciones (18) a (20) en (32) a (34), toman la siguiente forma:

0 . . 35

L__T sin2a siny (IZ—Iy) (35)
2

M= % sin2a cosy (I, —1,) (36)

__ : 37

N=-= cos?a sin2y (I, — ) (37)
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Las ecuaciones anteriores pueden ser escritas como:

L+L;=0 (38)
M+M;=0 (39)
N+N; =0 (40)

donde L;, M;, N; son los momentos de rolido, cabeceo y guifiada de inercia dados como:

2
Li=qr(l,—1L)= = sin2a siny (I, — I,) (41)
= _1y=L _ (42)
Mi=rpU,—1L) = > sin2a cosy (I, — 1)
2
Ni=pq(l,—-1)= Q? cos?a sin2y (I, —I) (43)

Como la aeronave se considera que se encuentra en tirabuzén estacionario, segun (38) a (40), se tiene:

L= _Li (44)
M = _Mi (45)

Se observa que determinando los momentos producidos por la inercia se obtienen los momentos
aerodindmicos L, M y N en ejes cuerpo.

Cargas por Tirabuzén Estacionario

Seguidamente se describe el método de célculo utilizado para simular la maniobra de tirabuzén y de esa
manera estimar las cargas actuantes en la aeronave.

Con los datos de inercia y geométricos de la aeronave, mas los datos especificados en Tabla 1, se
obtienen los siguientes parametros que describen el tirabuzon.

La velocidad angular del tirabuzdn es obtenida de los datos de Tabla 1 haciendo:

Q=.p2+q%+r2 (47)
El angulo de ataque es obtenido de la ec. (20), resultando:
o = sin™! (%) (48)
El angulo de rotacion del ala es calculado con la ec. (19),
— cin—1 q 49
X =sin (—Q cos a) ( )
El angulo de inclinacion lateral, de ec. (17), resulta:
6, = sin"*(—cos & sin y) (50)

Para obtener los coeficientes aerodinamicos Cr y Cp, asi como la velocidad de descenso, Uy, se propone
un procedimiento iterativo. Para ello primero se fija un valor de coeficiente aerodinamico resultante Cr.
En el caso del IA-100B se asume un valor tipico de 1.2,
Cr =+/CZ+Ch (51)
La velocidad de descenso es obtenida de la ec. (30). La presion dinamica se calcula como:
1
q=3pU§ (52)

Siendo p la densidad a la altura donde la maniobra de tirabuzon es ejecutada.
El coeficiente de sustentacion es obtenido haciendo:

n, W (53)
qS

Conocidos los datos de inercia, y geométricos de la aecronave, para cada tirabuzon definido en la Tabla
1, el proceso de calculo iterativo propuesto es el siguiente:
i.  Se propone un valor de Cp

ii.  Se calcula Ug con la ec. (30)
iii.  Se obtiene la presion dinamica con la ec. (52)

iv.  Se calcula el C de la ec. (53)

v.  Seobtiene Cr de la ec (51)

vi.  {Cr coincide con el valor propuesto? Si coincide, se termina el célculo, si no coincide se

L:

regresa al punto i.

Estimados estos valores es posible calcular el radio de giro del tirabuzon mediante la ec. (31), el angulo
del helicoide con la ec. (15) y el angulo de deslizamiento con la ec. (16).
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Las fuerzas aerodinamicas L y D son obtenidas de las ecuaciones (28) y (29) respectivamente. Estas
fuerzas son transformadas a ejes cuerpo mediante la matriz de transformacion

F, cosff cosa —sinf cosa —sina] [D
E|= sin 8 cos 0 0 (54)
E, cosf sina —sinf sina cosal lL

De las ec. (41) a (43) se obtienen los momentos producidos por la inercia y de las ec. (44) a (46) los
momentos aerodinamicos en ejes cuerpo.

Las fuerzas normales en el ala y el empenaje horizontal son obtenidas resolviendo el siguiente sistema
de ecuaciones:

ZP‘Z: P‘ZAla +FZEH = P'Z (55)
ZM}’: ~Fpe ¥a = By Lk = M, (56)

Donde x, es la distancia de la posicion de la resultante aerodindmica en eje Zcuerpo del ala con respecto
al cg y l; la distancia de la fuerza aerodinamica en Zcuerpo del empenaje horizontal.

Estrictamente, no so6lo el empenaje horizontal equilibra el momento de cabeceo, sino también las cargas
aerodinamicas del fuselaje. En este modelo se asume que ambas conforman la fuerza F,_ .

Las fuerzas aerodinamicas Fx y Fy y los momentos L y N, se asumen que son reaccionados por el ala.

RESULTADOS

Para la aecronave IA-100B se calcularon 12 casos de carga de tirabuzon. Estos casos fueron obtenidos
considerando todas las combinaciones posibles de velocidades angulares y lineales, segiin se detallan
en la Tabla 1. A modo de ejemplo, en el ANEXO: Ejemplo de Cdlculo de este informe se incluye el
calculo de uno de los casos de carga, especificamente correspondiente a la maniobra de tirabuzon N° 1.
Este célculo se efectud utilizando la herramienta Excel®.

CONCLUSIONES

En este informe, se ha presentado un método robusto para el calculo de cargas asociadas a la maniobra
de tirabuzon en estado estacionario. Este procedimiento se destaca por su simplicidad y su facil
implementacion en una hoja de calculo tipo Excel®.

Mediante este método, se lograron calcular los casos de carga mas criticos para la aecronave FAdeA [A-
100B "Malvina". De los diferentes casos de tirabuzon detallados en la Tabla 1, los nimeros 3 y 4
demostraron ser particularmente exigentes. Estos casos corresponden a tirabuzones escarpados hacia la
izquierda, tanto en posicion erecta como invertida.

Las condiciones de disefio presentadas en la Tabla 1 se derivaron de las especificaciones MIL-A-8861B
(AS) @. Sin embargo, para su plena confirmacion, sera necesario someterlas a validacion a través de
mediciones obtenidas en ensayos de vuelo.

En base a las observaciones realizadas en aeronaves de categoria similar ' © @, 3 las que pertenece el
IA-100B, se espera que la combinacion de velocidades angulares y factores de carga actuantes sea menos
demandante que los valores especificados en este informe y que se utilizaron en el proceso de disefio
estructural.
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ANEXO: Ejemplo de Calculo
Caso Ejemplo: IA-100B

Tirabuzoén N°: 1 (Tabla 1)
Tipo: Escarpado - Ala Derecha - Erecto (Tabla 1)
Maniobra: Tirabuzén Estabilizado (Tabla 1)
Datos Condiciones del Tirabuzdn (Tabla 1)
Masa 1350 kg 132435 N r s} q Nz
Ix 2216.8 kgm’ 5 35 1.5 3
ly 2756.3 kgm’
Iz 4760.5 kgm’ H 0m
s 14 m’
cam 1.444 m Xala 0.361 m (50% cam)
b 99 m Xeh 4.175 m
Solucién
Q (ec. 47) 6.285 rad/s 360.10 °/s p 1.225 kg/m3
o (ec. 48) 0.920 rad 52.71° q (ec. 52) 2492.8 Pa
¥ (ec. 49) -0.405 rad -23.20 ¢
6, (ec. 50) 0.241 rad 13.81°
p (ec.18) 3.5 rad/s 200.54 °/s Verificacién
q (ec.19) 1.5 rad/s 85.94 °/s Verificacion
r (ec.20) 5 rad/s 286.48 °/s Verificacién
C, (ec. 53) 1.1384 Cq 1.2 Propuesta
Cy 0.3795 Iterativo Cy (ec. 51) 1.2 Verifica
Uy (ec. 30) 63.80 m/s 124.0 KEAS
R (ec. 31) 0.745 m Matriz de Transf. Viento --> Cuerpo (ec. 54)
0.5974 -0.1011 -0.7956
¥ (ec. 15) 0.0733 rad 4,198 ° 0.1669 0.9860 0.0000
B (ec. 16) 0.1677 rad 9.610 ° 0.7844 -0.1328 0.6059
Ejes Cualidades de Vuelo Momentos Aerodinamicos en Ejes Estructura (segin convencion usada en 1A-100)
L (ec-41) -15032 Nm L, (ec. 44) -15032 Nm
M, (ec- 42) 44515 Nm M, (ec. 45) -44515 Nm
N, (ec- 43) 2832 Nm  Nqp (ec. 46) -2832 Nm
Fuerzas Aerodinamicas Fuerzas Ejes Cuerpo Estructura
D (ec. 28) 13244 N F, (ec. 54) -23696.54 N
F, ON  F,(ec.54) 2210.86 N
L (ec. 29) 39731 N F, (ec. 54) 34459.97 N
n, = D/W 1 n, = F/W -1.7893
n, = L/W 3 n, = F,/W 0.1669
n,=F,/W 2.6020
F, aa (ec. 55) 26050.24 N
F,_en (ec. 56) 8409.73 N
1A4-100: Convencion de signos
para Fuerzas y Momentos Verifica
F, (ec. 55) 34459.97 N
M, (ec. 56) -44514.75 Nm

Nota: En negrita itdlica se presentan los datos del problema y resaltado en fondo gris los resultados principales
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