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Glosario

Pendiente de sustentacion del ala principal; Aceleracion; Velocidad del

sonido; Aceleracion.
Aceleracién inercial.

Coeficiente de sustentacién del estabilizador horizontal a cero grados de

incidencia.

Pendiente de sustentacién del estabilizador horizontal.
Pendiente de sustentacién del estabilizador vertical.
Pendiente de sustentaciéon del elevador.

Pendiente de sustentacién del alerdn.

Pendiente de sustentacién del rudder.

Centro aerodinamico.

Relacién de aspecto.

Envergadura.

Cuerda alar.

Centro de gravedad.

Centro de presiones.

Coeficiente de arrastre.

Coeficiente de arrastre en sustentacién cero.
Coeficiente de arrastre inducido.

Coeficiente de sustentacion.

Coeficiente de sustentacién del ala principal.
Coeficiente de sustentacién del estabilizador horizontal.
Coeficiente de momento de cabeceo.

Coeficiente de momento de cabeceo a cero sustentacion.
Arrastre.

Factor de eficiencia de Oswald.

Fuerza aerodinamica.

Fuerza aerodindamica debido a la curvatura.

Fuerza aerodinamica debido a la incidencia.
Gravedad.

Altitud; Centro de gravedad en porcentaje de cuerda.
Tasa de cambio de altitud.

Centro aerodindmico en porcentaje de cuerda.

Punto neutro de controles fijos.

Envergadura estabilizador vertical.

Momento de inercia de balanceo.

Momento de inercia de cabeceo.

Momento de inercia de guinada.

Producto de inercia con respecto los ejes OX y OY.
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Producto de inercia con respecto los ejes OX y OZ.

Producto de inercia con respecto los ejes OY y OZ.

Ganancia de entrada.

Constante empirica.

Ganancia de tasa de cabeceo.

Ganancia de tasa de velocidad axial.

Ganancia de tasa de velocidad normal.

Ganancia de tasa de actitud de cabeceo.

Factor de densidad de material.

Margen de estabilidad estatico en controles fijos.

Sustentacion; Momento de balanceo.

Distancia entre el centro de presiones del estabilizador vertical y centro
de presiones del ala principal ’
Distancia entre el centro de presiones del estabilizador horizontal y cen-
tro de presiones del ala principal.

Distancia entre el centro de presiones del estabilizador vertical y centro
de gravedad.

Distancia entre el centro de presiones del estabilizador horizontal y cen-
tro de gravedad.

Masa.

Numero Mach; Momentos de cabeceo.

Numero Mach local; Momento de cabeceo del ala con respecto al centro
aerodinamico.

Momento de cabeceo del estabilizador horizontal con respecto al centro
aerodinamico.

Factor de carga.

Momento de guinada.

Origen del sistema de ejes.

Perturbacién de tasa de balanceo.

Perturbacién de tasa de cabeceo.

Perturbacién de tasa de guinada.

Numero Reynolds.

Mitad de envergadura del ala principal; Operador de laplace.

Area del ala principal.

Area del fuselaje proyectado.

Factor de arrastre del fuselaje.

Area del estabilizador vertical.

Area del estabilizador horizontal.

Tiempo; Maximo espesor del perfil aerodinamico.

Constante de tiempo; Empuje.

Constante de tiempo modo balanceo.

Constante de tiempo modo espiral.



T, Numerador cero en la funcién de transferencia de velocidad axial.

T, Numerador cero en la funcién de transferencia de velocidad normal.

T Numerador cero en la funcién de transferencia de la tasa y actitud de
b cabeceo.

T Tiempo a doble amplitud.

U Perturbacién de velocidad axial.

U Componente total de velocidad axial.

U. Velocidad axial en equilibrio.

Ug Velocidad axial referida a los ejes de tierra.

v Perturbacién de velocidad lateral.

V Componente total de velocidad lateral.

Ve Velocidad lateral en equilibrio.

Vg Velocidad lateral referida a los ejes de tierra.
Vo Velocidad en estado de equilibrio.

Ve Tasa de volumen del estabilizador vertical.
Vor Tasa de volumen del estabilizador horizontal.
Ve Velocidad lateral total con respecto el rudder.
Ve Velocidad lateral total con respecto el alerén.
w Perturbacién de Velocidad normal; Peso.

|44 Componente total de velocidad normal.

W, Velocidad normal en equilibrio.

Wg Velocidad normal referida a los ejes de tierra.

X Fuerza axial.

X Eje longitudinal.

T Tasa de cambio de masa sobre el eje longitudinal.
Y Fuerza lateral.

Y Eje lateral.

Ya Distancia maxima del alerén sobre OY.

Y1 Distancia minima del alerén sobre OY.

i Tasa de cambio de masa sobre el eje lateral.

YB Arrastre lateral del fuselaje.

A Fuerza normal.

Z Eje vertical.

L Altura en el fuselaje del ala principal.

Zr Altura en el fuselaje del estabilizador horizontal.
z Tasa de cambio de masa sobre el eje vertical.

Letras griegas

Q@ Angulo de ataque o incidencia.
Qe Angulo de incidencia en equilibrio.
ar Angulo de incidencia local estabilizador horizontal.

QU Angulo de incidencia local del ala principal.
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Angulo de ataque a cero sustentacion.

Angulo de incidencia del ala principal a cero sustentacion.

Angulo de incidencia del ala-fuselaje.

Angulo de perturbacién de deslizamiento lateral.

Perturbacién de trayectoria de vuelo.

Trayectoria de vuelo en equilibrio.

Angulo diedro del ala principal.

Polinomio caracteristico; Denominador de las funciones de transferencia.
Downwash en el estabilizador horizontal.

Angulo de downwash en el estabilizador horizontal a cero sustentacion.
Perturbacién del angulo del rudder; Tasa de amortiguacién.

Tasa de amortiguacion balanceo holandés.

Tasa de amortiguacion fugoide.

Tasa de amortiguacion de oscilacion de cabeceo de periodo corto.
Perturbacién del angulo del elevador.

Angulo del elevador para la condicién de equilibrio.

Angulo de configuracién del estabilizador horizontal.

Perturbacién del angulo de cabeceo 6 pitch; Un dngulo en general.
Angulo de cabeceo en equilibrio.

Velocidad angular de cabeceo.

Angulo de flechamiento al 25 % de cuerda.

Relacién de taperado.

Viscosidad dinamica.

Perturbacién del angulo del alerén.

Densidad del aire.

Perturbacién del dngulo de balanceo, alabeo 6 roll; Un édngulo en
general.

Velocidad angular de balanceo.

Perturbacién del angulo de guinada o yaw.

Velocidad angular de guinada.

Frecuencia natural; Velocidad angular.

Frecuencia natural no amortiguada balanceo holandés.

Frecuencia natural no amortiguada balanceo fugoide.

Frecuencia natural no amortiguada oscilacion de cabeceo de periodo
corto.

Infinito.






Estudio de las cualidades de vuelo y manejo
de una aeronave tipo planeador para
instruccién

Resumen

El siguiente trabajo de grado tiene como objetivo principal realizar un estudio de las
cualidades de vuelo y manejo de un planeador de instruccion. Para el desarrollo del trabajo
planteamos un modelo dindmico encaminado a calcular el estado de equilibrio longitudinal
a pequenas perturbaciones en condiciones de régimen de vuelo subsénico. Con los datos
de equilibrio longitudinal, se proyectaron las ecuaciones de movimiento linealizadas ha-
llando los valores adimensionales, dimensionales y en términos reducidos de las derivadas
de estabilidad y control aerodindmico sobre el eje longitudinal y eje lateral-direccional.
Seguido a esto, se propusieron las funciones de transferencia caracteristicas por perturba-
ciones y aceleraciones a la velocidad de mejor relacion del planeo, permitiendo calcular las
respuestas en controles aerodinamicos para cada caso. Finalmente, obtuvimos los modos
de oscilacion caracteristicos, y asi, realizamos un anélisis de acuerdo a los requerimientos
de las cualidades de vuelo y manejo estandarizados. Los resultados y conclusiones son
presentados en el desarrollo de este documento mostrado el calculo de estabilidad, y sus
afectos en las cualidades de vuelo y manejo.

Palabras claves: Modelo dinamico, estabilidad, dinamica, modos de estabilidad, cua-
lidades de vuelo y manejo.
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Introduccion

Para la estabilidad y dindmica en aeronaves, la aerodinamica es el fenémeno fisico mas
significativo en el estudio de cualquier objeto que se mueva sobre un fluido como el aire,
siendo un aspecto influyente en los requerimientos para los cuales se puede respaldar el
diseno aerondutico. En consecuencia, la configuraciéon aerodindamica determina en gran
parte el desempeno estatico y dindmico de una aeronave en una mision de vuelo. Este es-
tudio de las cualidades de vuelo y manejo fue realizado indispensablemente para entender
cuantitativamente, desde la estatica y dinamica, cada uno de los fenémenos fisicos invo-
lucrados en una maniobra aérea, permitiendo calificar las capacidades de una aeronave
deduciendo si es apta o no para desarrollar su mision desde los esquemas de aeronavega-
bilidad estandarizados, entendiéndolos como prioridad de diseno y fabricacién, brindando
al sector aerondutico un nivel de posibilidades de seguridad en las capacidades de las
aeronaves y aptitudes de los pilotos.

Desde la obtencién de los datos técnicos, se realizé un analisis aerodinamico en X F' LR5®
estableciendo una base datos preliminar para cada régimen de velocidad permitida, y
asi con ayuda de M atLab®, crear un modelo dinamico de equilibrio total longitudinal,
calculo de derivadas de control y estabilidad aerodinamica, determinacion de funciones de
transferencia longitudinales y lateral-direccionales, respuestas de controles por variables
de perturbacién y aceleraciones, y finalmente la determinacién de los modos de oscila-
cién longitudinales y lateral-direccionales. Es asi como los resultados y conclusiones se
sustentaran con gréficas de la funcién Escalon unitario bajo entradas de perturbacion,
diagramas de Bode y diagramas del lugar de raices por cada variable de perturbacion.
De igual manera, se expondra el proceso de célculo y respuestas por variables de per-
turbacion y aceleraciones con respecto a los controles aerodinamicos primarios desde una
condicién de entrada de velocidad y dngulos de maniobra. Finalmente, queremos dar un
modelo de estudio, en condiciones minimas de vuelo, para entender cémo se determinan

las caracteristicas de estabilidad y cémo influyen en las cualidades de vuelo y manejo.
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Marco Teoérico

2.1 Relaciones dinamicas

2.1.1 Ley de inercia

Esta ley considera que un cuerpo solo puede mantenerse en movimiento si se le aplica
una fuerza, donde no puede cambiar por si solo su estado inicial, ya sea en reposo o en
movimiento rectilineo uniforme, a menos que se aplique una fuerza. Considerando, fuerzas

de roce o friccién, que los frena de forma progresiva [1].

dv
F = g 2.1
Z 0& — =0 (2.1)

Sistemas de referencia inerciales

Los sistemas de referencia inerciales ayudan a observar las fuerzas netas con velocidad
constante sobre un cuerpo. A diferencia de esto, un sistema de referencia con aceleracion

no es un sistema inercial, denomindndose sistemas de referencia no inerciales [2].

2.1.2 Ley fundamental de la dinamica

Esta ley expresa que el cambio de movimiento es directamente proporcional a la fuerza

impresa y ocurre segun su direccién, cuantificindose en términos de aceleracién [3].

o d (m‘?)
Fr=——= 2.2
o (2.2)
Para aeronaves convencionales, la variaciéon de la masa por el gasto de combustible, es lo

suficiente lenta como para despreciar el termino mV (})con respecto a los otros términos

que intervienen en el teorema [4].

Lyi : Variacién de la masa con el tiempo
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F= md St/) (2.3)

Por otro lado, el teorema de momento cinético establece.

G=1t
h=1Id (2.4)
I, I, —I..
I=|-1,, I, —I,
-1y, =1y, I

Donde I, I, I, son momentos de inercia al rededor del sistema de ejes de cuerpo, y I,

I,., I,. son los productos de inercia.

I, = Y om(y* + 2?)

L= Y 0m(z*+ 2?)

L= > om(a®+y?) (2.5)
I, = > 0om(xy)
I.= Y. 0m(xz)
I, = > 0m(yz)

Al proyectar la ecuacién 2.3 y 2.4 en un sistema de ejes de cuerpo tenemos dos ventajas [4]:
en primer lugar, la distribucién de masas respecto a los ejes es practicamente constante
y se desprecian los términos donde intervienen las derivadas respecto del tiempo de los
momentos y productos de inercia, respecto a otros términos de los desarrollos; y en segundo
lugar, como se asume plano de simetria, los productos de inercia I, y I, sin idénticamente
nulos despreciando los efectos dindmicos asociados a las deformaciones elasticas de la
estructura, a los grados de libertad de los subsistemas articulados y los momentos cinéticos
respecto de los subsistemas giratorios.

2.1.3 Principio de accién y reaccién

Esta ley establece que siempre que un primer objeto (%) ejerce una fuerza sobre un
segundo objeto (%), este ejerce una fuerza de igual magnitud y direccién, pero en sentido
opuesto sobre el primero [2].

Fg=—Fy (2.6)

2F,; : Fuerza de accién en direccién de un punto a hacia un punto b
3Fyq : Fuerza de reaccién en direccién de un punto b hacia un punto a



Capitulo 2. Marco 'Tedrico

2.2 Referencias aerodinamicas

El centro de presiones ¢p, como punto de referencia con respecto a la cuerda alar ¢, es
el punto donde actia la fuerza aerodinamica resultante F', resuelta en una componente
de sustentacion L perpendicular a la velocidad, y una componente de arrastre D paralela
a la velocidad. Esta fuerza F' comprende dos componentes, debido a la curvatura F. y
debido al dngulo de ataque F,,, resueltas en componentes de sustentacion y arrastre, figura
2.1. F. actia a ¢/2 con contribuciones a altas velocidades, cuando el dngulo de ataque
es pequeno, siendo cero para perfiles aerodindmicos simétricos. F,, actia a ¢/4 variando
directamente con el angulo de ataque con contribuciones a bajas velocidades, donde el
angulo de ataque es grande, explicando el por qué el dngulo de ataque a cero sustentacion
es un valor negativo pequeno; siendo F,. y F, los limites de ¢p, variando en funcion del
angulo de ataque, nimero Mach y la configuracién aerodinamica. En consecuencia, el cp es
de uso limitado como punto de referencia aerodinamico en estudios de estabilidad, donde

en una condicion de equilibrio, corresponde con el punto neutro fijo de los controles h,,

[5]-

Figura 2.1: Puntos de referencia aerodinamica.

LA Fy

Camber line

ol

/4 h,c c/2
Fuente: Cook, M. V. (2012). Flight dynamics principles: a linear systems approach to
aireraft stability and control. Butterworth-Heinemann.

Para estudios de dindmica de vuelo [5], el punto de referencia més conveniente para
determinar las derivadas de estabilidad y control aerodinamico es ac, desde que el momen-
to de cabeceo sea producido por la fuerza F., este punto serd constante con la variacion
del angulo de ataque a pequenas perturbaciones permitiendo resultados consistentes.

7
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2.2.1 Numero Mach

El nimero Mach es la tasa de velocidad de una aeronave V{ con respecto a la velocidad

local del sonido a [6].
V

M=— (2.7)
a

Una aeronave que se mueve a través del aire, producirda perturbaciones de presion en
todas las direcciones con respecto a la velocidad del sonido. Si se vuela por debajo de
Mach 1, la perturbaciones seran mas rapidas que la aeronave con influencia del aire en
la zona delantera, por ejemplo: los fenomenos de upwash creados desde el ala principal.
Sin embargo, si se vuela por encima de Mach 1, las perturbaciones seran méas lentas que
la aeronave. Las caracteristicas aerodinamicas dependen del régimen de vuelo, para tener
precision en las predicciones aerodinamicas a M > 0,5 se deben incluir los efectos de

compresibilidad dentro de los andlisis [6].

Cuadro 2.1: Clasificaciéon de regimenes de fluidos.
Fluido subsdénico incompresible 0,0 < M < 0,5
Fluido subsénico compresible 0,6 <M <0,8

Fluido transoénico 0,8< M <12
Fluido supersonico 12< M <50
Fluido hipersénico 5,0 < M

Fuente: Nelson, R. C. (1998). Flight stability and automatic control (Vol. 2). New York:
WCB/McGraw Hill.

2.2.2 Numero Reynolds

Es un nimero adimensional usado en mecanica de fluidos para caracterizar el movi-
miento de un fluido indicando su estado laminar o turbulento [7]. A bajos numeros de
Reynolds, el flujo en la capa limite tiende a ser laminar con velocidades uniformes y direc-
ciones paralelas sobre el perfil. Sin embargo, por encimar de ciertos nimeros de Reynolds
de transicién, el flujo se convierte en turbulento mostrando efectos mas desordenados
del comportamiento del fluido. Su valor determinard la configuraciéon aerodindmica en

aeronaves. ~
_ poVoc

i

R. (2.8)

2.2.3 Fuerzas aerodinamicas

En vuelo subsénico incompresible [4], se desprecian los efectos de nimero Mach sobre
las caracteristicas aerodinamicas. Siendo asi, se supone que la sustentacién y resistencia

no dependen de las deflexiones de los mandos, ecuacién 2.9.
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1

L= §pV2SC’La (2.9)
1

D= §,OVQSCDQ

Aerodindmicamente hablando [4], la sustentacion estd en funcién lineal al angulo de ata-
que, salvo para grandes édngulos positivos y negativos, donde pierde la linealidad y se
alcanza la perdida positiva con un C7p,,, ., v la perdida negativa con un C,

min "’

Figura 2.2: Fuerzas aerodinamicas.

\ T\ \ |
\ e \ \
e o

Fuente: Autores.

Un vuelo normal es gobernado por el empuje, arrastre, sustentaciéon y peso, figura
2.2[8]. El empuje mueve la acronave en la direccién del movimiento creado con una hélice,
motor a reacciéon o un cohete arrastrando y expulsando el aire en direccion opuesta; el
arrastre es la fuerza que actia opuesta a la direccién del movimiento, tiende a ralentizar
la aeronave siendo causada por la friccién y las diferencias en la presion del aire; el peso es
la fuerza causada por la gravedad; y la sustentacion, es la fuerza que sostiene la aeronave
en el aire producida por las alas. La forma en que las cuatro fuerzas actiian hacen que se

garantice o no una condicion de equilibrio.

- W (2.10)
D

2.3 Sistemas de ejes

Para desarrollar el modelo matematico [5], es necesario establecer una base adecuada y
segura donde las ecuaciones de movimiento se operen de manera ordenada. Para aeronaves,

esta descripcion puede ser relativamente compleja. Por lo tanto, el movimiento se describe
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mediante una serie de variables que se relacionan en un sistema de ejes. Al hacer la
eleccién apropiada del sistema, sera mas ordenado y claro el desarrollo de las ecuaciones

de movimiento evitando el caos en los resultados.

2.3.1 Ejes de tierra

En vuelo atmosférico, es normal medir el movimiento con respecto a la tierra. Para
definir los ejes [5], un punto tangencial O en la superficie horizontal de la tierra es el
origen del sistema ortogonal (Ogzoyozp), donde Opxy apunta al norte, Ogyog apunta al
este v Opzo apunta hacia abajo paralelo al vector gravedad, figura 2.3. La trayectoria de
vuelo se describe por las coordenadas en el sistema, siendo el mas adecuado para vuelos
localizados de navegacion y rendimiento. Al contrario de esto, el sistema de coordenadas
esféricas (*) es el método usado para vuelos que involucran lanzamiento y reingreso de

vehiculos espaciales.

Figura 2.3: Ejes de tierra.
N

S

Fuente: Cook, M. V. (2012). Flight dynamics principles: a linear systems approach to
aircraft stability and control. Butterworth-Heinemann.

Sin embargo, la velocidad angular de la tierra es un factor importante, y hace necesario
definir un sistema de ejes espacial fijo con respecto al sistema de ejes de tierra. Para
aplicaciones de la dindmica de vuelo a pequenias perturbaciones [5], se asume un vuelo

4[9] El sistema de coordenadas esféricas se basa en un sistema de coordenadas polares en un plano
de tres dimensiones usado para determinar la posiciéon espacial de un punto mediante un radio r y dos
angulos colatitud 0 y azimutal ¢.

10
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sobre una tierra plana en estado recto y nivelado a una altitud constante, donde la actitud
es la horizontal (Ogzryg) paralela al plano (Ogxoyo2o). La tnica diferencia es que Opxg
apunta en una direccién arbitraria de vuelo en lugar del norte. El eje Opzp apunta hacia
abajo y el origen O coincide con el origen de los ejes de cuerpo. Los ejes terrestres
(Opzrpyr) se denominan ejes de trayectoria de referencia atados a la tierra por medio del
vector de gravedad y proporcionan el marco de referencia inercial para el movimiento de

aeronaves a pequenas perturbaciones.

2.3.2 Ejes de cuerpo

Un sistema de ejes de cuerpo (Oxpypzp,) permite bajo perturbaciones, desde una con-
dicién de vuelo inicial, movimientos con la estructura para cuantificarlos en términos de
variables de perturbacion, apéndice D-D.1. La configuraciéon del sistema es arbitraria, pe-
ro se recomienda que el plano (Oxyz,) defina el plano de simetria [5], siendo Oz, el eje
paralelo a la linea datum horizontal del fuselaje, Oy, es el eje paralelo al ala principal y
Oz, es el eje en direccion. El origen O se fija en un punto conveniente del fuselaje que
generalmente, pero no necesariamente, coincide con el centro de gravedad.

Figura 2.4: Sistema de ejes de movimiento y aerodindmicos.

Fuente: Autores.

2.3.3 Ejes de estabilidad, aerodinamicos o viento

En vuelo simétrico (°) [5], los ejes (Oxyyuwz,) son iguales a los ejes de cuerpo girando
sobre Oy, formando un a., siendo este angulo cero cuando estdn totalmente alineados.
Para una condicién de vuelo habrda un solo a., por lo tanto, la orientacion de los ejes
de viento es diferente por cada condicién. Sin embargd, su orientacién se define y se fija
desde el principio moviéndose con respecto a las perturbaciones.

5[10] En la condicién de vuelo simétrico, las fuerzas y momentos de perturbacién son dadas por la
variacion en el dngulo de cabeceo, donde la velocidad lateral, tasa de cambio de balanceo y guinada son
nulas, por lo tanto, el &ngulo de perturbacién de balanceo sera cero.

11



Estudio de las cualidades de vuelo y manejo de una aeronave tipo planeador para instruccion

2.3.4 Variables de perturbacion

En una aeronave, el movimiento se describe en términos de fuerza, momento, actitud,
velocidades lineales y angulares resueltas en un sistema de ejes desde una condicion de
vuelo recto, pero no necesariamente nivelado. Mientras la aceleracién sea constante, las
fuerzas y momentos suman cero y se da una condicién de equilibrio, por lo tanto, si se
altera esta condicién, las fuerzas y momentos cambiaran, cuantificando el movimiento en
términos de las variables de perturbacién [5], apéndice D-D.1, siendo el sentido determi-
nado por la regla de la mano derecha, figura 2.5.

Figura 2.5: Variables de perturbacién fijas sobre los ejes de cuerpo.

N.ry
Y, VeV, v S;‘*-—: e

y Mab 1
Z,We W, w
z

Fuente: Autores.

2.3.5 Movimientos en una aeronave

Una aeronave es un cuerpo rigido tridimensional que para mantenerse en vuelo genera
movimientos en los ejes X, Y y Z configurados perpendicularmente entre si, figura 2.5.

El eje longitudinal X, se extiende desde la nariz hasta la cola. Su rotacién genera un
angulo (¢) reflejado en el eje transversal, conocido como roll, alabeo o balanceo debido a
una deflexién (§) de los alerones en el ala principal [5], figura 2.6.

Figura 2.6: Vista frontal, movimiento de balanceo.

e “

a. Roll Negativo b. Roll Positivo

Fuente: Autores.

12
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El eje lateral Y, paralelo a la envergadura del ala principal. Su rotacién generan un
angulo () reflejado en el eje longitudinal, conocido como cabeceo 6 pitch debido a una
deflexién (n) del elevador en el estabilizador horizontal [5], figura 2.7.

Figura 2.7: Vista lateral izquierda, movimiento de Cabeceo.

b. Pitch Positivo

Fuente: Autores.

El eje vertical Z, perpendicular al eje longitudinal y lateral. Su rotacién generan un
angulo (1), denominado guinada o yaw, producido por una deflexién (¢) del rudder en el
estabilizador vertical [5], figura 2.8.

Figura 2.8: Vista superior, movimiento de Guinada.

. e

a. Yaw Positivo b. Yaw Negativo
Fuente: Autores.

2.3.6 Actitud en aeronaves y angulos de Euler

Los éngulos definidos por la rotacién de la mano derecha (%) alrededor de los ejes de
referencia se denominan angulos de Euler. El sentido de las rotaciones y su orden es muy
importante, siendo principalmente una orientacién angular de los ejes fijos de cuerpo con
respecto a los ejes de la tierra [5]. El orden preciso de las rotaciones suele denominarse
convencién zyzr, donde cada letra representa el orden, o convencién de Tait-Bryan, y es
universalmente usada para orientar aeronaves y vehiculos espaciales. En otros campos
como la fisica de particulas o astronomia, son usuales convenciones como zyz o zzz [4].
El uso directo estd en la transformacién de componentes de desplazamiento, aceleracion,
velocidad lineal y angular desde los ejes del viento a los ejes del cuerpo a partir del

balanceo, cabeceo y guinada, figura 2.9.

6[11] La regla de la mano derecha es un método para determinar sentidos vectoriales, y tiene como base
los planos cartesianos. Se emplea practicamente en dos maneras: para sentidos y movimientos vectoriales
lineales, y para movimientos y direcciones rotacionales.

13
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Los dngulos de actitud son una aplicacién de los angulos de Euler. (Oxgyozo) son ejes
de referencia y (Ox3ysz3) son ejes fijos en ejes de cuerpo o ejes de viento. La actitud, con
respecto a los ejes de referencia, se puede establecer considerando la rotacion alrededor de
cada eje requerido para traer (Oz3ysz3) hacia (Ozgyozo), donde (Ozoyozo) y (OxpypzE)
son los mismos, apéndice D-D.2.

Figura 2.9: Rotaciones de angulos de Euler.

RE ST )

Fuente: Cook, M. V. (2012). Flight dynamics principles: a linear systems approach to
aircraft stability and control. Butterworth-Heinemann.

2.4 Modelo matematico

Un modelo matematico [5], es una descripcién numérica de un fenémeno fisico enfati-
zando en aspectos significativos para generar conclusiones a partir de graficas y ecuaciones.
El modelo que permite estudiar el movimiento de una aeronave esté constituido por las
ecuaciones generales de movimiento en respuesta por controles como indicador medidor
de desplazamiento, velocidad y aceleracion en condiciones de rendimiento, altitud, geo-
metria, masa, entre otras. Los modelos de alta fidelidad son capaces de reproducir la
dindmica con precision, pero rara vez son simples. A menudo, el deterioro en la fidelidad
puede ser insignificante, siendo necesario desarrollar un modelo que equilibre el aumento
de fidelidad de respuesta con el requisito de mantener la visibilidad funcional.

2.4.1 Derivadas de estabilidad y control aerodinamico

Las derivadas de estabilidad y control aerodindmico relacionan la dindamica de la ae-
ronave y la aerodindmica del fuselaje [5], apéndice D-D.3. Para hallarlas, se asume un
sistema de referencia de ejes de viento, en condiciones de vuelo subsénico con efectos de
nimero Mach, reduciéndolas a una descripciéon més simple maximizando la visibilidad de
los fenémenos fisicos involucrados. Las expresiones analiticas rara vez son estimaciones

precisas pero con gran utilidad dentro de un andlisis de estabilidad y dinamica.
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2.4.2 Ecuaciones de movimiento

Las ecuaciones de movimiento brindan una correcta comprension y descripcién intan-
gible de las cualidades de vuelo y manejo relacionando estabilidad, parametros de control
y caracteristicas aerodindmicas [5]. En su forma mds simple, describen movimientos pe-
quenos de perturbacién a partir de una condicién de equilibrio. En su forma mas compleja,
describen e incorporar la estabilidad estatica, estabilidad dinamica, efectos aeroelasticos,
perturbaciones atmosféricas y la dinamica del sistema de control. La razén principal de
resolverlas es obtener una descripcion matemaética vectorial y grafica de las variables de
movimiento en respuesta a entradas de controles, o perturbaciones. Su solucion se centra
en proporcionar una vision clara de la naturaleza de la estabilidad, donde las transforma-
das de Laplace son el método mas usado para determinar las funciones de transferencia,
que mediante herramientas computacionales, brindan una imagen completa del comporta-
miento dindmico de la estabilidad, respuesta de tiempo y frecuencia permitiendo el diseno

de sistemas de control de retroalimentacion.

2.4.3 Regla de Cramer

La regla de Cramer [5], describe el proceso matemdtico para resolver conjuntos de
ecuaciones algebraicas lineales, en nuestro caso las ecuaciones de movimiento. Como la
regla de Cramer implica el uso del dlgebra matricial, facilmente se resuelven en MatLab.
Para eliminar el sistema de forma simultanea, lineal y matematica, se describe la forma
de matriz como:

y = Ax (2.11)

donde x y y son vectores de columna y A es una matriz de coeficientes constantes, la regla
de Cramer establece que:

rm Al = ( adjuntoA )y (2.12)

determinanteA

Donde la solucion para xz;, de la fila ¢ de la ecuacion 2.12 estd dada por

1
T = W (A1iy1 + Agin + A3iy3 +.t Aniyn) (2'13)

El numerador de la ecuacion 2.13 es equivalente al determinante de A con la columna
i reemplazada por el vector y. Asi, la solucién de la ecuaciéon 2.11 es encontrar todo z;

evaluando n + 1 determinantes.

2.4.4 Funcion de transferencia

Las funciones de transferencia [5], son un medio para describir las caracteristicas de
un sistema dindmico lineal relacionando la dindmica entre variables de entrada (7, (,¢)
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y salida (u,v,w,q,p,r,0,¢,v). En un modelo matematico de ecuaciones de movimiento
a pequenas perturbaciones, las funciones de transferencia relacionan variables de entra-
da longitudinales con variables de salida laterales, y viceversa. Todas las funciones de
transferencia se escriben como dos polinomios de operadores de Laplace s, donde el po-
linomio numerador es al menos de orden menor que el polinomio denominador, aunque,
ocasionalmente, suceda al contrario.

2.4.5 Transformada de Laplace

La transformada de Laplace [12], es un operador lineal para la resolucién de ecua-
ciones diferenciales lineales no homogéneas en ecuaciones algebraicas, para resolverse por
medios algebraicos facilitando el anélisis de un sistema dindmico como una representacion

entrada-salida pasando del dominio del tiempo, al dominio de la frecuencia compleja s.

L{tw} = sw(s) — () (2.14)
L{iw} = s"x@) — sz — ()

2.4.6 Teorema de valor inicial y valor final

El teorema de valor inicial permite saber cual es la condicién inicial en la que parte
un sistema dinamico, y el teorema de valor final nos indica cual es el valor en estado
estacionario del sistema dindmico. Estos teoremas pueden aplicarse si, y solamente si, el
sistema es estable sin polos fuera de la region de estabilidad [12].

F) e = 1 (57(5)) (2.15)
F()0 = lim (s7(s)

2.5 Schweizer SGU 2-22

En el siglo XX el método individual de entrenamiento solia ser el mas implementado,
por lo tanto, los planeadores () monoplazas eran muy comunes dentro del medio, pero no
tan seguros. Esto llevo a disenar aeronaves biplaza corrigiendo métodos de entrenamiento,
sustentados en la seguridad, eficiencia y economia. Requerimientos como la disposicion
de lanzamiento del cabrestante y asientos en tdndem llevaron a los hermanos Schweizer a
buscar la mejor opcién para ofrecer al mercado. De esta forma es disenado y fabricado el
Schweizer SGU 2-22 a partir del SGU 1-21 y SGU 1-7; donde se continud con la misma

[13] Planeador: Aeronave méas pesada que el aire propulsada con motor, o sin motor, de ala fija, con
caracteristicas diferentes a las aeronaves empleadas para las operaciones de servicios aéreos comerciales.
Independientemente de que su diseno cuente o no con un certificado tipo, principalmente, deriva su
sustentacién en vuelo de reacciones aerodinamicas sobre superficies que permanecen fijas en determinadas
condiciones de vuelo.
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posicion del instructor y estudiante adelante del ala principal, manteniendo los limites de
centros de gravedad, sin compartimiento de paracaidas. Al igual que el SGU 1-7, el ala
era metalica, con un larguero simple construido a partir de extrusiones de aleaciéon en
las secciones, las costillas eran prensadas con laminas de revestimiento de aleacién sobre
el borde de ataque; y finalmente, techado con una tela en la parte trasera del ala. La
experiencia adquirida en aviones militares de metal, y equipos de metalurgia, llevaron a
un diseno de fuselaje en tubo de acero cromado brillante, figura 2.10. De igual forma, se
usaron piezas del SGU 1-19 como el fuselaje trasero, al igual que los sistemas de control y
accesorios pequenos. Bajo pruebas, el prototipo cumplié con los requisitos establecidos; el
peso era de 450 b, lo que permitia 380 Ib para los dos tripulantes; era facil de volar, con
su carga alar relativamente baja y su baja tasa de descenso, podia girar con fuerza. Era
bueno para ascender en condiciones térmicas ligeras, y muy estable. Un aspecto negativo
es que no podia girar bien en altas velocidades [14].

Figura 2.10: Estructura Schweizer SGU 2-22.

Fuente: Autores.

La fabricacién comienza en mayo de 1946 estableciendo un récord en vuelo de pla-
neadores de dos asientos de 10 horas y 9 minutos. En 1957 la Fuerza Aérea adquiriere
el SGU 2-22A para su entrenamiento con una nariz mas larga, equipado con paracaidas
y un peso total de 900 lb siendo el modelo SGU 2-22B la version civil. E1 SGU 2-22C
tenia alerones mas estrechos, lo que redujo la fuerza de control sin reducir su efectividad.
En 1963 se hicieron modificaciones adicionales en el asiento, con una cabina mas grande,
un panel transparente para una mejor vision y espacio, se introdujo un nuevo patin, ya
que el diedro y la posicién del ala causaban fracturas en aterrizajes. Este nuevo modelo
se conocié como el SGU 2-22F, y se construyeron ochenta y siete, mas doce de la version
del kit, SGU 2-22FK. El SGU 2-22 pocas veces estuvo involucrado en accidentes, pero
nunca fueron por fallas en el diseno, sino por descuidos humanos, mas de 200 ejemplares
permanecieron activos en 1983, un buen nimero de ellos ain volaban en 1996 [14].
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2.6 Estabilidad

La estabilidad es la caracteristica principal que posee una aeronave para explicar su
comportamiento en vuelo. Existen dos tipos de estabilidad: Estabilidad estatica y Es-
tabilidad dinamica. Se suele estudiar cada una por separado, pero la realidad es que la
estabilidad dinamica y estabilidad estatica son inseparables y se deben estudiar juntas.
Asi la estabilidad estatica se interpreta como la descripcion de la tendencia de una ae-
ronave para orientarse a su condicion inicial de equilibrio debido a una perturbacién. La
estabilidad dindmica describe la trascendencia de un movimiento involucrado en la re-
cuperacion del equilibrio debido a una perturbacién. Para una aeronave es importante
poseer ambos tipos de estabilidad estatica y dindmica con el objetivo de ser segura en
vuelo. Sin embargo, el grado de estabilidad es dado en muchos casos por la efectividad de

los controles y la misién para cual es disenada la aeronave [5].

2.6.1 Estabilidad estatica

Estabilidad estatica longitudinal

En la estabilidad estatica longitudinal consideramos primordiales las acciones del piloto
por medio del elevador para balancear la aeronave cuando esta lo requiera. Particularmen-
te, el desplazamiento del control esta determinado por la estabilidad de controles fijos,
y la fuerza ejercia del control esta determinada por la estabilidad a controles libres. Asi,
para una aeronave estaticamente estable, el margen de estabilidad K, es positivo y la
posicién del centro gravedad h estard delante de punto neutro de controles fijos h,,, siendo
determinados con respecto el centro de gravedad. El limite del margen delantero corres-
ponde al punto neutro de controles fijos, mientras que el limite trasero es determinado
por el margen de estabilidad maximo permitido. Dentro del trabajo de balanceo total, se
asume que el piloto siempre mantiene los controles en el angulo del elevador requerido y la
potencia suficiente para garantizar el nivel de vuelo, donde en muchos casos sera necesario
variar los controles a nuevas posiciones para nuevos estados de balanceo. Por lo tanto,
la estabilidad estatica se deduce facilmente desde un momento de cabeceo restauradora
a una condicién inicial de equilibrio. Esta condicién de estabilidad estética longitudinal
se determina trazando el coeficiente de momento de cabeceo C,,, para la variacién en la
incidencia «, figura 2.11. La explicacién fisica estd en que la perturbacién aumenta la
incidencia y lleva a la aeronave a un punto fuera de equilibrio donde el coeficiente del
momento se vuelve negativo y, por lo tanto, se esta restaurando. Claramente, una pertur-
baciéon de nariz abajo lleva a la misma conclusion. De esta forma, la aeronave es estable

cuando la pendiente de esta grafica es negativa siendo expresada como [5]:

L () (2.16)

dCm

M <)
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Figura 2.11: Condicién de estabilidad longitudinal.
[ Nose up

Trim point
| | 1
Incidence &

Pitching moment coefficient C,,

| 4

1 Very stable
u 2 Stable

3 Neutral stability
| Nose down 4 Unstable

Fuente: Cook, M. V. (2012). Flight dynamics principles: a linear systems approach to
aircraft stability and control. Butterworth-Heinemann.

El momento de restauracion disminuye a medida que el grado de estabilidad se reduce
y se convierte en cero para una estabilidad neutral. Cuando la aeronave no estéd estable,
el signo positivo se muestra. De ello se deduce, entonces, que los margenes de estabilidad
determinan la magnitud de las acciones de control necesarias para estabilizar la aeronave.

Estabilidad estatica lateral-direccional

La estabilidad estética lateral-direccional normalmente se fija desde el disetio y, por lo
general, permanece més o menos constante. Esta situacién puede descomponerse cuando
se considera una maniobra de gran amplitud, donde el comportamiento aerodindmico nor-
malmente lineal puede volverse no lineal y causar cambios dramaticos en las caracteristi-
cas. Se considera que una aeronave es estable estaticamente en el eje lateral-direccional
cuando la fuerza lateral total y los momentos totales de balanceo y guinada son cero. Esta
condicién se cumple cuando una aeronave es geométricamente simétrica, coincidiendo que
en un desarrollo de vuelo los margenes de estabilidad estatica permaneceran constantes
de manera que no significaran una alteracion. De esta forma, los factores determinantes
seran el efecto del dangulo diedro I', el dngulo de flechamiento A/, y las contribuciones
hechas por el estabilizador vertical. Cada factor tiene sus ventajas y desventajas, don-
de desde el disenio se puede llegar a dar una configuracion ideal bajo requerimientos del
tipo de aeronave y la categoria de fase de vuelo que esta pueda alcanzar [5]. Por otro
lado, la estabilidad se puede evaluar desde la capacidad de mantener el nivel de vuelo en

maniobras de balanceo como:

dc

<0 (2.17)

19



Estudio de las cualidades de vuelo y manejo de una aeronave tipo planeador para instruccion

Figura 2.12: Tipos de estabilidad dinamica.
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Fuente: Autores.

2.6.2 Estabilidad Dinamica

La estabilidad dindmica puede ser: neutra (a), positiva (b) y negativa (c), figura 2.12.
Los modos son producidos debido a perturbaciones por entradas de controles, cambios de
potencia, cambios estructurales e influencias atmosféricas cuantificados en tiempo, tasas

de amortiguacion ¢ y frecuencias naturales w [4].
Modos de estabilidad dinamica en el eje Longitudinal

Modo Fugoide:

El modo fugoide es una oscilacién de baja frecuencia, ligeramente amortiguada, debido

a la velocidad axial fija al dngulo de cabeceo y un cambio de altitud. La incidencia de
ala (cv,) permanece constante durante la perturbacién limitando el modo al movimiento
longitudinal, con magnitudes de cambios de incidencia y tasas de cabeceo muy pequenas.
Tipicamente, la frecuencia natural (w,) estd en el rango de 0.1 rad/s a 1 rad/s y la relacién
de amortiguamiento (¢,) es muy baja. Sin embargo, las caracteristicas de amortiguacion
pueden verse sustancialmente influidas por efectos de los motores, si los hay [5].

Figura 2.13: Desarrollo del movimiento modo fugoide.
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Fuente: Autores.
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Considerando la figura 2.13, inicialmente en vuelo recto y nivelado con una velocidad
Vb, donde la sustentacion y el peso son iguales. Si permitimos que la velocidad disminuya
en su componente u ), se reflejard una perturbacion por la disminucion de la sustentacion,
provocando perdidas de altura variando el &ngulo de cabeceo en direccién negativa. Siendo
asi, aumentara la velocidad, y por lo tanto, la componente de sustentacion volvera a ser
igual o mayor que la componente de peso, lo que se manifestaria en un ascenso volviendo
al estado inicial de vuelo recto y nivelado. La maniobra de restauracion del modo fugoide
se visualizara como una sinusoidal hasta lograr su estado de equilibrio. La configuracion
de ala principal, el estabilizador horizontal, la combinacién del efecto diedro y la posicion
sobre el fuselaje del ala principal determinard el tiempo de recuperacién del modo [5].

Modo de periodo corto:

El modo de periodo corto es una oscilaciéon amortiguada del angulo 6 sobre el eje
OY visualizada como una sinusoidal de segundo orden sobre la incidencia del ala (a(w)),
variando la tasa de cabeceo y la actitud del angulo #. Normalmente, la frecuencia natural
(ws) estd en el rango de 1 rad/s a 10 rad/s y la relacién de amortiguamiento ({s) a
menudo es inferior a lo deseado. La velocidad es casi constante en u), donde los efectos
de inercias y de momentos, hacen que sea despreciable [5].

La interpretacién fisica es un sistema amortiguado de masa-resorte sobre el eje OY.
En una perturbacién del angulo 6 desde un estado de equilibrio el efecto resorte produce
un momento de restauracion, dando lugar a una oscilacion de cabeceo, figura 2.14. Los
efectos de amortiguamiento no son mecanicos sino son producidos por la configuracion
aerodinamica, donde no necesariamente brindara efectos de estabilizacion. Sin embargo,
se asume que la rigidez y los efectos de amortiguacion estan dominados por la contribucion
aerodinamica del estabilizador horizontal dada la tendencia a alinearse con la direccién del
flujo de aire. La dinamica total depende no solo del estabilizador horizontal, sino también
de magnitudes adicionales de otros componentes de la estructura, cuando la estabilidad
total es marginal, las contribuciones adicionales se tienen en cuenta dificultando identificar
y cuantificar los principales restauradores del modo [5].

Figura 2.14: Desarrollo del movimiento modo de periodo corto.
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Modos de estabilidad dinamica en el eje Lateral-Transversal

Modo de balanceo:

El modo de balanceo es una caracteristica no oscilatoria que se manifiesta como un
retraso en el movimiento de balanceo. Suponiendo restriccién al movimiento sobre el eje
OX, en condiciones iniciales de vuelo recto y nivelado, si se experimenta una perturbacion,
se producirda una velocidad angular gb de acuerdo con la segunda ley de movimiento de
Newton. Dentro del movimiento, el ala experimenta un componente w;), resultando en un
aumento en la incidencia del ala derecha y una pequena disminuciéon en la incidencia del ala
izquierda. La diferencia de sustentacién, en cada ala, da lugar a un momento de balanceo
restaurador, figura 2.15. De igual forma, el arrastre inducido suele ser pequeno e ignorado
donde la velocidad aumentara exponencialmente hasta lograr un equilibrio del momento
perturbador, estableciendo una tasa de rotacién p constante. En la practica, este tipo de
comportamiento es transitorio en lugar de continuo, en algunas aeronaves disenadas para
operar en condiciones aerodinamicas no lineales, es posible que las condiciones fisicas se
descompongan por completo dando como resultado una rapida desviaciéon de la maniobra,
seguida por un movimiento lateral de naturaleza peligrosa. Sin embargo, en aeronaves
convencionales, el modo se muestra al piloto como un retraso en la respuesta de los
controles. El tiempo depende del momento de inercia y de las propiedades aerodindmicas
del ala, como: angulo diedro, ubicacién sobre el fuselaje y angulo de barrido, y suele ser
de 1s o menos [5].

Figura 2.15: Desarrollo del movimiento modo de balanceo.

Disturbing Rolling moment

Fuente: Autores.

Modo de balanceo holandés:

El modo de balanceo holandés es una oscilacion amortiguada de guinada sobre el eje
de OZ acompanado de un balanceo y un deslizamiento lateral, figura 2.16. Fundamental-
mente, es el equivalente al modo de periodo corto, sin embargo, el estabilizador vertical
es menos efectivo que el estabilizador horizontal como restaurador, y la amortiguacion a
menudo es inadecuada. El fenémeno fisico esta en asumir restriccion de guinada sobre el

eje OZ, por el estabilizador vertical. Por lo tanto, desde una condiciéon de vuelo recto y

22



Capitulo 2. Marco 'Tedrico

nivelado, una perturbacion de guinada hace que la amortiguacién produzca un momento
de guinada de restauracion en un movimiento oscilatorio clésico. Sin embargo, la velocidad
relativa del aire sobre el ala izquierda y derecha da lugar a una perturbacion debido a la
diferencia en la elevacion y arrastre inducido, produciendo una oscilacién en el balanceo
con una diferencia de fase entre el movimiento de guinada y balanceo. En consecuencia,
la manifestacién del modo de balanceo holandés viene dada por la trayectoria eliptica de
las alas en relacién con el horizonte, donde el balanceo conduce a un movimiento de des-
lizamiento lateral, aunque la velocidad de deslizamiento es generalmente pequena. Tanto
la amortiguacién, como la rigidez, estdn determinadas por el estabilizador vertical, siendo
una gran envergadura la mejor opcién para un modo estable. Desafortunadamente, esto
contradice el requisito de un modo de espiral estable. El compromiso del diseno resulta en
una aeronave con un modo espiral ligeramente inestable y un modo de balanceo holandés
mal amortiguado. Por supuesto, la dindmica asociada al modo sugiere que deben haber
otras contribuciones aerodinamicas, ademas del estabilizador vertical, las cuales general-
mente sean significativas. Sin embargo, es muy dificil cuantificar todas las contribuciones
acrodinamicas con algin grado de exactitud [5].

Figura 2.16: Desarrollo del movimiento modo de balanceo holandés.
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23



Estudio de las cualidades de vuelo y manejo de una aeronave tipo planeador para instruccion

Modo Espiral:

Figura 2.17: Desarrollo del movimiento modo espiral.
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El modo espiral es no-oscilatorio, lento, con movimientos de balanceo, guinada y des-
lizamiento lateral. Sus caracteristicas se deben a la estabilidad estéatica lateral-direccional
debido a una perturbacion en el deslizamiento lateral junto a un balanceo que hace que
el ala descienda. Suponiendo una condiciéon de vuelo recto y nivelado, una perturbacion
genera un angulo de balanceo resultando en una velocidad de deslizamiento lateral varian-
do la incidencia del estabilizador vertical, que por su componente de sustentacién, genera
un momento de guinada en direccién del deslizamiento lateral, donde esta diferencia de
sustentacién a lo largo de la envergadura del ala, da lugar a un momento de balanceo
que hace que el ala descienda ain més, figura 2.17. Simultaneamente, el efecto del angulo
diedro y el estabilizador vertical generan un momento de restauracion devolviendo el ala
a una actitud nivelada dentro de los 100 segundos o més. Tipicamente, los requisitos de
estabilidad estatica obligan que si el efecto diedro es mayor, el modo es estable siendo el
ala lenta para recuperar una actitud de equilibrio permitiendo a los pilotos poder afron-
tarlo; si el efecto del estabilizador vertical es mayor, el modo es inestable. Cuando es
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neutral, simplemente se vuela en una maniobra de balanceo constante. En consecuencia,
se permite un modo inestable siempre que su constante de tiempo sea grande debido a
que es muy lento para desarrollar aceleraciones, siendo insignificantemente pequenas. Asi,
las senales visuales se convierten en las ayudas mas importantes para el piloto donde el
movimiento de balanceo es una condicién de vuelo, mientras que en un espiral el descenso

no controlado del ala es algo habitual [5].

2.7 Diagramas de analisis de estabilidad

2.7.1 Diagrama de Bode

El diagrama de Bode es una herramienta para el analisis y diseno de sistemas de
control lineales (®). En caso de ausencia de una computadora, se puede bosquejar por la
aproximacién de magnitud y fase con segmentos, donde le cruce de ganancia, el curva de
fase, el margen de ganancia y el margen de fase se determinaran fécilmente [12].

Figura 2.18: Diagrama Bode en respuesta de actitud de cabeceo.
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Fuente: Cook, M. V. (2012). Flight dynamics principles: a linear systems approach to
atreraft stability and control. Butterworth-Heinemann.

El diagrama de Bode comprende dos graficos, el grafico de ganancia y el gréfico de fase
representadas contra log, (w), figura 2.18. En la gréfica de ganancia en decibelios dB, el
margen es positivo y el sistema es estable si la magnitud tiende al cruce de fase negativo.

8[15] Un sistema es lineal si la salida sigue fielmente los cambios producidos en la entrada. En la
mayoria de los sistemas de control lineales, la salida sigue la misma forma de la entrada, pero en los casos
que la salida no verifique la misma forma de la entrada, para ser considerado un sistema lineal, la salida
deberéd reflejar los mismos cambios generados en la entrada.
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Si el margen se mide arriba de 0 dB, el margen serd negativo, y el sistema inestable. En
la grafica de fase en grados, el margen es positivo y el sistema estable si la fase es mayor
que -180 grados en el cruce de ganancia. Si el margen de fase se mide abajo del eje de

-180 grados, el margen es negativo, y el sistema inestable [12].

2.7.2 Grafico del lugar de las raices

Figura 2.19: Gréfico del lugar de las raices.
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Fuente: Autores.

En una funcion de transferencia las raices son dadas por el simbolo X y los ceros
por el simbolo O dentro del grafico del plano s. Los ceros hacen referencia al valor para
s donde el numerador es cero; las raices son el valor para s donde el denominador es
cero. Al representar en un plano s la raices y ceros, brindamos un analisis cualitativo del
estado de una funcién de transferencia bajo sus ganancias posibles. El grafico del lugar
de las raices permite determinar informacion detallada sobre la estabilidad de un sistema
dindmico mostrando las raices, o polos, con la ganancia de realimentacién en un plano s,
obligando a una correcta interpretacion conociendo sus limitaciones, especialmente cuando
se utiliza para evaluar el aumento del control y estabilidad, figura 2.19. Las raices estables
tienen partes reales negativas y se encuentran en la mitad izquierda del plano s; las raices
inestables tienen partes reales positivas y se encuentran en la mitad derecha del plano s
y las raices que describen la estabilidad neutral tienen cero partes reales y se encuentran
en el eje imaginario. Las raices complejas se encuentran en la mitad superior del plano s,
sus conjugados se encuentran en la mitad inferior del plano sy, dado que sus ubicaciones
se reflejan en el eje real, es habitual que solo se muestre la mitad superior del plano. Las
raices complejas describen el movimiento oscilatorio, por lo que se encuentran en el plano
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sy no en el eje real. Las raices que se encuentran en el eje real describen movimientos no
oscilatorios cuyas constantes de tiempo estén dadas por 7' = 1/0. Por lo tanto, una raiz
que se encuentra en el origen es neutralmente estable y tiene una constante de tiempo
infinita. A medida que las raices reales se alejan del origen, sus constantes de tiempo
disminuyen, en el sentido estable en el semiplano izquierdo y en el sentido inestable en el
semiplano derecho [5].

2.7.3 Grafico de respuesta de escalén unitario

La respuesta de escalén unitario calcula la salida temporal de una funcién transferencia
asumiendo un estado inicial de cero, permitiendo conocer el tiempo de respuesta de la
senal para alcanzar su estado estacionario en forma de frecuencia por medio de un grafico
de amplitud contra tiempo en segundos, figura 2.20 [16].

Figura 2.20: Gréfico de respuesta de escaléon unitario.

Velocidad Axial debido al Elevador
500 T T T T

400

300 [

u(t) mfs

200

100

0

1 1 1 1
0 20 40 60 80 100 120 140 160 180
Tiempo (seconds)

Fuente: Autores.

2.8 Normas de cualidades de vuelo

Las normas de cualidades de vuelo son requisitos técnicos promulgados por las au-
toridades hacia las aeronaves y su operacién englobando requerimientos relativos de ae-
ronavegabilidad, operaciones, mantenimiento y tripulacion. En general tienen un doble
objetivo: obtener un nivel adecuado de seguridad de la aeronave durante su operacion,
y garantizar que no hayan limitaciones en la capacidad de llevar a cabo la misién para
la cual ha sido disenada. El primero tiene més peso en aeronaves civiles y el segundo en
aeronaves militares [4].

Las cualidades de vuelo determinan la opinion del piloto sobre la facilidad de controlar
la aeronave y llevar a cabo la misién pretendida en condiciones adecuadas. El concepto en-
globa tres aspectos: Cualidades de manejo, relacionadas con los desplazamientos y fuerzas
sobre los mandos, movimientos de respuesta y psicologia, fisiologia y ergonomia del piloto;
Capacidad de mando, relacionada con la capacidad para efectuar cambios de equilibrio
alrededor del centro de gravedad, con el fin de alterar la actitud de vuelo a voluntad del
piloto; y Cualidades de confort, relacionadas con las magnitudes y frecuencias lineales y
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angulares, presiones, temperatura y humedad en cabina, visibilidad exterior e interior,
cantidad y presentacién de datos y referencias, niveles de ruido, diseno del asiento, y
demés aspectos de psicologia, fisiologia y ergonomia a las que estd sometido el piloto [4].

2.8.1 Importancia de la aeronave

En términos de la aeronave la dinamica determina una amplia variaciéon en las ca-
racteristicas de la estabilidad y control, donde estas pueden ser toleradas dentro de unos
rangos aceptables de cualidades de vuelo. Sin embargo, es apropiado que estas cualidades
de vuelo sean ajustadas al tipo de aeronave y maniobras llevadas a cabo. De esta forma,
los requerimientos de cualidades de vuelo son formulados [5].

Clasificacion de aeronaves

El tipo de aeronaves es clasificado de acuerdo a la dimensién y peso, cuadro 2.2 [5].

Cuadro 2.2: Clasificacién de aeronaves.
Clase 1 Aeronaves pequenas y ligeras.
Clase II | Aeronaves de peso medio, de baja a mediana maniobrabilidad.
Clase III | Aeronaves grandes, pesadas, de baja a mediana maniobrabilidad.
Clase IV | Aeronaves de alta maniobrabilidad.
Fuente: Cook, M. V. (2012). Flight dynamics principles: a linear systems approach to
aireraft stability and control. Butterworth-Heinemann.

Fase de vuelo

Una misién de vuelo puede ser definida como la secuencia de tareas de pilotaje descritas
en fases de vuelo. Las fases de vuelos son agrupadas dentro de tres categorias y cada
categoria comprende una variedad de tareas requiriendo cualidades de vuelo similares

para una ejecucién exitosa, cuadro 2.3 [5].

Cuadro 2.3: Fase de vuelo.
Fases de vuelo no terminales que requieren maniobras rapidas,
seguimiento de precision o control de trayectoria de vuelo preciso.
Fases de vuelo no terminales que requieren maniobras graduales,
Categoria B | seguimiento menos preciso y control preciso de la trayectoria
de vuelo.
Fases de vuelo terminal que requieren maniobras graduales
y control de trayectoria de vuelo de precision.
Fuente: Cook, M. V. (2012). Flight dynamics principles: a linear systems approach to

aireraft stability and control. Butterworth-Heinemann.

Categoria A

Categoria C

Niveles de cualidades de vuelo

Los niveles de cualidades de vuelo cuantifican el grado de aceptabilidad de una aero-
nave en su habilidad de completar una misién de vuelo indicando la gravedad de la carga
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de trabajo del piloto, cuadro 2.4. El nivel 1 implica una funcionabilidad de la aeronave
al 100 % de su capacidad, logrando una misién de vuelo con aceptable carga de trabajo
para piloto. Por lo tanto, en caso de una falla en el fuselaje, motor o sistemas podrian
disminuir el grado. Asi, entendemos que los niveles dependen del estado de falla de la

aeronave la cual es dependiente en la confiabilidad de sus componentes [5].

Cuadro 2.4: Niveles de cualidades de vuelo.

Nivel 1 | Cualidades de vuelo adecuadas para la fase de vuelo de la mision.
Cualidades de vuelo adecuadas para lograr la fase de vuelo de la misién,
Nivel 2 | pero con un aumento en la carga de trabajo del piloto y, o, degradacién en
la efectividad de la mision.
Cualidades de vuelo degradado, de tal manera que el avién puede ser
Nivel 3 | controlado, con una efectividad inadecuada de la misién y una alta carga
de trabajo para el piloto.
Fuente: Cook, M. V. (2012). Flight dynamics principles: a linear systems approach to

aireraft stability and control. Butterworth-Heinemann.

2.8.2 Requerimientos de cualidades vuelo y manejo

Oscilacién de cabeceo de periodo corto

El modo de periodo corto se cuantifica en términos de la tasa de amortiguamiento,

categoria de la fase de vuelo y del nivel de las cualidades de vuelo, cuadro 2.5 [5].

Cuadro 2.5: Amortiguamiento modo de periodo corto.
Nvel 1 Nivel 2 Nivel 3
gsmin Csmaz Csmin Csrna:c gsmin
Categoria A 0.35 1.30 0.25 2.00 0.10
Categoria B 0.30 2.00 0.20 2.00 0.10
Categoria C 0.50 1.30 0.35 2.00 0.25
Fuente: Cook, M. V. (2012). Flight dynamics principles: a linear systems approach to
atrcraft stability and control. Butterworth-Heinemann.

Fase de vuelo

Cuadro 2.6: Control anticipation parameter.
Categoria A B C
CAP Min Max Min Max Min Max

Nivel 1 028 36 008 3.6 016 3.6
Nivel 2 0.16 10.0 0.038 10.0 0.096 10.0

Nivel 3 0.16 - 0.038 - 0.096 -
Fuente: Tierno, M. A. G., Cortés, M. P., & Mdrquez, C. P. (2012). Mecdnica del vuelo.
Ibergaceta.
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Fugoide

Las dificultades de manejo pueden ser molestas si w,/ws; < 0,1 [5].

Cuadro 2.7: Amortiguamiento modo fugoide.

Nivel de cualidades de vuelo Comin
1 0.04
2 0
3 Inestable, T, > 55s

Fuente: Cook, M. V. (2012). Flight dynamics principles: a linear systems approach to
aireraft stability and control. Butterworth-Heinemann.

Modo balanceo

El modo de balanceo describe la dindamica lateral, lo cual es un factor importante en
la determinacién de las cualidades de manejo laterales, cuadro 2.8 [5].

Cuadro 2.8: Tiempo de modo de balanceo.

. T.....(segundos)
Tipo de aeronave Fase de vuelo Nivel 1 Nivel 2 Nivel 3
I, IV A C 1.0 1.4 -
I1, 111 A C 1.4 3.0 -
I, I1, IT1, IV B 1.4 3.0 -

Fuente: Cook, M. V. (2012). Flight dynamics principles: a linear systems approach to
aireraft stability and control. Butterworth-Heinemann.

Modo espiral

Un modo espiral estable es aceptable dependiendo su tiempo de respuesta. Sin embar-
go, desde que el tiempo de respuesta sea constante, cualquier aeronave en modo espiral
daria lugar a un comportamiento dindmico muy lento, no critico para el manejo a menos
que sea muy inestable, cuadro 2.9 [5].

Cuadro 2.9: Tiempo constante del modo espiral.

Ts, ... (segundos)
Fase de vuelo —wo 0™ w0 19 Nivel 3
A, C 17.3 115 7.2
B 98.9 115 7.2

Fuente: Cook, M. V. (2012). Flight dynamics principles: a linear systems approach to
aireraft stability and control. Butterworth-Heinemann.
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Modo balanceo holandés

El modo de balanceo holandés es modo de periodo corto y tiene una gran influencia

en el manejo lateral-direccional, por lo tanto, sus requerimientos de amortiguacién y

frecuencia son especificados con gran detalle, cuadro 2.10 [5].

Cuadro 2.10: Amortizacién y frecuencia modo balanceo holandés.

Valores minimos

Tipo Fase Nivel 1 Nivel 2 Nivel 3

Ca  Cawa wa Ca  Cawa wqg G4 wq
I,IV. CatA 0.19 035 1.0 0.02 005 05 00 04
II, III Cat A 0.19 035 05 0.02 005 05 00 04
Todas Cat B 0.08 0.15 05 0.02 005 05 0.0 04
I,IV CatC 0.08 0.15 1.0 0.02 0.05 05 0.0 04
II, IIT Cat C 0.08 0.10 0.5 0.02 0.05 0.5 0.0 04

Fuente: Cook, M. V. (2012). Flight dynamics principles: a linear systems approach to

aireraft stability and control. Butterworth-Heinemann.

2.9 Criterio de Routh-Hurwitz

El criterio de Routh-Hurwitz es un método para determinar la localizacién de los ceros

de un polinomio con coeficientes constantes reales con respecto a los semiplanos izquierdo

y derecho del plano s. Debido a que los programas para encontrar raices pueden resolver

los ceros de un polinomio con facilidad, el valor del criterio de Routh-Hurwitz esta limitado

a ecuaciones con por lo menos un parametro desconocido [12].

F (S) = ansn + a'n—lsn_l +...+ais+ ayg = 0

(2.18)

Para que la ecuacion 2.18 no tenga raices con partes reales positivas, todos los coeficientes

deben tener el mismo signo y ninguno puede ser cero. Asi, la condicién estd en que los

determinantes de Hurwitz sean positivos. En donde los coeficientes con indices mayores

que n o negativos deben reemplazarse con ceros.

Dy = an_y
D2 _ Qp—1 Gp-3
Qp Qp—2

Ap—1 QAp-3 Qp—5
D3: An Ap—2 Qp—g

0 ap—1 Ap-3
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ap—1 Ap-3 Qp-5 - 0

Qp, Ap—2 QGp—4 0

Dn = 0 Ap—1 Qp—3 -+ 0
0 0 0 - a

El primer paso, es arreglar los coeficientes en dos reglones entre pares e impares desde el

menor hasta el mayor.

ap  Ap—2 0p—4 0(pn—¢

Gp—1 Gp-3 0dp-5 Qp-7
Luego se arreglan mediante las operaciones indicadas, por ejemplo:

ags® + ass® + agst + a3s® + as® + ays +ag =0 (2.20)

Qg 7 a2

as as ai
asa4—aeas __ asa2—aeal __ asap—ag X0 __
4504-4643 — A 45424641 — [ 4590-46XT — g,

A A A
BC—AD __ E Cag—Ax0 __ Cx0—Ax0 __
—_—— = - c = Qo - c = 0

EDgcao —F 0 0

E
Fag—Ex0 __
—Fr = ago 0 0

6
5
4
as as as
3 Aaz—asB =C Aai—asag —D Ax0—asx0 =0
2
1
0

coococoof

Completada la tabulacion, se analizan los signos de los coeficientes de la primera
columna. Las raices de la ecuacion estan en el semiplano izquierdo del plano s si todos
los elementos son del mismo signo. El numero de cambios de signos es igual al nimero
de raices con partes reales positivas o en el semiplano derecho del plano s. Por lo tanto,
si todos los determinantes de Hurwitz son positivos, los elementos en la primera columna

de la tabulacion de Routh deberan ser del mismo signo.
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Estado del arte

3.1 Estudios a nivel Nacional

e Diseno detallado de la superficie alar y mecanismos de hipersusten-
tacion y control de un Planeador Luftwinter. Henao C. Claudia M.
(2007).[17]

Se optimizé el disenio del planeador Céndor I desde la superficie alar, envergadura,
relacién de aspecto y relacion de taperado para lograr volar por mas tiempo sin

depender en su totalidad de condiciones meteorologicas.

e Diseno estructural detallado del fuselaje de las tesis titulada “Diseno
preliminar de un planeador de ala rigida con vuelo controlado”. Pinto
G. Oscar F. (2008).[18]

Se validé y redisend estructuralmente el fuselaje del planeador desarrollado en el
proyecto “diseno preliminar de un planeador de ala rigida de vuelo controlado”
estudiando los requisitos necesarios para obtener la certificacién de un planeador
con superficies de control.

e Cdlculo Y Diseno Conceptual Y Preliminar De Un Planeador Mono-
plaza Tipo Standard Class De Categoria Utilitario. Gomez Barrero, F.,
Méndez Moreno, Aurelio dir. (2012).[19]

Se propuso un diseno conceptual y preliminar de un planeador categoria Standard
Class presentando una comparacién de planeadores por categorias junto con los
calculos y andlisis pertenecientes a los aspectos mas importantes y relevantes del

area exterior del planeador, como una parte de su rendimiento.
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3.2

Diseno preliminar de un planeador en configuracion ala volante con
capacidad para una persona. Mejia Giraldo, A., Lopez Rios, A. A.
(2014).[20]

Se diseno un ala volante sin propulsién con capacidad para una persona, omitiendo
parte del fuselaje y empenaje. El trabajo consistié en investigar el estado del arte
y marco tedrico. Empleando herramientas computacionales se calcularon fuerzas,
momentos aerodindmicos y un analisis estructural seleccionando posibles materiales

para definir el concepto final del diseno.

Estudio del rendimiento aerodindmico y de estabilidad sobre la imple-
mentacion de un ala de envergadura variable para una aeronave tipo
planeador de entrenamiento categoria utilitaria. Carranza Vargas, P.
M., Chapeton calderon, A. F. (2015).]21]

Se estudié el rendimiento aerodinamico y de estabilidad del planeador ATLAS T en
una condicion de ala extendida y ala retraida durante vuelo de crucero, identificando
la estabilidad estatica y dinamica.

Estudios a nivel Internacional

On the dynamic longitudinal stability of sailplanes with fixred and free
controls. Morelli. P.(1960).[22]

Se estudié comportamiento oscilatorio longitudinal de un planeador, recalcando en

la ampliacién del estudio para movimientos oscilatorios asimétricos.

Application of nonlinear QFT to flight control design for high AOA
maneuvers with thrust vectoring. Rasmussen, S.J.(1991).]23]

Por medio de la teorfa de retroalimentacion cuantitativa no lineal (QFT), se disefio
un sistema de control de vuelo (FCS) para un YF-16 de la Fuerza Aérea de Estados
Unidos. Para esto, se eligieron maniobras de rango visual deseables durante el com-
bate desarrollando las funciones de transferencia mediante el uso de la identificacion
del sistema, con variables de tiempo de entrada/salida. Después de identificar las
funciones de transferencia, se utilizo la técnica QFT de salida multiple en cascada
de entrada multiple para disenar el FCS simulando y controlando el sistema, per-

mitiendo sacar deducciones importantes para el programa de simulacién en vuelo.

Longitudinal dynamic of towed sailplane. de Matteis. Guido (1993).[24]

Se investigd la estabilidad longitudinal de planeadores arrastrados por cable, rela-
cionando la dindmica del cable en un sistema lineal de ecuaciones. Se demuestran
fuertes interacciones entre los movimientos de cable, remolque y planeador, condu-
ciendo a situaciones inestables en vuelo.
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e Stability augmentation of a sailplane in towed flight. De Matteis, G.,
Tamilia, W. (1993).[25]

Se disend un sistema de control automatico para un planeador en vuelo remolcado,
cuyo objetivo principal es controlar la posicion relativa de remolque y planeador.
El movimiento controlado del planeador se simula mediante un modelo dinamico

general en los ejes de cuerpo.

e Modelizacion CAD y andlisis aerodindmico y estructural del planeador
Fauvel AV-22. Borrell Rodriguez, X. (2010).]26]

Se model6 un planeador mediante una aplicacién de diseno asistido por ordena-
dor a partir de sus planos de construccion para efectuar posteriormente un analisis
aerodinamico y estructural. De igual forma, se detalla el proceso de modelizacion
del planeador mostrando las técnicas empleadas para la resolucion de los distin-
tos problemas particulares que plantea la modelizacién de un aerodino. También se
muestran las estrategias de preparacién del modelo obtenido para una simulacién
computacional, tanto aerodinamica como mecanica. Finalmente, se proponen modi-
ficaciones al proceso de construccién del planeador como conclusiéon de los resultados
obtenidos.
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Marco legal

e RAC-22. Estandares de aeronavegabilidad: planeadores y moto planea-
dores.[27]

Adaptacién para Colombia, por parte de la UAEAC, de la norma CS-22 del Regla-
mento EC 1592/2002 de la Agencia Europea de Seguridad Aérea (EASA).

e RAC-45. Identificacién de aeronaves y componentes de aeronaves.[13]

Identificacién de aeronaves, motores y hélices que son fabricados bajo los términos
de un “certificado de tipo” o de un “certificado de produccién”. Adaptacién de la
Norma LAR 45 sobre Identificacién de Aeronaves y Componentes de Aeronaves.

e CS-22. Certification Specifications for Sailplanes.[28§]

Esta especificacién cubre los requisitos de aeronavegabilidad para el disenio de ae-
ronaves livianas de ala fija con o sin motor, planeadores. La estabilidad se muestra
mediante una tendencia a que el planeador regrese a un vuelo estable después de:
(1) un aumento de velocidad, seguido de una liberacién no brusca del cabeceo; y (2)
una disminucién de la velocidad, seguido de una liberacion no brusca del cabeceo.
Los requisitos de resistencia se especifican en términos de factor de cargas limite y
cargas finales.

e MIL-STD-1797A. Flying Qualities of Piloted Aircraft.[29]

Esta norma contiene los requisitos de cualidades de vuelo y manejo. Su objetivo
es garantizar las cualidades de vuelo para un rendimiento adecuado de la misién
y la seguridad de vuelo independientemente de la implementacion del diseno o el
aumento del sistema de control de vuelo. Los requisitos de esta norma se aplican

durante el diseno, construcciéon, prueba y aceptacién de la aeronave.
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e MIL-F-8785C. Flying Qualities of Piloted Airplanes.[30]

Esta especificacion contiene los requisitos para las cualidades de vuelo y manejo,
en vuelo y en tierra, de los aviones militares, tripulados y pilotados de EE.UU. Su
objetivo es garantizar cualidades de vuelo que proporcionen un rendimiento ade-
cuado de la misién y seguridad de vuelo independientemente de la implementacién
del disenio o la mecanizacion del sistema de control de vuelo. La estructura de la
especificacion permite su uso para guiar estos aspectos en las compensaciones, los
analisis y las pruebas de diseno.

e DEF-STAN 00-970. Design and Airworthiness Requirements for Service
Aircraft|31]

Esta norma proporciona requisitos para la certificacién de aeronavegabilidad y di-
seno para el desarrollo y prueba de aviones de ala fija en operaciones militares en el
Reino Unido.

e NATO-STANAG-4671. UAV Systems Airworthiness Requirements for
North Atlantic Treaty Organization (NATO) Military UAV Systems.[32]

Este documento contiene un conjunto de requisitos técnicos de aeronavegabilidad
destinados principalmente a la certificacion de aeronavegabilidad de los sistemas
UAV miilitares de ala fija con un peso maximo de despegue de entre 150 y 20,000
kg. Estos requisitos representan los requisitos minimos aplicables para cumplir con
los objetivos de seguridad definidos.
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Problematica

5.1 Planteamiento del problema

La efectividad de una maniobra aérea es influenciada por la configuracién estructural y
aerodinamica junto con aspectos de rendimientos y potencia, siendo reducida por factores
como una mala visibilidad exterior e interior, mala presentacion de datos y referencias,
exceso de ruido, diseno inadecuado del asiento, temperatura, humedad y el exceso de
fuerzas sobre los mandos en la cabina, dificultando la capacidad en vuelo a voluntad
de mantener una trayectoria por parte del piloto. De igual forma, el exceso de cargas
perjudicarian la estructura, relacionando magnitudes lineales y angulares, de velocidad
y aceleracion, sometiendo al piloto y a la aeronave a grandes presiones con respuestas
negativas en la psicologia, fisiologia y ergonomia del vuelo. De esta forma, el problema a
abordar estd en las deficiencias en el régimen de vuelo, categoria y fase de vuelo de una

aeronave para aumentar o disminuir sus cualidades de vuelo y manejo.

5.2 Justificacion

Las cualidades de vuelo y manejo son parametros primordiales para la certificaciéon de
cualquier aeronave. Por lo tanto, conocerlas e interpretarlas es util para cualquier inge-
niero en cada fase de diseno. Aunque se han realizado importantes estudios, muchos con
métodos lineales y otros mas complejos con métodos no lineales, es pertinente avanzar
en el tema, ya que desde los estudios hechos en diseno o fabricacién de aeronaves, la
estabilidad dinamica y estatica se abarca desde programas especializados por razones de
disminucién de costos y tiempo. La oportunidad de implementar este estudio, con célculos
aproximados a un modelo real, podria abrir la puerta a nuevos conceptos y énfasis en el
uso de herramientas adquiridas, mejorando la experiencia académica exponiendo las cua-
lidades de vuelo y manejo como norma reguladora con su aplicacién directa. Para el sector
aeronautico es de gran provecho cada concepto planteado con sus resultados para generar
la inclusiéon a mediano plazo de la construccion de aeronaves u objetos voladores para

39



Estudio de las cualidades de vuelo y manejo de una aeronave tipo planeador para instruccion

uso institucional o civil, abriendo las puertas a politicas de estado encaminadas en crear
modelos y metodologias de andlisis de las caracteristicas de estabilidad y maniobrabilidad
en aeronaves. Y asi finalmente, difundir nuevos desarrollos para la industria aeronautica

y aeroespacial nacional e internacional.

5.3 Alcance

Este trabajo de grado mostrara el analisis de las cualidades de vuelo y manejo para una
aeronave tipo planeador sin motor con respecto a su categoria y fase de vuelo en régimen
de vuelo subsoénico, despreciando efectos de compresibilidad del aire, efectos de espesor
de perfil y sus angulos de ataque, sustentados en un modelo lineal de ecuaciones. Asi,
se expondran los parametros geométricos, de peso, balance y rendimiento con respecto a
los datos suministrados por manual de mantenimiento, certificado tipo y fuentes externas
mientras sea posible. No se entregara prototipo, ni andlisis en tunel viento, donde se
asume que no hay sistemas de control automatico de estabilidad. En Cada maniobra de
perturbacion se entiende que el piloto mantendra controles firmes en una direccion recta
y a nivel. Finalmente, los cédlculos seran realizados en M atLab® en forma de modelo
matematico bajo una base de datos creada a partir de datos geométricos y resultados
aerodinamicos a partir de analisis hechos en X F’ LR5®.

5.4 Pregunta de investigacion

., Como influyen los factores de estabilidad en las cualidades de vuelo y manejo de una

aeronave en régimen subsonico?
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Objetivos

6.1 Objetivo general.

e Realizar un estudio de las cualidades de vuelo y manejo de una aeronave tipo pla-
neador para instruccion.

6.2 Objetivos especificos.

e Plantear el modelo dindmico para calcular el estado de equilibrio longitudinal en

condiciones de vuelo subsénico.

e Determinar las derivadas de estabilidad y control aerodinamico en el eje longitudinal

y eje lateral-direccional para calcular las respuestas en controles aerodinamicos.

e Establecer los modos de oscilacién caracteristicos en el eje longitudinal y eje lateral-
direccional para realizar el analisis de acuerdo a los requerimientos de las cualidades
de vuelo y manejo estandarizados.

41






Capitulo 7

Metodologia

Para la consecucion de los objetivos propuestos en el estudio de las cualidades de vuelo
y manejo de una aeronave tipo planeador se abarcé de forma hipotético-deductiva la

metodologia, dividiéndola en tres fases de trabajo:
Primera fase

A partir del planeador Schweizer SGU 2-22 se obtendran los datos técnicos y geométri-
cos para realizar los calculos de estimaciéon de peso, balance, inercias y factor de carga. Ba-
jo el rango de velocidades permitidas por el diagrama v-n calculado, se realizara un anélisis
aerodinamico en X F' LR5® para crear una base de datos con informacién geométrica y
aerodinamica, y asi, calcular las condiciones de equilibrio por cada velocidad permitida,
desde un estado de vuelo recto y nivelado.

Segunda fase

Se identificaran los ejes y fuerzas actuantes del sistema, donde con las cifras de la con-
dicion de equilibrio y la base de datos, se calcularan las derivadas de estabilidad y control
aerodinamico adimnesionales, dimensionales y en términos reducidos en el eje longitudinal
y lateral-direccional. De esta forma, se brindara solucién y linealizacion a las ecuaciones de
movimiento para determinar las funciones de transferencia por cada eje. Con cada funcion
de transferencia se calcularan las respuestas por variables de perturbacion y aceleracion
en controles aerodinamicos, permitiendo llegar a determinar las componentes lineales de

velocidad total y la tasa de cambio de altitud por perturbaciones de movimiento.
Tercera fase

Habiendo determinado todas las funciones de transferencia, se identificaran las res-
puestas de estabilidad dindmica con sus modos de oscilacién, y estabilidad estatica con
los rangos maximos en controles fijos por cada velocidad permitida, para con ello, realizar

el andlisis de acuerdo a los requerimientos de las cualidades de vuelo y manejo.
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Desarrollo

8.1 Calculo de condicién de equilibrio

A partir de la revista Sailplanes by Schweizer History [14], certificado tipo G-18 [33] y
manual de mantenimiento [34] del planeador Schweizer SGU 2-22 se identificaron los datos
técnicos para modelar en SolidWork:s® facilitando la interpretacion de las dimensiones
mas relevantes para el estudio, apéndice A-A.1.

8.1.1 Estimacién de Peso
Ala principal

Referenciando los datos del cuadro A.2 y A.5, apoyados del libro [35]:

. AR - nyy oo
= <C) Pmat * 8 pying ( cos\o 25 ) ! "

0,6
W, = (19,51m2)(1,524m)(0,1207)(2711kg/m3)(0,0011)(%) (1)%%(9,81m/52)
W, = 1186,36N
My = 120,93kg = 266,611

Empenaje
- Estabilizador horizontal
Referenciando los datos del cuadro A.4 y A.5, apoyados del libro [35]:

0,4
¢ AR 0.6 —o3 [Ce)
Wyr = Spp-Car- (E) Dt Koy <i) .)\%gji.vg3. (5) g (8.2)
maxygr

COSA0’25HT

0,6
Wiz = (1,92m2)(0,8855m)(0,09) - (2711kg/m?)(0,022) (%) (1)%%(0,33)"?
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(0,4589)"*(9,81m/s?)
Wir = 89,02N

- Estabilizador vertical

Referenciando los datos del cuadro A.3 y A.5, apoyados del libro [35]:

0,4
B t AR 08 —0,2 Cr\
Wy = Syr-cyr- (—) Pmat Kpyr (—VT ) -)\?/’(%4~VF . -g (8.3)
c Cyr
maxyT

COSA0725VT

Wyr = (1,21m2)(0,93m)(0,09)(2711kg /m?)(0,067) (co;”’ﬁ’m)0’6(28,7)0704(0,021)072
(0,5218)%4(9,81m/s?)

Wyr = 152,16N

myr = 15,b1kg = 34,200

- Masa total empenaje
mg = mgr + myr

mp = 200b + 34,20b = 54,21b

Cuadro 8.1: Comparacion de célculos de peso.
Aprez 1 (Lb) Aprx 2 (Lb) Real (Lb) Cadlculos (Lb)

30% Ala 261 270 280.25 266.61
25% Fuselaje 200.1 207 214.25 222.69
3% Tail-Fin 43.5 45 46.708 332
2% llanta 174 18 18.68 17
60% Masa 522 540 560.5 260.5

8.1.2 Calculo del balance

Asumiendo carga paga por los pilotos 1 y 2, con una masa total de 145 kg; y simetria
sobre el eje Y a razén que no hay fuerzas puntuales sobre el eje lateral que varien el
balance del centro de gravedad.

Centro de gravedad eje Y

Yeg =0
Centro de gravedad eje X

El centro de gravedad es ubicado a 0.3901 m del borde de ataque del ala principal,
6 2.2029 m de la punta del planeador.
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Cuadro 8.2: Centro de gravedad eje X.
Ubicacion Masa Momento

Piloto 1 -0.58 m 75 kg -43.8 kg*m
Piloto 2 0.20 m 70 kg 14.2 kg*m
Planeador 0.72 m 254.2 kg 185.3 kg*m

399.2 ke 155.7 ke*m

Centro de gravedad eje Z.
El centro de gravedad es ubicado a 0,4846 m sobre el eje OZ.

Cuadro 8.3: Centro de gravedad eje Z.
Ubicacion Masa Momento

Pilotos 0 m 145 kg 0 kg*m
Planeador 0.77 m 246.5 kg 190.3 kg*m
Rueda 0.40 m 7.71 kg  3.13 kg*m

399.2 kg 193.4 kg*m

8.1.3 CaAlculo de inercias

El calculo de inercias se realizé6 asumiendo alas rectangulares y fuselaje cilindrico,
ecuacion 2.5, relacionando datos entre X F LR5®, AVL® (1) y cdlculos propios para la
validacién de resultados, cuadro 8.8.

Ala principal

Cuadro 8.4: Inercias ala principal.
‘ XFLRS5 ‘ Calculos ‘

Masa 12093 kg | I, 16304 kg 21, 17311 kg m?

g 24 m | I, 16.35 kg 2\ I, 2343 kg m?
Yeq 0 m | I, 1644.2 kg 211, 17544 kg m?
Ze.g 1.04 m | I,, 1,60 kg 2

3 3 3 3

1

I, = Em(b2 + %) (8.4)
120,93k
L= 2228 (13.106m)? + ((1,524m)(0,2818)(0,1207))2) = 1731,0638kgm?
12
1
I, = Em(t2 + ) (8.5)
120,93k
= ’1—2g(((1,524m)(0,2818)(0,1207))2 + (1,524m)?) = 23,4335kgm?

1736 AVL® es un programa para el andlisis aerodindmico y dindmico de vuelo de aeronaves en estados
lineales y no lineales.
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1
I = — 2 _2 .
2= ym(h? + ) (8.6)
120,93k
I = ==22((13,106m)° + (1,524m)?) = 1754, 44kgm®

Estabilizador horizontal

Cuadro 8.5: Inercias estabilizador horizontal.

‘ XFLRS5 ‘ Cdlculos ‘
Masa 9.07 kg |I, 332 kg m®| I, 421 kg m?
Xeg 741 m |1, 0.36 kg m* |1, 059 kg m?
Yegq 0 m | I, 3.7 kg m? |1, 48 kg m?
Zog 083 m | L. -0.012 kg m?
L= —m?+8) (8.7)
T2 '
9,07k
L=~ 9 ((2,36m)? + ((0,8855m)(0,09)(0,303))%) = 4,218kgm?
1
I, = —m(t* +¢ .
)= m(+2) (8.8)
9,07k
Iy = =33 9(((0,8855m)(0,09)(0,303))2 + (0,8855m)?) = 0,593kgm>
_ 1 2 =2
I, = 12m(b +7¢) (8.9)
9,07k
I == 7 ((2,3622m)? + (0,8855m)°) = 4,81kgm?

Estabilizador vertical

Cuadro 8.6: Inercias estabilizador vertical.

‘ XFLRS5 ‘ Cadlculos ‘
Masa 1551 kg | I, 164 kg m?| I, 252 kg m?
Xeg 7014 m | I, 253 kg m?|I, 112 kg m?
Yoq 0 m | I, 088 kg m? |1, 364 kg m?
ey 1.4 m | I, -02 kg m?
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Fuselaje

Cuadro 8.7: Inercias fuselaje.

‘ XFLRS5 ‘ Cadlculos ‘
Masa 101.01 kg | I, 224 kg m?| I, 208.02 kg m?
Xeg 322 m | I, 360 kg m*|I, 60421 kg m?
Y4 0 m | I, 357.8 kg m? |1, 60421 kg m?
Z 0.38 m | I, -274 kg m?

c.g
Inercias totales

Cuadro 8.8: Inercias Schweizer SGU 2-22.

| AVL | XFLR5 |
Masa 399.24 kg |L 176241 kgm? [ I, 1725.031 kgm® |, .
X., 2203 m |I, 12256 kgm?|I, 118712 kgm? |
Yegq 0 m | I, 2728.93 kgm? |1, 2727 kgm?
Z 0484 m | L. -1044  kgm? | L. -156.64 kgm? | 0:200m

c.g

8.1.4 Factor de carga y velocidades de maniobra

Relacionando la ley de inercia de Newton, consideramos cargas generadas en maniobras

y en virajes coordinados a nivel con angulos de —54,5 < 6 < 76,58.

24000
imy = 21+ | 8.10
Himc +(Gwﬂoooo) (8.10)
24000
i) +’(880J7u»+10000)
Mim_y 2 0’4n“m<+) (8.11)
Niim,_, > 0,4 (4,3) > 1,72
CNmam(Jr) = \/C2maz + 02 max (812)
Oy = V/1,55442 4 0,020412 = 1,5545
Vitau, = \| — =" (8.13)
t + p . CNmam(+)
880,171b
2
Vitau, = 210,0038 = 50,04ft/s

(0,0021403slug/ f1*)(1,5545)
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Oy = \/cgw(_) +C (8.14)

Cnpon, = V—1,2919% +0,03303% = 1,2923

(8.15)

) 880,171b
210,0038 ft*
(0,0021403slug/ ft*)(1,2923)

G
V. =k, 8.16
Vg (8.16)
880,171b
Ve=(33)| =75 = 67,56 K EAS = 119,81 ft/s
210,0038 ft

V= (125)V, (8.17)

Vitau_, = = 54,88ft/s

Vy = (1,25)(119,81ft/s) = 149,76 ft/s

VA = Vstall(+) \/ nlzm(+) (818)

Va = (50,04ft/s)\/4,3 = 103,84 ft/s

Figura 8.1: Diagrama v-n.

Va Do

VD

factor de carga

gy L L L L L

velocidad KEAS
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Cuadro 8.9: Velocidades de maniobras permitidas.

| m/s km/h ft/s  knots keas mph
Vs, | 1525 5491 50.04  29.65 2822 34.12
Vi, | 1673 60.22  54.88  32.52  30.95 37.42
Va 31.65 113.94 103.84 61.52 58.55 70.80
V. 36.52 131.46 119.81 7098 67.56 81.69
Vi 45.65 164.33 149.76 88.73 84.45 102.11

8.1.5 Calculos aerodinamicos

Con la velocidad de mejor relacién de planeo (?), apéndice A-A.1, se asume Mach de

0,0617 y R, =1997517.04 en régimen subsénico de vuelo. De esta forma, con el software

XF LR5® se analizdé aerodindmicamente los perfiles en el ala principal NACA 43012a;
estabilizador horizontal y vertical NACA 0009 obtenidos desde UIUC Airfoil Coordinates
Database [38], cuadro 8.11 y apéndice B. El método de andlisis esta en mantener las

condiciones de nimero mach y Reynolds constantes variando el angulo de ataque de -20

a 20 grados de incidencia en intervalos de 0.5 grados por cada régimen de velocidad desde

Vs = 15,19m/s hasta V; = 40,23m/s para el modelo matemético final.

Cuadro 8.10: Condiciones atmosféricas del vuelo.
Altitud
Gravedad
Temperatura 29.33 c

1080 m
9.81

m/s

2

Cuadro 8.11: Datos aerodindmicos obtenidos a 21.0109 m/s.

Ala principal

E. horizontal E. vertical

Perfil

Pendiente de lift a
Drag cero lift Ch,
Lift maximo CrLous
Momento cero lift C,,,
Lift ala Cry
Lift E. horizontal (',
AOA cero lift oo
Lift elevador as,
Lift aleron g,
Lift rudder as

NACA 43012A° NACA 0009 NACA 0009

5.79
0.0086
1.55
0.018
0.5054

1

5.91
0.00
1.28
0

0.10
0

Fuente: Autores.

79

43

4.42
2.31
3.84

2.98
0.0078
1.29

0

2[37] La velocidad de mejor relacién de planeo, es a aquella velocidad en la que de acuerdo al disefio
aerodindmico de la aeronave se puede recorrer mayor distancia, con respecto a la altura a la que se
encuentra la misma, es decir, depende de la relacién de planeo de cada aeronave en particular.
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(21,0109 m/s)(1,524 m)(1,10968 kg/m?)
0,0000177884 Pa * s

R, = = 1997517,04

8.1.6 Calculo de la condicion de equilibrio

(8.19)

Se considera en el ajuste del equilibrio que el piloto puede establecer un angulo de

elevador 7 obteniendo la fuerza de sustentacion suficiente para soportar el peso total y

brindar el balance suficiente con respecto al arrastre, velocidad y trayectoria de vuelo.

Siendo el perfil NACA 0009 simétrico en el estabilizador horizontal, la fuerza de arrastre

seré cero, de tal forma que a una velocidad Vj, esta es mayor al arrastre brindando un

coeficiente de momento C,,, para un angulo a., ecuacién 8.20. Siendo asi, desde un vuelo

estable y nivelado, para cambiar la condicién de vuelo es necesario mover los controles a

la nueva configuraciéon del elevador 7, garantizando un estado de equilibrio, figura 8.2.

Figura 8.2: Condicién de estabilidad estatica longitudinal a 21.0109 m/s.

0,500 -
0,400 -

0,300 -

0,200

0,100
& : : :

uuuuuu

. . .
25 20 15 -10 -Sp.100 & 10 15 20 25

Fuente: Autores.
Condicién de estabilidad estatica longitudinal
dCy

dCm
dCL,

dCpm — de
dCyp, (h=ho) = Voo (1 da)

<0

dc,,
Cy,

5,91
= (0,256 — 0,25) — (0,329) 2" (1 — 0.423) = 0,188
dC,,
acy.,
K, = 0,188

— d
B = ho + V2t (1——5)
a da

K, =

52

(8.20)

(8.21)

(8.22)

(8.23)
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5,91
i = 025 4 (0,320) 25 (1 - 0,423) = 0,444

dn K,
dCLw B VTa2
dn 0,188

L - 2 0,129
dCp, — (0,329)(4,42) ’

(8.24)

Condicion de estabilidad estatica lateral-direccional

% <0 (8.25)

- = Vit (8.26)

1,4805m
4,598m

dC
— (0,021
B~ —002)

Calculo de condicién de equilibrio

(5,98) = —0,0404

Para un vuelo estable las fuerzas y momentos deben ser cero. Dada la simetria en
el eje Y, las fuerzas y momentos laterales permanecen en equilibrio, y la condiciéon se
reduce al eje longitudinal. Por lo tanto, los ejes de referencia son OXZ, con el origen O
ubicado en el centro de gravedad, bajo las contribuciones por la relacién aerodinamica
ala-cola incluyendo el angulo de incidencia del ala v, y el downwash a cero sustentacién
gg, figura 8.3.

Figura 8.3: Fuerzas y momentos actuantes en condicién de equilibrio.

Fuente: Autores.

CLy = a(ae + au, — Q) (8.27)
Cpy = (5,79)(0+ 4 — (1)) (r/180) = 0,5054
. Cry de
T (1 N @) i (8.28)
0,5054
ar = =0 (1-0,423) + (=1,87) (w/180) = 0,0176 + 180/7 = 1,01
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CL, = ag + araj + asm (8.29)
Crp = 0,0 + (5,91)(0,0176) + (4,42)(0) = 0,1044

S’
Cr = CLW + %(CLT) (830)
1,92m?
Cr, = 0,5054 + 19 51m? (0,1044) = 0,5157
Cpy = Cpy + Cry(h —hg) — O, Vr (8.31)

Cyn = 0,0184 + (0,5054)(0,256 — 0,25) — (0,1044)(0,329) = —0,0130
Cp=Cp, + KC} (8.32)

Cp = 0,00862 + (0,0406)(0,5157)2 = 0,0194
2CL,,

" TAR

2(0,5054)

T (881)

Oy = Qe + Q. (8.34)

£ (8.33)

€0 = = 0,0365

a,=04+4=14

C d
Ne = br 4 (77T + (1 - _€> — Q. — 50) (8.35)
da

a2 a2

~0,1044 5,91
442 442

Y

e ((—1,87 % 7/180) + (4 % /180)(1 — 0,423) — (4 % 7/180) — 0,0365)

Me = 0,1557 % 7 /180 = 8,92

La condicién de equilibrio total en la velocidad de perdida V; = 15,1994m/s y la velocidad
méxima V; = 40,2336m/s, bajo los parametros del cuadro 8.12, se describe en la seccién
9.1 y apéndice C-C.2.

Cuadro 8.12: Condicién de vuelo.
Peso 3916.53 N
Masa 399.24 kg
Altitud 1080 m

3543 ft
v 0
o 0
Xeg 2.203 m
K, 0.188
hy, 0.444
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8.2 Respuestas en controles aerodinamicos

Calculo de velocidades de equilibrio

Figura 8.4: Velocidad a través de dangulos de perturbacion.

Fuente: Autores.

Para calcular las componentes U,, V., y W,, empleamos las rotaciones de los angulos
Euler fijados al sistema de ejes de cuerpo, apéndice D-D.2. En el desarrollo del sistema de
ecuaciones se tiene en cuenta las variables de perturbacion 6, ¥, ¢ y velocidad de vuelo
Vo, figura 8.4.

Vo =Vip, . =21,0109m/s

U. 1 0 0] [21,0109m/s
v.l=10o10 0 (8.36)
We 001 0
Ue = 21,0109m/s
Ve =0m/s
W, =0m/s

8.2.1 Ecuaciones de movimiento

A partir del teorema de cantidad de movimiento y teorema de momento cinético, se
proyectan las ecuaciones de movimiento sobre los ejes de cuerpo. La de velocidad en un
punto con respecto a los momentos es dada como:

U=z —1ry+qz
v=y—pz+rx (8.37)
w=2z—qxr+py
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Asumiendo que el planeador es un cuerpo rigido, se entiende que & = ¢y = 2 = 0, asi la
velocidad que representa el problema en cuestién en cada componente sera:

u=qz—ry
v=rx—pz (8.38)
w=py—qr

De igual forma, las componentes de aceleracion pueden ser dadas como:

Gy = U — TV + qW

ay, =0 —pw+ru (8.39)

a, =W — qu + pv

Reemplazando la velocidad en el centro de gravedad (U,V,W) y la velocidad inercial
(u,v,w), obtenemos la velocidad en cualquier punto distinto al centro de gravedad:

W=U+u=U—ry+qz
V=V+ov=V—pz+rzx (8.40)
w=W+w=W —qz+py

A partir de las ecuacién 8.39 consideramos las aceleraciones un punto distinto al centro
de gravedad.

ay=u —rv 4+ qu

dy=v —pw +ru (8.41)

a,=w —qu +p

Derivando con respecto al tiempo las ecuacion 8.40:

d’:U—f’y+cjz
v =V —pz+iz (8.42)
w =W — gz + py

Para obtener las componentes de aceleraciones inerciales en un punto distinto del centro

de gravedad sustituimos la ecuacién 8.40 y 8.42 dentro de las ecuacién 8.41.

do=U—=1V4+qW -z (@ +r%) +y(pg— i)+ 2 (pr+q)
dy=V —pW +rU+x(pg+7) —y (> +77) + 2 (qr — p) (8.43)
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a’z:W—qU+pV+x(pr—q')+y(q7“+p)—Z(p2+q2)

A partir de la ecuacién 2.3, donde (X,Y, Z) son las componentes de fuerza total en un

punto por cada eje, podemos reescribir:

Z oma’, =X

> omal, =Y (8.44)

Z(Sma'z =7

Sustituyendo la ecuacién 8.43 en la ecuacion 8.44, con origen O en el centro de gravedad
y masa constante, brindamos la representacion general de las ecuaciones de fuerza total

para un cuerpo rigido con referencia a sus movimientos:

m(U =7V +qW) =X
m(V —pW +rU) =Y (8.45)

m(W —qU +pV) =2

A partir del teorema de momento cinético, consideramos que los momentos son producidos
por las fuerzas actuantes debido a la masa en el centro de gravedad, creando incrementos
en las componentes de momento. Las componentes de momentos totales, en términos de

inercias, seran dados como:

Lp— (I, — L)qr + Ly(pr — 4) — L.(pg + 1) + I,.(r* — ¢°) = L
Ig+ (I, — L)pr + IL,.(pq — 7) + I'M(p2 — r2) — Ly(gr+p) =M (8.46)
]zT - (Ix - ]y)pq - ]yz(pT - Q) + Iacz(qr - p) + Ixy(q2 - pQ) =N

La ecuacién 8.46 representa la forma general del momento total para un cuerpo rigido des-
cribiendo el movimiento de balanceo, cabeceo y guinada. Asumiendo plano OXZ simétrico,
con la masa uniformemente distribuida, I,, y I, seran insignificativamente nulos; cuando
el sistema de ejes de cuerpo esté alineado al sistema de ejes inerciales, I, serd cercano a

cero o negativo

I.p— (Iy - Iz)qr - Iacz(pq + 7.1) =1L
Lg+ (I = L)pr + L.(p* =) = M (8.47)
Li— (I, — I,)pq + I..(qr —p) = N
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Momentos y fuerzas perturbadoras

Considerando momentos y fuerzas perturbadoras por efectos aerodindmicos (a), efectos
gravitacionales (g), efectos de controles aerodindmicos (c¢), efecto de motores (p) y efectos
de perturbaciones aerodindmicas (d) podemos describir la ecuacién 8.45 y 8.47 sin tener

en cuenta la magnitud del movimiento.

m(U —rV + W) = Xo+ Xy + X+ X, + Xy
m(V —pW +7U) =Y, + Y, + Y. + Y, + Y,
m(W —qU +pV) = Zy + Zy+ Ze + Zy + Z4
Lp—(Iy = L)qr — L.(pg +7) = Lo + Ly + Le + Ly + Ly (8.48)
Lyg + (I = L)pr + L.(p* — r?) = My + My + M.+ M, + My

L7 — (Iy = I,)pq + Loz(qr — p) = No+ Ny + N+ N, + Ny
Linealizacién de las ecuaciones de movimiento

Asumiendo condicién inicial de vuelo recto y nivelado con ¢ = 6 = 1) = 0, velocidad

Vo con componentes de (U, V,, W,) y velocidad angular igual a cero, bajo pequenas per-

turbaciones, las componentes de las velocidad lineal serdn (u,v,w) y las componentes de

las velocidad angular seran (p, ¢, ), de manera que los términos que involucran productos

y cuadrados son insignificantes y pueden ser ignorados, a igual que las perturbaciones por
la atmésfera.

Xe=Yy=Zy=Ls=My;=Ny4=0 (8.49)

Términos gravitacionales

Los términos gravitacionales resuelven las componentes de peso dentro de las fuerzas
actuantes de acuerdo a la contribucién del movimiento perturbador. Asi, la contribucion
gravitacional se desarrolla desde el peso hacia los ejes de cuerpo, asumiendo origen O

sobre el centro de gravedad, no habran momentos producidos por el peso en cualquier eje.

Ly=M,=N,=0

X, —mg  sinb,
Y, | = 0 (8.50)
Zg, mg cosf.

Durante una perturbacion habran variaciones de actitud en 6, ¢ y 1 en relacién con las
componentes de peso y por condicion, las perturbaciones angulares son pequenas. Estas
pequenas aproximaciones pueden ser usadas para dar la siguiente relacion.
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Xy 1 v —=0| |—mgsinb,
Y, =|-v 1 ¢ 0 (8.51)
Zg 0 —¢0 1 mg cos 0,

Xy = —mgsinf, — mgt cos b,
Y, = mgysinf. + mge cosb, (8.52)
Ly =

mg cos 6, — mgf sin 0,

Términos en efectos aerodinamicos

En una perturbacién las fuerzas y momentos aerodinamicos dependeran de los términos
de sus derivadas expresadas en funcion de las sumas de las series de Taylor, donde cada
serie involucra una variable de movimiento, sea (u,v,w) 6 (p,q,r). Asi, desde que el
movimiento de las variables sea pequeno, las ecuaciones pueden ser simplificadas, para el
caso de fuerza axial X, y el momento de balanceo L, obtendriamos:

Xy = Xoe + Xou+ Xov + Xpw + X,p + X,q + X, + Xy (8.53)
Lo = Lae + Lyt + Lo + Lyw + Lyp + Lyq + Lor + Lyt

Términos de controles aerodinamicos

Asumiendo solo movimientos de las superficies primarias elevador, rudder y alerones,
sus deflexiones produciran fuerzas y momentos. Es importante cuantificar cada valor a
partir de derivadas aerodinamicas describiendo los fendmenos aerodinamicos a partir de

sus respectivas curvas de sustentacion (ag, asg, aoa).

Xe= Xef+Xm+XC

Yo= Yeb+ Y+

Zo= Zek+ Zym+ ZC

Le= L+ L+ LeC (8.54)
M, = Mgf + ]\04,777 + ]\ZICC

N.= Ne&+ Ny + NeC

o

o

o

(¢}

o

Términos de potencia

La contribucién es nula a razén de falta de motor.

Ajuste de las ecuaciones de movimiento eje longitudinal

Las ecuaciones de movimiento en el eje longitudinal OXZ describiréan la fuerza axial,
fuerza normal y el momento de cabeceo. Asumiendo que no hay movimiento lateral, las
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variables y derivadas de v, p, r, & y ¢ seran cero. Por lo tanto, en condiciones iniciales
de vuelo recto y nivelado, se entiende que . = W, = 0 con efectos de motores nulos
X7 = Z;7 = M,7 = 0. Asi, la forma mas simple de las ecuaciones de movimiento

longitudinales seran:
mu — qu — wa — )O(ww — )z'qq + mgl = )2',777

—Zyu+ (m — Zp)h — Zyw — (Zy+mU)q = Zyn (8.55)
—Muu — Mww — Mww + 1,q — qu = ]\04,777

Ajuste de las ecuaciones de movimiento eje lateral-direccional

Las ecuaciones de movimiento en el eje lateral-direccional describiran la fuerza late-
ral, momento de balanceo y momento de guinada. Asumiendo que no hay movimiento
longitudinal, las variables y derivadas de u, w, ¢ y n son cero. Por lo tanto, en condicio-
nes iniciales de vuelo recto y nivelado con referencia a los ejes de viento, se entiende que
0. = W, = 0. Asi, la forma mas simple de las ecuaciones de movimiento lateral-direccional
para el caso de estudio seran:

m@—fﬁ,v—}oﬁ,p—(Y/T—mUe)r—mqu:ﬁf—l-f}gC
—Lyv + Iyp — Lyp — Lot — Lyr = Le€ 4 LeC (8.56)
—Nyv = L.p — Npp + L — Nor = Ne& + NeC
8.2.2 Derivadas de estabilidad y control aerodinamico
Eje longitudinal

)O(u = g—g Fuerza axial debido a la velocidad axial

X, = —2Cp — My%2 (8.57)

X, = —2(0,0194) — (0,0617)(—0,0173) = —0,0378
Refiriéndonos al cuadro D.9-apéndice D.

X, = LpVpSX, (8.58)
X, = 1(1,10968kg/m*)(21,0109m/5)(19,51m?)(—0,0378) — 8,59kg/s

Zou = g—g Fuerza normal debido a la velocidad axial

Z, = =201 — My%L (8.59)

Z, = —2(0,5157) — (0,0617)(0,0519) = —1,0347
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Refiriéndonos al cuadro D.9-apéndice D.

Z, = pVoS7, (8.60)
Z, = 1(1,10968kg/m?)(21,0109m/5)(19,51m?)(—1,0347) = —235,331kg/s

)O(w = g—lf‘(, Fuerza axial debido a la velocidad normal

X, =Cp— %o (8.61)

oo

X, = 0,5157 — 0,0271 = 0,4886
Refiriéndonos al cuadro D.9-apéndice D.

X, = 1pVpSX,, (8.62)

2
X, = 5(1,10968kg/m?)(21,0109m/5)(19,51m2)(0,4886) = 111,1356kg/s

Zow = g—g/ Fuerza normal debido a la velocidad normal

Zy=— (%L +Cp) (8.63)
Z, = —(5,792 +0,0194) = —5,8117

Refiriéndonos al cuadro D.9-apéndice D.

Z = 1pV0S 7, (8.64)

Z = $(1,10968kg/m?)(21,0109m/s)(19,51m?)(~5,8117) = —1321,815kg/s

]\OLL = %—]\g Momento de cabeceo debido a la velocidad axial

M, = My5 (8.65)
M, = (0,0617)(0,01578) = 0,0009743

Refiriéndonos al cuadro D.9-apéndice D.

M, = LpVpSeM, (8.66)
M, = $(1,10968kg/m?*)(21,0109m/5)(19,51m?)(1,524m)(0,0009743) = 0,3377kgm /s
Mw = g—% Momento de cabeceo debido a la velocidad normal
M, = —akK, (8.67)
M, = —(5,79)(0,188) = —1,0891
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Refiriéndonos al cuadro D.9-apéndice D.

M, = LpVySeM, (8.68)

2
M,, = 5(1,10968kg/m?)(21,0109m/s)(19,51m?)(1,524m)(—1,0891) = —377,5182m/s

)o(q = %—Z( Fuerza axial debido a la tasa de cabeceo
X, = V5o (8.69)
X, = —(0,329)(0,1438) = —0,0474
Refiriéndonos al cuadro D.9-apéndice D.
X, = $pVoSeX, (8.70)

)G(q = %(1,10968kg/m3)(21,0109m/s)(19,51m2)(1,524m)(—0,0474) = —16,4337kgm/s
Zoq = %—g Fuerza normal debido a la tasa de cabeceo

Zq = —VTal (871)
Z, = —(0,329)(5,91) = —1,9504

Refiriéndonos al cuadro D.9-apéndice D.

Z, = $pVoSeZ, (8.72)
Z, = 1(1,10968kg/m?)(21,0109m/5)(19,51m?)(1,524m)(—1,9504)

o

Z, = —676,0447kgm/s

]\0/[q = %—Aj Momento de cabeceo debido a la tasa de cabeceo

M, = Zz2 (8.73)
M, = (—1,9504) (5’105?”) — 6,5333

1,524m
Refiriéndonos al cuadro D.9-apéndice D.
M, = 1pV,SE M, (8.74)

(1,10968kg/m?)(21,0109m /5)(19,51m?)(1,524m)* (—6,5333)
M, = —3451,2099kgm? /s

i, =

1
2
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)O(w = g—i}.{ Fuerza axial debido a la tasa de cambio de velocidad normal

X, = X, & (8.75)
Xy = (—0,0474)(0,423) = —0,0201

Refiriéndonos al cuadro D.9-apéndice D.

X, = $pScX, (8.76)
Xy = 1(1,10968kg/m*)(19,51m?)(1,524m)(—0,0201) = —0,3315kg

Zow = g—i Fuerza normal debido a la tasa de cambio de la velocidad normal

T = 7% (8.77)

qda

Zy = (—1,9504)(0,423) = —0,8267
Refiriéndonos al cuadro D.9-apéndice D.

Zy = 1pScz, (8.78)
Zy = 1(1,10968kg/m?)(19,51m?)(1,524m)(—0,8267) = —13,6375kg

]\qu-, = %—% Momento de cabeceo debido a la tasa de cambio de la velocidad

normal

My = M, % (8.79)

4 da
My = (—6,5333)(0,423) = —2,7691

Refiriéndonos al cuadro D.9-apéndice D.

M, = 3pSE M, (8.80)

M, = %(1,10968kg/m3)(19,51m2)(1,524m)2(—2,7691) —69,6193kgm
Eje lateral-direccional

{/U = 9 Fuerza lateral debido al deslizamiento lateral

oV
Y, = (%2ys — a1, (8.81)
v, = (855 (0.0) - 424 (5.08)) = —0.3713

Refiriéndonos al cuadro D.10-apéndice D.
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Y, = 1pVuSY, (8.82)
Y, = %(1,10968kg/m3)(21,0109m/s)(19,51m2)(—0,3713) = —84,4525kg/s
[D/U = g—‘L/ Momento de balanceo debido al deslizamiento lateral
LU(di(de‘O) = _é fOS Cyayrydy
_ aTe(b/2)
Lv(diedro) _ _T
_ (5,79)(3+7/180)(1,524m)(13,106m/2) __
Udiedro) — 2(19,51m?) = —0,0776 (8.83)
Lv(fm) = _VF}IL_;alp
Ly, = —(0,0218) (}1;‘;%) (5,98) = —0,0419
Refiriéndonos al cuadro D.10-apéndice D.
1
V(wing) = §p%SbLU(wzn9)
Viwing) = %(1,10968kg/m3)(21,0109m/3)(19,51m2)(13,1O6m)(—0,0776)
Liingy = —231,378Tkgm/s
_ 1
Luyiy = 3PV0SbLuyy,
Lyiny = $(1,10968kg/m?)(21,0109m/s)(19,51m?)(13,106m)(—0,0419)  (8.84)
ngfm) = —125,0320k‘gm/3
Ly = Lugyngy + Loy
L, = —231,3787Tkgm/s — 125,032kgm/s = —356,3108kgm /s
N, = g—]‘\f Momento de guinada debido al deslizamiento lateral
Ny oy = Vi, (8.85)
Noamy = (0,0218)(5,98) = 0,1303
Refiriéndonos al cuadro D.10-apéndice D.
\ _ 1
Nopiny = 3PV0SbNy (8.86)
Nyginy = %(1,10968k:g/m3)(21,0109m/5)(19,51m2)(13,106m)(0,1303)

N, . = 388,3024kgm/s

Y(fin)
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}O/;D = %—Z Fuerza lateral debido a la tasa de balanceo

H
)/p(fin) = —% fO e ahchhdh (887)
a1, cpH?
Yp(fm) == 1F251‘wb =
_ (5,98)(0,93)(2,2172m)%
Yp(fm) T (2)(19,51m?2)(13,106m) —0,0535
Refiriéndonos al cuadro D.10-apéndice D.
}O/p(fin) = %p‘/OSpr(fzn) (888)
}O/;D(fm = %(1 10968kg/m?)(21,0109m /5)(19,51m?)(13,106m)(—0,0535)
Yp(f . = —159,5547kg/s
[O/p = % Momento de balanceo debido a la tasa de balanceo
Ly, =—53= [y (ay + Cp,)eyy*dy (8.89)
I — _ (a+tCp)c(b/2)
P 65
_ (5,7940,0194)(1,524m)(13,106m/2) __
L,=—- 6019 51m?) = —0,4958
Refiriéndonos al cuadro D.10-apéndice D.
L, = LoV, SK°L, (8.90)
ip = %(1,10968kzg/m3)(21,0109m/s)(19,51m2)(13,106m)2(—0,4958)
L, = —19369,9107kgm?/s
Np = ‘98%[ Momento de guinada debido a la tasa de balanceo
Npy=—53= [y (C’Ly )cyy dy (8.91)
o2y
e
Refiriéndonos al cuadro D.10-apéndice D.
N, = LpVu 02N, (8.92)

N, = 1(1,10968kg/m?)(21,0109m,/5)(19,51m2)(13,106m)* (—0,0417)

N —1628,5832kgm? /s
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}O/} = % Fuerza lateral debido a la tasa de guinada

Y, = VFCLIF (8.93)
Y, = (0,0218)(5,98) = 0,1303
Refiriéndonos al cuadro D.10-apéndice D.
(8.94)

Y, = 1pV,Sby,
Y, = 1(1,10968kg/m?)(21,0109m/5)(19,51m?)(13,106m)(0,1303) = 388,3024kgm /s

L, = %—f Momento de balanceo debido a la tasa de guinada
T(wing) = ﬁ fos CLyny2dy

_ Cre(b/2)

Lr(wmg) - 3S

gy = CPICSRICRI0NE) — 0,0880 (8.95)
Lyginy = _L”<fm>l?F

Ly gy = —(=0,0419) (gigg%) = 0,0147

Refiriéndonos al cuadro D.10-apéndice D.

i"(wz‘ng) = 3pVoS 0% Liyim
Ly oy, = 5(1,10968kg/m*)(21,0109m/s)(19,51m?)(13,106m)°(0,0880)
Ly oy, = 3437,8956kgm? /s
Ly iy = 3PVoSV? Ly ., (8.96)
Ly .., = (1,10968kg/m?)(21,0109m/5)(19,51m?)(13,106m)° (0,0147)
Ly, = 574,4226kgm? /s

L, = Lr<wmg> + L"(fm>
L, = 3437,8056kgm? /s + 574,4226kgm? /s = 4012,2818kgm? /s

N, = %%[ Momento de guinada debido a la tasa de guinada

T(wing) _ﬁ fos CDynyQdy
Nr(ying) = _CDg(;m
gy = — G CRI00ME) — —0,0033 (8.97)
Nrginy = _Nv<fm>l?F

_ (4,5979)
N,ﬂ(fm) = —(0,1303) 3.106m) — —0,0457
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Refiriéndonos al cuadro D.10-apéndice D.

T(wing) = %p‘/oSb2NT(wznq)
oy = H(1,10968kg/m?)(21,0109m /5)(19,51m?)(13,106m)(—0,0033)
Nitoimgy = —129,4771kgm? /s
\ _ 1 2
Nrgimy = 3PV0SO" Noy,
Ny jo = 3(1,10068kg/m?) (21,0100m/5)(19,51m2) (13,106m)%(~0,0457)  (8.98)
Ny = —1785,361Tkgm? /s
Ne = Nryingy + Nrpiny
L, = —129,4771kgm? /s — 1785,361Tkgm? /s = —1914,8439kgm?/s

)o(n = % Fuerza axial debido al elevador

1

er = 1
WARTkDTCDOT + —079954

1
. = 00,9426

er =
(7)(2,9)(0,38)(0,0079) + (0,99)(0,9773)

1
- 8.99
WARTGT ( )

kr

1
kr = =0,11644
b (m)(2,9)(0,9426)

CDT = CDOT + /{ZTCET
CDT = 0,0079 + (0,11644) (0,1044)2 = 0,009169

X, = —(2)2krCr,as, (8.100)
X, = -2 (%) (0,1164)(0,1044)(4,42) = —0,0106
Refiriéndonos al cuadro D.11-apéndice D.
(8.101)

)%77 = %p%QSXTI
(1,10968k’g/m2)(21,0109m/s)2(19,51m2)(—0,0106) = —50,0437TN

Xy = %
Zon = g—g Fuerza normal debido al elevador
Z,=—Lay, (8.102)
m2
Zy =~ (#225) (442) = —0.4351
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Refiriéndonos al cuadro D.11-apéndice D.

Z,=LpV2s2, (8.103)
Zy = 1(1,10968kg/m?)(21,0109m/s)*(19,51m?)(—0,4351) = —2079,2579N

]\Zln = %—Aj Momento de cabeceo debido al elevador

M, = =Vras, (8.104)
M, = —(0,329)(4,42) = —1,4575

Refiriéndonos al cuadro D.11-apéndice D.

M, = 1pV2SeM, (8.105)
M, = £(1,10968kg/m?)(21,0109m/5)* (19,51m?)(1,524m)(—1,4575)
M, = —10614,6179Nm

}G/g = %—2/ Fuerza lateral debido al alerén
Y; = ON
[O/g = %—é Momento de balanceo debido al alerén

Le = —3as, yyl cyydy (8.106)

as _
L=~ (wim) (422)

Le=— ( (2,31)(1,524m) )) <(6,352m)2;(3,302m)2> — 04056

(19,51m2)(13,106m,/2

Refiriéndonos al cuadro D.11-apéndice D.

Le = LpV2SbLe (8.107)
Le = 1(1,10968kg/m?)(21,0109m /5)*(19,51m2)(13,106m)(—0,4056)
Le = —25402,69153Nm

]\Ofg = %%[ Momento de guinada debido al aleron

Ne =2 [ (%582 )euydy (8.108)

agg ¢ Y3~y
Né ((S)(b/2)> ( 22 1)

(—0,0350)(1,524m) (6,352m)%—(3,302m)%\ __
Ne = <(19 51m?)(13, 106m/2)> ( 5 ) = —0,0061
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Refiriéndonos al cuadro D.11-apéndice D.

Ne = LpV2SbN; (8.109)
(1,10968kg/m?)(21,0109m/s)*(19,51m2)(13,106m)(—0,0061)
N¢ = —384,5487TN'm

7 1
Ne =3

lO/C = %—’g Fuerza lateral debido al rudder

Ve = 5Lay, (8.110)
Yo = (420 ) (3,84) = 0,2386
Refiriéndonos al cuadro D.11-apéndice D.
Yo = $pVESY; (8.111)
Ve = 1(1,10968kg/m?)(21,0109m)* (19,51m?)(0,2386) = 1140,1994 N

ZOLC = ‘g—é Momento de balanceo debido al rudder
L = Vilttas, (8.112)
Le = (0,0218) (152 ) (3,84) = 0,0269

Refiriéndonos al cuadro D.11-apéndice D.

Le = LpV2SbL, (8.113)

Le = 1(1,10968kg/m?)(21,0109m/s)*(19,51m?)(13,106m)(0,0269) = 1686,7173Nm

1
2
NC = %—]g Momento de guinada debido al rudder

N¢ = —Vpas, (8.114)
N¢ = —(0,0218)(3,84) = —0,0837

Refiriéndonos al cuadro D.11-apéndice D.

Ne = LpV2SbN, (8.115)
(1,10968kg/m?)(21,0109m,/5)* (19,51m?)(13,106m)(—0,0837)
N, = —5242 49TTN'm

Ne =

1
2

Habiendo calculado las derivadas de estabilidad y control aerodindamico, es conveniente

brindar la igualdad en notacién Britanica y notaciéon Norteamericana.
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Cuadro 8.13: Derivadas longitudinales de estabilidad y control adimensionales
C,, =X,=-003718 C,, =2,=-10347 (), = M, =0,00097
C,, = X, = 0,488 c,, =2%,=-58117 C,, = M, =-1,089

Cp, =2X,=-00474 C,, =2Z,=-1,9504 C,, =2M,;=—6,53
C,, =2X,=-0,0201 C,, =27,=-08267 (), =2M, = —2,7691

Q

e, = X, = —0,0106  C., =7, =—04351 C,, = M, =—14575

Cuadro 8.14: Derivadas lateral-direccionales de estabilidad y control adimensionales
cy, =Y, =-037113 C,=L,=-0119 C(, =N, =0,1303
C,, =2Y,=-0,0535 (), =2L,=-0,4958 C,, =2N,=—0,0417
C,, =2Y, =0,1303 G, =2L, =0,1027 C,, =2N, = —0,0490
CyéA =Y:=0 CléA = L¢ = —0,4056 CngA = N¢ = —0,0061
CySR =Y, =0,2386 CléR = L, = 0,0269 CnSR = N, = —0,0837

Estimadas las derivadas de estabilidad y control aerodinamicas en su forma adimen-
sional, es usual ir al estudio de dindmica de vuelo. Para llevar a cabo este proceso es
necesario convertir las derivadas de estabilidad y control a la forma dimensional simplifi-
cada conocida como concise equations, cuadros D.12, D.13 y D.14.

Eje longitudinal
Fuerza axial debido al elevador

_l’_

Ty =—+—+ (8.116)
mom (m — Zw>
—8,5920k —0,3315k¢g)(—235,3309%
v, — —50920kg/s (=0,3315kg)(—235,3309kg/s) — 0,0210 1/s
399,2385kg 399,2385kg (399,2385kg — (—13,6375kg))
Fuerza normal debido a la velocidad axial
Z,
Zy = - (8.117)
—235,3309k¢/ s
w = = —0,5700 1
= 309,2385kg — (—13,6375kg) /s
Momento de cabeceo debido a la velocidad axial
Mu ZouMw
My = —+ —— (8.118)
I, I, (m — Zw>
-2 — 1
m, 0,3377kgm/s (—235,3309¢g/5)(—69,6193kgm) _0.0327 1/ms

T 1225,580kgm?2 | 1225,580kgm? (399,2385kg — (—13,6375kg))
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Fuerza axial debido a la velocidad normal

)O(w Xu')ZOw
+

Ty = — + ———r (8.119)
mom <m — Zw>
111.1356k — 15kqg)(—1321,815k
v — ,1356kg/s N (—0,3315kg)(—1321,815kg/s) — 02810 1/s
399,2385kg 399,2385kg (399,2385kg — (—13,6375kg))
Fuerza normal debido a la velocidad normal
Zoy
Zy = - (8.120)
—1321,815kg/s
w = =-3,2015 1
"= 309,2385kg — (—13,6375kg) /s
Momento de cabeceo debido a la velocidad normal
Mw Zowa
My = + . (8.121)
I, I, <m — Zw>
— 182 —1321.81 — 1
— 377,5182kgm/ s (—1321,815kg/s)(—69,6193kgm) 012621 /ms
1225,580kgm? 1225,580kgm? (399,2385kg — (—13,6375kg))
Fuerza axial debido a la tasa de cabeceo
<)D(q - mWe> (Zoq + mUe> Xy
Ty = + (8.122)

g, — (£16:433Tkgm/s—(399,2385kg) (Om/s)) | (=676,0447kgm,/s+(399,2385kg)(21,0109m/5))(~0,3315kg)
= 399,2385kg 399,2385kg(399,2385kg—(—13,6375kg))

xr, = —0,0567 m/s

Fuerza normal debido a la tasa de cabeceo

(Zoq + mUe>

8.123
— (8.123)

Zq:

(—676,044Tkgm /s + (399,2385k¢)(21,0109m /s))
_ — 18,6795
“a 309,2385kg — (—13,6375kg) ’ m/s

Momento de cabeceo debido a la tasa de cabeceo

]\04' <ZO + mUe> ]\O/[w
my = —* + ! (8.124)

I, I, (m — Zw>
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_ —3451,2099kgm?/s | (—676,044Tkgm/s+(399,2385kg)(21,0109m/5))(—69,6193kgm) __
mg = 1225,580k5m2 + 12;]5,580kgm2(399,2§85kg—(—13,6375kg)) = —38771 1/s
xg = —gcosl, — M (8.125)
m — Zw
(—0,3315kg)(9,81m/s*) sin 0 5
= —(9,81m/s*) cos 0 — = —9,81
To = —(9.81m/s7) cos0 = oo ey (—13,6375kq) Blm/s
ino,
2y = — IS e (8.126)
m — Zu‘,
e (399,2385kg)(9,81m /s*) sin 0 _ Omys?
399,2385kg — (—13,6375kg)
Mu} I 96
my = — oM e (8.127)
1, (m— Zs)
— _(—69,6193k:gm)(399,2385kg)(9,81m/32)sinO _0 1/32
o 1225,580kgm? (399,2385kg — (—13,6375kg)) n
Fuerza axial debido al elevador
Ty =—"4+ —F—T (8.128)
m-m (m — Zw>
—50,5437N —0,3315kq9)(—2079,2579N
T, = ’ + =0, 9 : ) = —0,1224m/s*
399,2385kg ~ 399,2385kg (399,2385kg — (—13,6375kg))
Fuerza normal debido al elevador
2,
2y = - 8.129
= (8.129)
—2079,2579N
= ’ = —5,0360m /s>
17 399,2385kg — (—13,6375kg) 0360m/s
Momento de cabeceo debido al elevador
M M7
my, = — —n (8.130)
I, I, (m — Zw)
—10614.6179N — 193k -2 257T9N
_ 0614,6179Nm n (—69,6193kgm)(—2079,2579N) _ 83748 1/32

"= 1995 580kgm? | 1225,580kgm? (399,2385kg — (—13,6375kg))
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Eje lateral-direccional

Fuerza lateral debido al deslizamiento lateral

Y,
Yo =
m

_ —84,4525kg/s
P = 7399 2385kg

Fuerza lateral debido a la tasa de balanceo

— 02115 1/s

_ffp—l—mWe

Yp m

—159,5547kgm/s + (399,2385kg)(0m/s)
_ — 03996
p 309.2385kg 3996m/5

Fuerza lateral debido a la tasa de guinada

_}O/;“_mUe
n m

Yr

_388,3024kgm /s — (399,2385kg)(21,0109m/s)
N 399,2385kg

Yp = g cos b,

Yr

Yo = (9,81m/s%) cos 0 = 9,81m /s>
Yy = gsin b,
Yy = (9,81m/32) sin0 = Om/s*
Momento de balanceo debido a deslizamiento lateral

L L.L,+ I,.N,
YL —I2,

I — (2728,930kgm?) (—356,3108kgm/s)+(—104,369kgm?)(388,3024kgm/s)
v (1762,410kgm?)(2728,930kgm?2) —(—104,369kgm?2)>

I, =—02111 1/ms

Momento de balanceo debido a la tasa de balanceo

_ LL,+I.N,

b= LI, —I2,
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[ — (2728,930kgm?2)(—19369,9107kgm? /s)4(—104,369kgm?)(—1628,5832kgm? /s)
p (1762,410kgm?2) (2728,930kgm?2) —(—104,369kgm?)>

I, = —10,9801 1/s

Momento de balanceo debido a la tasa de guinada

_ LL +I.N,

ly 8.138
1.1, — 12, ( )
. — (2728,930kgm?)(4012,2818kgm? /s)+(—104,369kgm?)(—1914,8439kgm? /s)
T (1762,410kgm?)(2728,930kgm?) — (—104,369kgm?2)?
l.=2,3234 1/s
ly,=0 1/s° (8.139)
ly =0 1/s (8.140)
Momento de guinada debido al deslizamiento lateral
LN, + L.L,
= ————————— 8.141
S ) (8.141)
_ (1762,410kgm?)(388,3024kgm/s)+(—104,369kgm?) (—356,3108kgm /s)
v (1762,410kgm?)(2728,930kgm?2) — (—104,369kgm?2)?
n, = 0,1504 1/ms
Momento de guinada debido a la tasa guinada
I,N, + I.L,
= ——= 8.142
LI, (8.142)
n. — (1762,410kgm?)(—1628,5832kgm? /s)+(—104,369kgm?)(—19369,9107kgm?/s)
A (1762,410kgm?)(2728,930kgm? ) — (—104,369kgm?2)?
n, =—0,1768 1/s
Momento de guinada debido a la tasa de guinada
LN, + I. L,
p, = 222 ¥ Loalr (8.143)

LI, —I2,

_ (1762,410kgm?)(—1914,8439kgm? /s)+(—104,369kgm?)(4012,2818kgm? /s)
(1762,410kgm?2) (2728,930kgm?2) —(—104,369kgm?)>

n, = —0,7905 1/s

Ty
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ng=0 1/s (8.144)
ny=0 1/s° (8.145)
Fuerza lateral debido al alerén .
Ye
== 8.146
ve = (8.146)
0N
= —0m/s®
Ye = 3990385k~ T/

Momento de balanceo debido al alerén

 LL¢+ LN

=T (8.147)

lo — (2728,930kgm?)(—25402,6915Nm)+(—104,369kgm?) (—384,5487N'm)
£ (1762,410kgm?)(2728,930kgm?2) —(—104,369kgm?2)>

le = —14,4380 1/s?
Momento de guinada debido al alerén

 LNe+ 1L

ne= i —p (8.148)

(1762,410kgm?)(—384,5487TNm) + (—104,369kgm?)(—25402,6915Nm)
(1762,410kgm?)(2728,930kgm?) — (—104,369kgm?)”

ne = 0,4113  1/s

ngz

Fuerza lateral debido al rudder

Y,
yczzzé (8.149)
1140,1994N
=_— 2 " — 98559 2
YT 399 2385kg m/s

Momento de balanceo debido al rudder

 LL¢+IL.Ne

le==75—F (8.150)

(2728,930kgm?)(1686,7173N'm)+(—104,369kgm? ) (—5242,4977 N'm)
(1762,410kgm?2)(2728,930kgm?2) —(—104,369kgm?)>

lc=1,0732 1/s

le =
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Momento de guinada debido al rudder

LN+ L. L

= (8.151)

_ (1762,410kgm?)(—5242,4977N'm)+(—104,369kgm?) (1686,7173Nm)
< (1762,410kgm?)(2728,930kgm?2)—(—104,369kgm?2)?

ne=-1,9621 1/s

Cuadro 8.15: Derivadas longitudinales simplificadas
x, = —0,021 1/s 2o = —0,571/s m, = 0,0327 1/ms

Ty =0,2811/s zw = —3,2015 1/s  m,, = —0,1262 1/ms
g = —0,0567 m/s  z,=18,6795 m/s m,= —3,8771 1/s
rg=—981 m/s*  zg=0m/s? myg =0 1/s

x, = —0,1224 m/s* z, = —5,036 m/s* m, = —83748 1/s*

Cuadro 8.16: Derivadas lateral-direccional simplificadas.
y, =—021151/s I, =—0,2111 1/ms n, = 0,1504 1/ms
Yy, = —0,3996 m/s [, =-10,98011/s n,=—0,1768 1/s
yr = —20,0383 m/s 1, =2,3234 1/s n, = —0,7905 1/s

Y = 9,81 m/s? ly=01/s? ng=01/s?
yyp =0 m/s? ly =01/s* ng =01/s?
ye =0 m/s? le = —14,438 1/s* ng =0,4113 1/5?

ye = 2,8559 m/s>  lo=1,07321/s>  nc= —1,9621 1/s>

8.2.3 Funciones de transferencia

Para determinar las funciones de transferencia nos apoyamos de las reglas de trans-

formadas de Laplace, ecuacién 2.14, a partir de las ecuaciones de movimiento, seccion
8.2.1.

Eje longitudinal

Teniendo en cuenta la ecuacion 8.55, asumiendo é(t) = qq) bajo las reglas de Laplace,
obtenemos:

(ms — Xo)ugs) = (Xus + Xo)wis) = (X8 —mg)f) = Xyngs)

—ZOUU(S) — ((ZDw — m)s -+ Zow)w(s) — (ZDqS + mUes)H(s) = Znn(S) (8.152)
—Muu(s) — (]\04@8 + Mw)w(s) + (Iy82 — qu)e(s) = Mnn(s)
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(ms - X.) —O()O(ws + Xw) —(0)0((15 —mg) Uu(s) ):(n
2o ~(Za—m)s+2) ~Zys+mUes) | Jwe| = | Zy| ] (8153)
- M, —(Mys + M) (I,s* — M,s) Os) M,
U(s)
(ms — X,,) —(Xos + Xu) —()D(qs —mg) ;7)(5) )0(77
~Zy  —((Zo—m)s+ Zy) —(Zgs+mU.s)| | =2 = |2,| (8.154)
— M, —(Mgs + M,,) (I,s% — M,s) ’g<s> M,
(s)
L 7I(s) |
Us) Y ) 4s)
= N¥(s); —~ = NP (s); = Ni(s); — = sN%(s)
(s) (s) 0(s) (s)

De esta manera, para calcular las funciones de transferencia en respuesta del elevador
aplicamos la regla de Cramer a la ecuacién 8.154:

(ms — X,,) — (X5 + X,,) —(X,s —mg)
Ap) = —Zou —((Zwo— m)s + Zw) —(Zgs + Trotes)
- M, —(Mys + M) (I,s* — Mys)
" X, —(Xos + Xu) —(X,s —mg)
2~ Zy —((Zy —m)s+ Zy) —(Zys +mU.s)
TN, —(Mys+ M) (I,s? — M,s)
W) (ms - Xu) ):(17 _(O)%qs —mg)
= —Zy Z, —(Zys +mU.s) (8.155)
T AL (1 M)
0 (ms — X,) —(Xups + Xu) )o(n
e I s )
¢ (ms — X,) (X s+ Xu ) )2'7,
Dol Ze AZe-m)stZ) 2| ()
(s) _ M, —(Mgs+M,) M,

Reemplazando los valores dimensionales de las derivadas de estabilidad y control aero-
dindmico en el eje longitudinal, obtenemos:
Ny (s ) —0,12245% — 1,807s? + 32,385 + 256,8

_ 8.156
Ay S 4TI+ 15,0857 + 1,09Ts + 1,731 (8.156)
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N¥(s)  —5,036s> — 17652 — 3,7885 — 48,44

_ 8.157
A s+ 7.1s%+ 15,0852 + 1,091s + AT (8.157)
Ni(s —8,3755% — 26,365 — 1,96
(5) _ . bk s b — 0 (8.158)
A s*+ 7,183 + 15,0852 + 1,091s + 1,731
N9 (s ~8,3755% — 26,365% — 1,96
HON (0 208~ 1708 /s (8.159)

A s+ 7,155+ 15,0852 + 1,091s + 1,731
Eje lateral-direccional

Teniendo en cuenta la ecuacion 8.56, bajo las reglas de Laplace, obtenemos:

(ms = Yy)vi) — (Yps + mg)d(e) — (Yos — mUes)ts) = Vel + YiC
—[O/UU(S) + (Imsz — [O/ps)gb(s) — (]IZSQ + [D/TS)@/J(S) = [Ozgg + [Ozcg (8160)
—va(s) — (IEZSQ + Np8>¢(5) + (IZSQ — ]ifrs)w(s) = Ngf + N{C

(ms—Y.) —(ps+mg) —(Vs—mUs)] [v] [¥e Yo,
—L, (Is? = Lps)  —(Ios>+ Lys) | |6 | = | Le Le (S)] (8.161)
—NU —(I.8* + Nps) (I.s* — Nrs) Y(s) ]\Ofg ](Q (s)

Para determinar las funciones de transferencia en respuesta del aleréon asumimos que el

rudder esta en equilibrio () = 0.

(ms —Y,)  —(Yps+mg) —(Vis—mUes)| [v]  [Ye
L (L= L) (LSt Les) | 0| = |Le| [60]  (8162)
—Ny —(Ip25" + Nps) (I.s* — N,s) U(s) Ne¢
U(s)
(ms =) ~(s+mg) ~(s—mtis)] |$01 [
—L, (Is* — Lys)  —(Ipws®+ Lys) | | 29| = | Le (8.163)
—N,  —(I.s>+N,s) (L.s2— N,s) i(s) N
(s)
[ £(s)
Us) _ NU(e) 6 NP(e) PO NP o) Y A (). T oY
g = Ne(shig = Nes)ig = sNe(s)i g = Ne (s); g = sNe ()
Ng(s) —2,471s% — 279,15 — 102,65 m)s (8.164)
A 87 411,985+ 14,515% + 37,952 — 1,79s '

N (s) —14,445% — 13,515% — 43,975

Aw 5"+ 11,985" + 14,5155 + 37,95 — 1,795

(8.165)

78



Capitulo 8. Desarrollo

N{(s) —14,445* — 13,515 — 43,9752
— o
A 85+ 11,9854 + 14,513 + 37,952 — 1,79s

/s (8.166)

N{(s) 0,4113s% + 7,156 4 2,328s — 20,45

= 8.167
AV s+ 11,98s* + 14,5183 + 37,952 — 1,793o ( )
N{(s 0,4113s* + 7,1565% 4 2,3285% — 20,45
€<):5’ 3+4’ S“Lg’ © T o)s (8.168)
A $° + 11,98s% + 14,5183 4 37,952 — 1,79s

De la misma manera, para determinar las funciones de transferencia en respuesta del

rudder asumimos que el alerén estd en equilibrio {() = 0.

(ms—Y,))  —(Vys+mg) —(Vos—mUes)] o] [
I, (Is® — Lyps)  —(Leos® + Lys) | | | = | Le [g(s)] (8.169)
—N, (L + Nys)  (Ls? = Nos) | [dhgs) N
U(s)
(ms—Y,) —(Y,s+mg) —(Yps—mU,s) ;;(S) Y,
—L, (Is* — Lps)  —(Ips®+ Lys) | |29 ] = | L¢ (8.170)
~N, — (.8 + Nps) (I.s* — Nrs) $o) Z\ofg
w(s)
L Cs)
Us) _ AU() 26 NP PO (NP (o) PO NP (). T o NY
<o N¢ (s); Co Ne (s);: Co 3N4(3)> Co N (s); S sN¢ (s)
N¢(s 2,8565* + 72,5153 + 473,552 — 36,4
¢(s) _ _2,856s" + 72,5187 + 473,55 =0/ (8.171)
A 85+ 11,9851 + 14,513 + 37,952 — 1,79s
Ng(s) 1,0735% — 4,0865% — 5,329s ] 8172)
Ay 85+ 11,98s% + 14,513 + 37,952 — 1,79s '
N? 4 _ 3 _ 2
£(s) _ 1,073s* — 4,0865% — 5,329 o/s (8.173)
AV, s% +11,98s% 4+ 14,5153 + 37,952 — 1,79s
NE(s)  —1,962s% — 21,72s% + 0,3253s — 2,48 (8.174)
— [e] .
A 85+ 11,98s% + 14,5153 4 37,952 — 1,79s
NI(s)  —1,962s* — 21,7253 4 0,3253s2 — 2,48
C( ) o ) S y (48 + ) S 208 /S (8175)

A 55+ 11,985" + 14,51s% + 37,957 — 1,795
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8.2.4 Respuesta de controles

Respuestas de variables de perturbacion

Partiendo de la expresion por cada funcién de transferencia, por ejemplo: velocidad
axial debido al elevador, ecuacion 8.156.

U(S) _ N#(S)

(8.176)

La respuesta en términos de Laplace como variable de perturbacion de la velocidad axial
en m/s estard dada por:

_ Ny(s)
A

U(s) 17(3) (8.177)

Asumiendo para todos los controles y variables de perturbacién que Ny (s) y A forman
la funcién de transferencia caracteristica y 7, sera la entrada en radianes 6 grados de la
superficie de control primaria, en este caso del elevador, en términos de Laplace siendo
denotada como impulsos 7y = k o escalones 7, = k/s. Asi, para obtener las respuestas
de variables de perturbacion en controles del elevador, alerén y rudder en un instante cero

e infinito podemos aplicar el teorema de valor inicial y valor final, seccién 2.4.6:

Ny (s)

U(s) = R
(5) = A, 16

Uiy — —0,12245%—1,80752+32,385+256,8
(8) = "s947,1s3+15,0852+1,001s+1,731
Uy — —0,12245%—1,80752+32,3854+256,8
(8) = "$947,153+15,0852+1,001s+1,731
(), = lim, o (su(s))

e —0,12245%—1,807524+32,3854+256,8 , 1
U(t)-s00 = 10 (S ( S17,1s9415,0852+1,091s+1,731 s m/s (8.178)

* Em/s

S
*tm/s

Y —0,12245%—1,807s2+32,385+256,8
U(t); o = limg g ( s717,155115,0852+1,091s 11,731 m/s

Y —0,1224(0)%—1,807(0)*+32,38(0)4256,8
U(t)y 0o = Hmyoso ((0)4+7,1(0)3+15,08(0)2+1,091(0)+1,731 m/s
_ 2568
u(t) = —1’731m/s

u(t) = 148,3467 m/s

De esta forma, las respuestas por variables de perturbacién por cada funcién de transfe-
rencia estaran dadas en el cuadro 9.2.

Funciones de transferencia de respuesta de aceleraciones

A igual que las respuesta en controles aerodindamicos, las respuestas de aceleraciones
son requerimientos importantes, pero no dadas directamente por las funciones de transfe-
rencia. Las expresiones para las componentes de aceleraciones inerciales pueden disminuir
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o aumentar en sus contribuciones dependiendo el eje y control aerodindamico analizado.

ay =u—1Ve+qW, —yr + 2q
ay =0 —pWe+1rU. + 27 — 2p (8.179)
a; =w —qUe +pVe —xq+yp

De esta forma, desde que el origen O esté ubicado en el centro de gravedad y que ninguna

carga puntual lo variara, asumimos que x = y = z = 0, por lo tanto obtenemos:

Uy = U — 7"‘/@ + qWe
ay =0 —pWe +rU, (8.180)
a, =w—qU. +pVe

Aplicando la reglas de transformadas de Laplace:

Ay, = SU(s) — Sl/)(s)‘/; + SQ(S)We
Ay = SU(s) — 5¢(S)We + Sw(s)Ue (8.181)

Uz = SW(s) — SO(5)Ue + 5P Ve

Las respuestas en aceleraciones pueden ser en términos del rudder, elevador y alerones.
Por lo tanto, para cada control habrd una componente de aceleraciéon en cada eje. Asi,

para la aceleracion axial a, en términos del elevador 1 obtenemos:

Ay, = SU(s) — SQ/J(S)VQ + SQ(S)WQ

Ny (s) NE(s)
u(S) - AT](S) n(s) 6(5) = A17(5) 7](5)
N(s) N®(s)
Uy = S7, M)+ 52 Mo We (8.182)

N2 (s)+Nf(s)We
iy = sy ()

o) _ s (N;(s)+N$(s)We>
n(s) A

Aplicando el anterior procedimiento para el rudder, elevador y alerén, con las reduccio-
nes necesarias, podemos obtener las funciones de transferencia en aceleraciones inerciales
axiales, normales y laterales con sus respectivas respuestas bajo el teorema de valor inicial

y valor final 2.4.6.

Aceleracion axial debido al elevador:

oy _ (N;(s) +Ng(s)we>

(8.183)
(s) As)
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(g, —0,1224s* — 1,807s° + 32,3857 + 256,85
N s+ 7,18 + 15,0852 4 1,091s + 1,731

Aceleracion lateral debido al elevador:

m/s?

B _ 0m/s”
M(s)

Aceleracion normal debido al elevador:

By _ . N;f(s) - Ng(s)Ue
N(s) A

a.,  —5036s' — 0,03622s% + 550s% — 7,255s
= m
1(s) s+ 7.1s% 4+ 15,0852 + 1,091s + 1,731

/s*

Aceleracion axial debido al aleron:

Uy SNg’(s)
- e
&) Ags)

al‘
— = 0m/s*

f(s)

Aceleracion lateral debido al alerdn:

Gy _ N{(s) — N (s)We + NE (s)U.
§(s) Ags)

ay,, 6,17s% — 128,853 — 53,6852 — 429,65
= m
£ 80+ 11,9851 + 14,5183 + 37,952 — 1,795

/s?
Aceleracion normal debido al aleron:

N¢
_ g(s)ve

&s) Ags)

az
— = Om/s?

g(s)

Aceleracion axial debido al rudder:

Ay N¢(S)
= —s

¢
e
s) Ags)
Qg
— = Om/s*
C(s)

(8.184)

(8.185)

(8.186)

(8.187)

(8.188)

(8.189)

(8.190)

(8.191)

(8.192)

(8.193)

(8.194)

(8.195)
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Aceleracion lateral debido al rudder:

v ¢ P
Ay _ ) NE(s) — N¢ ()W, + N¢ (s)U. (8.196)
$s) Ags)
a 5 4 3 _ 2 _
v _ 2,8565° + 31,28s* + 17,14s 29,565 52’1Sm/32 (8.197)
o 5+ 11,98s* + 14,51s% + 37,952 — 1,795
Aceleracion normal debido al rudder:
]
gy _ N(s)
=3 V., (8.198)
$s) Ags)
a.
— = Om/s* (8.199)

Cs)
De esta forma, las respuestas por aceleraciones inercial por cada eje y control aerodinamico
estaran dadas en el cuadro 9.4.

Velocidades totales

Calculando las respuestas por variables de perturbacion, cuadro 9.2, podemos brindar
una descripcion de velocidades en equilibrio con respecto a las velocidades bajo pertur-
baciones para obtener la velocidad total en cada eje.

U=U.+u
V=V.+wv
W=W,+w
U = 21,0109m/s + 148,3467m /s = 169,3576m /s (8.200)

Ve = 0m/s + 57,3086m/s = 57,3086m/s
Ve = 0m/s +20,3318m/s = 20,3318m/s
W =0m/s —27,9841m/s = —27,9841m/s

Perturbacion de la altura en términos de movimiento

Teniendo en cuenta la ecuacién D.5, podemos brindar otra aplicaciéon de la matriz de
direccién para calcular la perturbacién de la altura en términos de movimiento usando las
componentes de velocidad total U, V,W y componentes de velocidad referidas a los ejes
de tierra Ug, Vg, Wg.

Up U
Ve | =D |V (8.201)
Wi %

De esta forma, en la ecuacién 8.201 la altitud es medida en direccion descendente
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donde la tasa de cambio de la altura debido a la perturbacion en el movimiento se vera

reflejada en Wig.

h=Wg
h = Usin(f) — Ve cos(6) sin(¢) — W cos() cos(¢)

h = (169,4m/s) sin(0) — (57,3m/s) cos(0) sin(0) — (—27,98m/s) cos(0) cos(0)
he = 27,98m/s (8.202)
h = Usin(f) — V; cos(6) sin(¢) — W cos(8) cos(¢)
h = (169,4m/s) sin(0) — (20,3m/s) cos(0) sin(0) — (—27,98m,/s) cos(0) cos(0)

he = 27,98m/s

8.3 Respuestas de estabilidad

8.3.1 Estabilidad estatica

Eje lateral-direccional

Desde que la sustentacion actué en el centro aerodinamico del estabilizador vertical
por encima del eje de OX, la respuesta de estabilidad estatica lateral estard dada por:

L <0 (8.203)
2L — ~(0,0218) (5 (5,98)
Tk = —0,0419

Eje longitudinal

En el eje longitudinal, el punto neutro de control h,, y el margen de estabilidad fijo K,
determinan la estabilidad estatica. Bajo el diagrama v —n, por cada maniobra y velocidad
habra una condicién diferente de estabilidad garantizando la integridad de la aeronave y
del piloto, cuadro 9.8.

8.3.2 Estabilidad dinamica

Teniendo en cuenta las funciones de transferencia longitudinales y lateral-direccionales
8.2.3, podemos hallar los modos de oscilacién caracteristicos factorizando cada funcion de
transferencia con respecto a los modelos propuestos [5].
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Eje longitudinal

Velocidad axial debido al elevador (ecuacién 8.156)

Uy N,”;”(S) B ku(s+ 1/T,) (8% + 2Cuwus + w?) (8.204)
N D (824 20wps + w?)(s? + 2Cwss + w?) '

Np(s)  —0,1224s% — 1,807s% + 32,385 + 256,8

Aw s + 715+ 15,0852 + 1,091s + 1,731 m/s
N(s) —0,1224(s — 14,219) (s + 28,9821s + 147,552) /
— m/s
Aw (524 0,0178432s + 0,116668)(s® + 7,082165 + 14,837)
ue  Ni(s)  —0,1224(s — 1/0,0703)(s? + 2(1,192)(12,147)s + 12,1472)

Ne  Aw  (s2+2(0,0261)(0,341)s + 0,3412)(s% + 2(0,919)(3,851)s + 3,851%)

Aplicando el mismo método por cada variable de perturbacién, obtenemos:

Velocidad normal debido al elevador (ecuacién 8.157)

wey  NY(s) kw(s+1/T,)(8* 4+ 2Cawas + w?)
= TAL (2 2)( o2 2 (8.205)
0(s) ) (8 +2Gups + wp)(s? + 2Cwss + wi)

wey NP (s) —5,036(s + 1/0,0286) (s2 + 2(0,013)(0,524) s 4 0,5242)

Mo Aw (824 2(0,0261)(0,341)s + 0,3412) (52 + 2(0,919)(3,851)s + 3,851%)

Angulo de cabeceo debido al elevador (ecuacién 8.158)

0(s) _ Ng(S) _ ko(s + (1/Tp,))(s + (1/T5,)) (8.206)
M(s) B A(S) (32 + QprpS + w;%)(52 + QCSWSS + wg) '

Os) _ N(s) —8,375(s + (1/13,123))(s + (1/0,325))
e Aw (52 +2(0,0261)(0,341)s + 0,3412)(s2 + 2(0,919)(3,851)s + 3,851%)

Tasa de cabeceo debido al elevador (ecuacién 8.159)

do _ NI Fys(o+ (T + (1/T) o0
OERAYS (8% 4 2Gwps + w2)(s? + 2(,wss + w?) '

as _ Nils) —8,375s(s + (1/13,123))(s + (1/0,325))
e Aw (52 +2(0,0261)(0,341)s + 0,3412) (52 + 2(0,919)(3,851)s + 3,8512)

Eje lateral-direccional

Velocidad lateral debido al alerén (ecuacién 8.164)

Us) _ N¢ (s) B ko(s+ (1/T5,)) (s + (1/T3,))
Eo  Dw  (s+ /T (s + (1/T,))(s? + 2Cawas + w?2) (8.208)
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v NE(s) —2.471(s + (1/2,711))(s + (1/0,00888))

£o  Aw  (s—(1/21,563))(s + (1/0,0911))(s2 + 2(0,2806)(1,875)s + 1,875°)

Angulo de balanceo debido al Alerén (ecuacién 8.165)

P(s) Ng(s) B ko(s? + 2Cswes + wfb)

o A (s+(1/TY)(s + (1/T))(s? + 2Cwas + w3)

(8.209)

b _ NE(s) —14,44(s* + 2(0,268)(1,744) s + 1,7442)

£o  Dp  (s—(1/21,563))(s + (1/0,0911))(s2 + 2(0,2806)(1,875)s + 1,875°)

Tasa de balanceo debido al Alerén (ecuacién 8.166)

P _ NE(s) kps (8% + 2Cpwes + w3)

£(s) A (s+1/T))(s+ (1/T))(s% + 2Cawas + w?) (8.210)

P NE(s) —14,44s(s + 2(0,268)(1,744)s + 1,7442)

£o  Ap  (5—(1/21,563))(s + (1/0,0911))(s? + 2(0,2806)(1,875)s + 1,875°)

Tasa de guinada debido al Alerén (ecuacién 8.168)

o) _ Ng(s) B kr(s+ (1/Ty))(s* + 2Cuwys + wi)

S0 D s+ Q/T))(s + (1/T))(s* + 2awas + wp)

(8.211)

rey  NI(s) 0,4113(s — (1/0,675))(s2 + 2(1,628)(5,796)s + 5,7962)

€9 DAu  (s— (1/21,563))(s + (1/0,0911))(s2 + 2(0,2806)(1,875)s + 1,875%)
Velocidad lateral debido al rudder (ecuacién 8.171)

v _ NEGs) k(s + (1/T5,))(s + (1/T5,)) (s + (1/T5,))

G(s) Ay (54 (1/Ts)) (s + (1/T)) (8% + 2¢awas + w?) (8.212)

vy _ NE(s) 2,856(s — (1/13,16))(s% + 2(0,983)(12,95)s + 12,95%)

(o A (5—(1/21,563))(s + (1/0,0911))(s2 + 2(0,2806)(1,875)s + 1,8757)

Angulo de balanceo debido al rudder (ecuacién 8.172)

O - NEO) _ k(s + (1/T0))(s+ (1/T)) 6.213)
o~ Aw (5 AT+ /T + s + ) |

b _ NE(5) L,073(s — (1/0,206))(s + (1/0,973))
Csy A (s—(1/21,563))(s + (1/0,0911))(s2 + 2(0,2806)(1,875)s + 1,875%)
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Tasa de balanceo debido al rudder (ecuacién 8.173)

P _ NEG) (s (1/T)) (s + (1/T5,) 821
G0 A (5 /T + (T2 + 2awas + ) |

P N2(s) 1,073s(s — (1/0,206))(s + (1/0,973))
(o Aw (s —(1/21,563))(s + (1/0,0911))(s2 + 2(0,2806)(1,875)s + 1,8752)

Tasa de guinada debido al rudder (ecuacién 8.175)

resy _ NE(s) _ ke(s+ (1/Ty))(s* + 2(pwys + wi)
(o) A (8 (1/TH)) (s + (1/T))(s* + 2Cawas + w3)

(8.215)

ry _ NZ(s)  —1,962(s + (1/0,0901))(s> — 2(0,0373)(0,337)s + 0,337°)

(o Aw (s —(1/21,563))(s + (1/0,0911))(s2 + 2(0,2806)(1,875)s + 1,8752)

Criterio de Routh-Hurwitz

Eje longitudinal

Ay = st +7.1s% +15,085% +1,091s + 1,731 (8.216)
st 15,08 1,731
s 71 1,001 0
s? 14,9263 1,7310 0
st 02676 0 0
91,7310 0 0

Bajo el criterio de Routh-Hurwitz, el sistema correspondiente a la ecuacién 8.216 es
estable, a razén que no hay cambios de signo, por lo tanto, se entiende que las raices estan
ubicadas sobre el semiplano izquierdo del plano s.

—892¢ —03 + 3,4le—0L

—8,92¢e — 03 — 3,4le—01s
—3,54e +00 + 1,52e+ 00z
—3,54e4+00 — 1,52e 400
Eje lateral direccional
A, =" +11,98s" +14,51s° + 37,95* — 1,795 (8.217)
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El sistema de la ecuacion 8.217 es inestable, a razén que uno de los coeficientes tienen signo
diferente, incumpliendo la condicion de que los determinantes de Hurwitz sean positivos.

0,00e + 00

4,64e — 02
—5,26e — 01 + 1,80e 4 00¢
—5,26e — 01 — 1,80e + 00z
—1,10e + 01

Control Anticipation Parameter CAP

@ — mnS(S - Zw)
TI(s) <82 - (mq + Zw)s + (quw - mee))
d(s) (—8,375)s(s — (—3,201))

Mo (52— ((=3.877) + (=3,201))s + ((—3,877)(—3,201) — (—0,1262)(21,0109m/s)))
Q) —8,375s% — 26,81s
N 8%+ 7,079s + 15,06
. —8.375s% — 26,815
1) = 2170795 + 15,06 1)
837552 — 26,815 1
8 —
2 +7.0795 + 15,06 5
_8,3755% — 26,815
2 +7.0795s + 15,06

o = Jin

Gy = lfm ) = —8,3748

S§—00

a,(oo0) =lim | s myZuUe 1
: B (52 — 2Cswss + w?) s

s—0
—8,3748)(—3,2015)(21,01
0.(00) = lim (( 8,3748)(—3,2015)(21,0 09m/§>> _ 37.0861
s=0 \ (52 — 2(0,919)(3,851)s + (3,851)%)
a,(00) 37,9861
2 = — = — = — 5 22
n=(00) g 9,81m/s? 387
' —8,374
cap— Ao _ T8I o og

n,(oo)  —3,8722
8.3.3 Analisis de cualidades de vuelo y manejo

Para el caso de estudio, el Schweizer SGU 2-22 es una aeronave enfocada a la instruc-
cion de vuelo, bajo los parametros de la cuadro 8.17 y los requerimientos estandarizados
desde cuadro 2.5 hasta el cuadro 2.10, podemos calificarla.
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Cuadro 8.17: Datos de cualidades de vuelo y manejo.

Tipo de aeronave Clase I
Fase de vuelo Categoria C
Amortiguamiento modo de periodo corto (s = 0,919
Amortiguamiento modo fugoide ¢p = 0,0261
CAP 2.1628
Tiempo modo de balanceo T, =0,0911s
Tiempo modo espiral T, = 21,563s

Amortiguamiento modo balanceo holandés (; = 0,2806
Cawg = 0,5261rad/s
Frecuencia natural modo balanceo holandés w,; = 1,875rad/s

Eje longitudinal

Modo Nivel de cualidades de vuelo

Nivel 1: Cualidades de vuelo adecuadas para la fase de vuelo
de la mision.

Nivel 2: Cualidades de vuelo adecuadas para lograr la fase de
vuelo de la mision, pero con un aumento en la carga de trabaj
del piloto y, o, degradacion en la efectividad de la mision.
Nivel 3: Cualidades de vuelo degradado, de tal manera que el
avion puede ser controlado, con una efectividad inadecuada de
la misién y una alta carga de trabajo para el piloto.

CAP

©)

CAP = 2,1628

Modo Nzivel de cualidades de vuelo

Nivel 1: Cualidades de vuelo adecuadas para la fase de vuelo
de la mision.

Nivel 2: Cualidades de vuelo adecuadas para lograr la fase de
vuelo de la misién, pero con un aumento en la carga de trabajo
del piloto y, o, degradacién en la efectividad de la misién.
Nivel 3: Cualidades de vuelo degradado, de tal manera que el
avion puede ser controlado, con una efectividad inadecuada de
la misién y una alta carga de trabajo para el piloto.

Periodo corto

¢ = 0,919

Modo Nivel de cualidades de vuelo

Nivel 2: Cualidades de vuelo adecuadas para lograr la fase de
Fugoide vuelo de la mision, pero con un aumento en la carga de trabajo
del piloto y, o, degradacion en la efectividad de la mision.
Nivel 3: Cualidades de vuelo degradado, de tal manera que el
¢p = 0,0261 | avién puede ser controlado, con una efectividad inadecuada de
la misiéon y una alta carga de trabajo para el piloto.
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Eje lateral-direccional

Modo

Nzivel de cualidades de vuelo

Balanceo

T. = 0,0911s

Nivel 1: Cualidades de vuelo adecuadas para la fase de vuelo
de la mision.

Nivel 2: Cualidades de vuelo adecuadas para lograr la fase de
vuelo de la misién, pero con un aumento en la carga de trabajo
del piloto y, o, degradacion en la efectividad de la misién.

Nivel 3: Cualidades de vuelo degradado, de tal manera que el
avion puede ser controlado, con una efectividad inadecuada de
la misién y una alta carga de trabajo para el piloto.

Modo

Nivel de cualidades de vuelo

Espiral

T, = 21,563s

Nivel 1: Cualidades de vuelo adecuadas para la fase de vuelo
de la misién.

Nivel 2: Cualidades de vuelo adecuadas para lograr la fase de
vuelo de la mision, pero con un aumento en la carga de trabajo
del piloto y, o, degradacién en la efectividad de la misién.

Nivel 3: Cualidades de vuelo degradado, de tal manera que el
avion puede ser controlado, con una efectividad inadecuada de
la misiéon y una alta carga de trabajo para el piloto.

Modo

Nivel de cualidades de vuelo

¢4 = 0,2806

Balanceo holandés

Cawg = 0,5261rad/s
wg = 1,875rad/s

Nivel 1: Cualidades de vuelo adecuadas para la
fase de vuelo de la mision.

Nivel 2: Cualidades de vuelo adecuadas para
lograr la fase de vuelo de la misién, pero con un
aumento en la carga de trabajo del piloto y, o,
degradacion en la efectividad de la misién.

Nivel 3: Cualidades de vuelo degradado, de tal
manera que el avion puede ser controlado, con una
efectividad inadecuada de la mision y una alta carga
de trabajo para el piloto.
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Resultados

9.1 Condicion total de equilibrio longitudinal

Vo My Te CrL Cp Cm L/D
15.1994 0.044 8.96 0.510 0.019 -0.014 25.8
16.1994 0.047 8.83 0.513 0.019 -0.013 25.9
17.1994 0.050 9.1 0.516 0.019 -0.013 26.1
18.1994 0.053 9.1 0.516 0.019 -0.013 26.2
19.1994 0.056 8.99 0.516 0.019 -0.013 26.3
20.1994 0.059 8.68 0.487 0.018 -0.008 26.6
21.0109 0.061 &892 0.515 0.019 -0.013 26.5
21.1994 0.062 9.11 0.516 0.019 -0.013 26.5
22.1994 0.065 9.04 0.516 0.019 -0.013 26.6
23.1994 0.068 8.74 0.492 0.018 -0.008 26.9
24.1994 0.071 9.04 0.515 0.019 -0.013 26.8
25.1994 0.074 9.02 0.514 0.019 -0.013 26.9
26.1994 0.076 9.05 0.514 0.019 -0.013 27
27.1994 0.079 9.08 0.515 0.019 -0.013 27.1
28.1994 0.082 9.14 0.515 0.018 -0.013 27.1
29.1994 0.085 9.07 0.515 0.018 -0.013 27.2
30.1994 0.088 9.09 0.516 0.018 -0.012 27.3
31.1994 0.091 894 0.516 0.018 -0.012 27.3
32.1994 0.094 9.09 0.517 0.018 -0.012 274
33.1994 0.097 9.1 0.519 0.018 -0.012 274
34.1994 0.100 9.1 0.521 0.018 -0.012 27.5
35.1994 0.103 9.11 0.518 0.018 -0.012 27.6
36.1994 0.106 9.12 0.516 0.018 -0.013 27.6
37.1994 0.109 9.14 0.517 0.018 -0.012 27.7
38.1994 0.112 9.16 0.518 0.018 -0.012 27.7
39.1994 0.115 9.20 0.517 0.018 -0.013 27.8
40.2336 0.118 &8.88 0.491 0.017 -0.007 28.1
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9.2 Respuestas en controles aerodinamicos

9.2.1 Respuestas por variables de perturbacién

Cuadro 9.1: Respuestas iniciales en controles aerodinamicos.
Perturbaciones debido al elevador

uw 0.0 m/s Velocidad axial.
wyy 0.0 m/s Velocidad normal.
Oy 0.00 Angulo de cabeceo
qwy 0.00/s Tasa de cabeceo
Perturbaciones debido al aleron
vy 0.0 m/s Velocidad lateral.
¢w 000 Angulo de balanceo.
pw 0.00/s Tasa de balanceo.
r@y 0.00/s Tasa de guinada.
Perturbaciones debido al rudder
vy 0.0 m/s Velocidad lateral.
¢w 000 Angulo de balanceo.
pw 0.00/s Tasa de balanceo.
Y 0.00 Angulo de guifiada.
rey 0.00/s Tasa de guinada.
Fuente: Autores.

Cuadro 9.2: Respuestas finales en controles aerodinamicos.
Perturbaciones debido al elevador
uy 148.3467 m/s Velocidad axial.
wyy -27.9841 m/s Velocidad normal.
Oy -1.1324 o Angulo de cabeceo
qe 0.00/s Tasa de cabeceo
Perturbaciones debido al aleron
vy 57.3086 m/s  Velocidad lateral.
Gy 24.5638 o Angulo de balanceo.
pw 0.00/s Tasa de balanceo.
r@ 11.4205 0/s  Tasa de guinada.
Perturbaciones debido al rudder

vy 20.3318 m/s  Velocidad lateral.

¢uy 2.9767 o Angulo de balanceo.
pw 0.00/s Tasa de balanceo.
Yy 0.00 Angulo de guinada.

re 1.3852 0/s Tasa de guinada.
Fuente: Autores.
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Velocidad axial debido al elevador

Nj(s)  —0,1224s* — 1,807s® + 32,385 + 256,8 m/s
A s*+ 7,158+ 15,0852 + 1,091s + 1,731

Figura 9.1: Respuesta de velocidad axial debido al elevador.
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Figura 9.2: Impulso velocidad axial debido al elevador.
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Figura 9.3: Rampa velocidad axial debido al elevador.

5 1000 1500 2000 2500 300 3500 4000 4500 5000
Velocidad normal debido al elevador
NpP(s)  —5,036s% — 176s% — 3,788s — 48,44

A '+ 7.1s%+ 15,0852+ 1,091s + 1731"/*

Figura 9.4: Respuesta de velocidad normal debido al elevador.
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Figura 9.5' Impulso velocidad normal debido al elevador.
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Figura 9.6: Rampa velocidad normal debido al elevador.
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Angulo de cabeceo debido al elevador
Ni(s) —8,3755% — 26,365 — 1,96

A s'+ 7,155+ 15,0852 + 1,091s + 1,731

Figura 9.7: Respuesta de éngulo de cabeceo debido al elevador.
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Figura 9.8: Impulso angulo de cabeceo debido al elevador.
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Tasa de cabeceo debido al elevador

n —

Ni(s) —8,375s% — 26,365% — 1,965 o)
= s
A s*+ 7,183 + 15,082 + 1,091s + 1,731

Figura 9.10: Respuesta de tasa de cabeceo debido al elevador.
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Figura 9.11: Impulso tasa de cabeceo debido al elevador.
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Figura 9.12: Rampa tasa de cabeceo debido al elevador.
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Velocidad lateral debido al alerén

N(s) —2,471s% — 279,152 — 102,65 )
= m/Ss
A 85+ 11,9851+ 14,5153 + 37,957 — 1,795

Figura 9.13: Respuesta de velocidad lateral debido al alerdn.
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Figura 9.14: Impulso velocidad lateral debido al alerén.
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Figura 9.15: Respuesta de angulo de balanceo debido al alerén.
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Figura 9.17: Respuesta de tasa de balanceo debido al alerén.
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Figura 9.18: Impulso tasa de balanceo debido al alerén.
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Tasa de guinada debido al alerén

Ni(s)  0,4113s* + 7,1565% + 2,32852 — 20,455 /
= o/S
A 85+ 11,98s% 4 14,515% + 37,952 — 1,795

Figura 9.19: Respuesta de tasa de guinada debido al alerén.
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Figura 9.20: Impulso tasa de guinada debido al alerdn.
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Ay 85+ 11,98s% + 14,5183 + 37,952 — 1,795

Figura 9.21: Respuesta de velocidad lateral debido al rudder.
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Figura 9.22: Impulso velocidad lateral debido al rudder.
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Figura 9.23: Respuesta de angulo de balanceo debido al rudder.
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Figura 9.25: Respuesta de tasa de balanceo debido al rudder.
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Figura 9.26: Impulso tasa de balanceo debido al rudder.

1

plt). ¥'s
|

Tasa de guinada debido al rudder

N{(s)  —1,962s* —21,72s® + 0,3253s% — 2,48s

A 55+ 11,0850 + 14,51° + 37,952 — 1.795°/*

Figura 9.27: Respuesta de tasa de guinada debido al rudder.
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Figura 9.28: Impulso tasa de guinada debido al rudder.
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9.2.2 Respuestas por aceleraciones

Cuadro 9.3: Respuestas iniciales de aceleraciones.

Debido al elevador

a; -0.1224 m/s* Aceleracién axial.
a, 0.0 m/s? Aceleracion lateral.
a. -5.0360 m/s*> Aceleracién normal.
Debido al aleron

a, 0.0 m/s Aceleracion axial.
a, 0.0 m/s? Aceleracién normal.
a, 0.0 m/s? Aceleracién normal.
Debido al rudder

a; 0.0 m/s? Aceleracién axial.
a, 2.8559 m/s* Aceleracién lateral.
a, 0.0 m/s? Aceleracién normal.
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Cuadro 9.4: Respuestas finales de aceleraciones.
Debido al elevador

a; 0.0 m/s? Aceleracién axial.
a, 0.0 m/s? Aceleracion lateral.
a, 0.0 m/s? Aceleracién normal.
Debido al aleron

a; 0.0 m/s? Aceleracion axial.
a, 239.9556 m/s* Aceleracién normal.
a, 0.0 m/s? Aceleracién normal.
Debido al rudder

a; 0.0 m/s? Aceleracién axial.
a, 29.1039 m/s*>  Aceleracién lateral.
a, 0.0 m/s? Aceleracién normal.

Aceleracién lateral debido al elevador

Aceleracién axial debido al elevador

Uz, —0,12245% — 1,807s% + 32,3852 + 256,85

o ’ ’ ) ) 2
e S a7 15,0857 + 1,018 + 1,731 "¢

Figura 9.29: Respuesta de aceleracién axial debido al elevador.
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Figura 9.30: Impulso aceleraciéon axial debido al elevador.
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Aceleracién normal debido al elevador

@, —5,036s* — 0,036225% + 5505 — 7,255s

Me  S'+T1s°+ 15,085 + 1,001s + 1,731

/s*

Figura 9.31: Respuesta de aceleraciéon normal debido al elevador.
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Figura 9.32: Impulso aceleraciéon normal debido al elevador.
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Figura 9.33: Respuesta de aceleracién lateral debido al alerén.
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Figura 9.34: Impulso aceleracion lateral debido al alerén.
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Aceleracién normal debido al aleron

a,
— = Om/s?
g(s)
Aceleracién axial debido al rudder
Ay
— = 0m/s*
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Aceleracién lateral debido al rudder

Qy,,  2,856s° + 31,285* + 17,14s% — 29,5652 — 52,15

m/s*

<(s)

s° + 11,98s* + 14,5183 + 37,952 — 1,79s

Figura 9.35: Respuesta de aceleracién lateral debido al rudder.
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Figura 9.36: Impulso aceleracion lateral debido al rudder.
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9.3 Respuestas de estabilidad estatica y dinamica

9.3.1 Respuesta de estabilidad dinamica

Cuadro 9.5: Respuestas de estabilidad dinamica elevador.

Modo U w q 0
k, = —0,1224 k., = —5,036 kg =—8,375 k¢ = —8,375
T, = 0,0703s T, = 0,0286s B B
1 0013 Ty, = 13,1235 Tp, = 13,123s
wy = 12147rad/s w, = 0,524rad/s Ty, = 0,325s Ty, = 0,325s
. ¢, = 0,0261
Phugoid w, = 0,341rad/s
o= 0,919

Short period ws = 3,851rad/s

Velocidad axial debido al elevador

Flgura 9.37: Dlagrama de Bode velocidad axial debido al elevador.
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Figura 9.38: Raices velocidad axial debido al elevador.
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Velocidad normal debido al elevador

Figura 9.39: Diagrama de Bode velocidad normal debido al elevador.
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Figura 9.40: Raices velocidad normal debido al elevador.
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Figura 9.41: Diagrama de Bode tasa de cabeceo debido al elevador.
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Figura 9.42: Raices tasa de cabeceo debido al elevador.
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Angulo de cabeceo debido al elevador
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Figura 9.43: Diagrama de Bode angulo de cabeceo debido al elevador.
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Figura 9.44: Raices angulo de cabeceo debido al elevador.
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Cuadro 9.6: Respuestas de estabilidad dinamica alerén.
Modo v D r [0)
k, = —2,471 k, = —14,44 k. =0,4113 ky = —14,44
Ts, =2,711s Cp = 0,268 Ty = 0,675s Cp = 0,268
_ - Gy = 1,628 _
Tp, = 0,00888s wy = 1,744rad/s wy = 5,796rad /s wy = 1,744rad/s
Cq = 0,2806
Dutch roll wg = 1,875rad/s
Roll T, =0,0911s
Spiral T, = 21,563s
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Velocidad lateral debido al alerén

Figura 9.45: Diagrama de Bode velocidad lateral debido al alerén.
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Figura 9.46: Raices velocidad lateral debido al alerdn.
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Figura 9.47: Diagrama de Bode tasa de balanceo debido al alerén.
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Tasa de guinada debido al alerén

Figura 9.49: Diagrama de Bode tasa de guinada debido al alerén.
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Figura 9.50: Raices tasa de guinada debido al alerdn.
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Figura 9.51: Diagrama de Bode angulo de balanceo debido al alerén.
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Figura 9.52: Raices angulo de balanceo debido al alerén.
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Cuadro 9.7: Respuestas de estabilidad dinamica rudder.

Modo v P r )
k, = —2,471 k, = 1,073 k, = —1,962 ky = 1,073
T3, = 13,165 Ty, = 0,206s Ty = 0,0901s Ty, = 0,206s
G = 0,983 B Gy = 0,0373 _
w, = 12,95rad/s T, = 0,973 wy = 0,337rad/s T, = 09735

Ca = 0,2806

Dutch roll wa = 1,875rad)s

Roll T, =0,0911s

Spiral T, = 21,563s

Velocidad lateral debido al rudder

Figura 9.53: Diagrama de Bode velocidad lateral debido al rudder.
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Figura 9.54: Raices velocidad lateral debido al rudder.
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Tasa de balanceo debido al rudder

Figura 9.55: Diagrama de Bode tasa de balanceo debido al rudder.
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Figura 9.57: Diagrama de Bode tasa de guinada debido al rudder.
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9.3.2 Respuesta de estabilidad estatica

Cuadro 9.8: Respuesta de estabilidad estatica longitudinal.
Vo M, K, P
15.1994 0.044 0.1930 0.4489
16.1994 0.047 0.1880 0.4440
17.1994 0.050 0.1914 0.4473
18.1994 0.053 0.1917 0.4477
19.1994 0.056 0.1890 0.4450
20.1994 0.059 0.1913 0.4473
21.0109 0.061 0.1880 0.4440
21.1994 0.062 0.1919 0.4479
22.1994 0.065 0.1900 0.4460
23.1994 0.068 0.1888 0.4447
24.1994 0.071 0.1910 0.4469
25.1994 0.074 0.1909 0.4469
26.1994 0.076 0.1917 0.4476
27.1994 0.079 0.1916 0.4476
28.1994 0.082 0.1934 0.4494
29.1994 0.085 0.1917 0.4476
30.1994 0.088 0.1913 0.4473
31.1994 0.091 0.1883 0.4442
32.1994 0.094 0.1902 0.4461
33.1994 0.097 0.1889 0.4448
34.1994 0.100 0.1875 0.4434
35.1994 0.103 0.1904 0.4464
36.1994 0.106 0.1917 0.4477
37.1994 0.109 0.1915 0.4475
38.1994 0.112 0.1914 0.4474
39.1994 0.115 0.1928 0.4487
40.2336  0.118 0.1926 0.4486
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Analisis de resultados

e Partiendo desde el cumplimientos de las condiciones de equilibrio, la configuracion
aerodinamica y geométrica determinan el aumento o disminucién de los valores de
coeficientes aerodindmicos condicionando el valor de 7.. En maniobras negativas el
angulo del elevador estd maximo entre —2,20 < ., < —2,74 aproximadamente; y en
maniobras positivas esta maximo entre 20,14 < 7, < 20,5, en donde en los dos casos
se encuentra entre los margenes del elevador permitidos por el certificado tipo, 25
grados hacia arriba y 21 grados hacia abajo.

e Las derivadas de estabilidad y control aerodinamico dependeran de la condicién
de equilibrio. Considerando un estado inicial de vuelo recto y nivelado en la velo-
cidad de perdida, la cantidad numérica de las derivadas de estabilidad y control
serdan menores que en la velocidad maxima admisible, reflejandose en las funcio-
nes de transferencia con cantidades mayores o menores en sus valores. Bajo estas
consideraciones, en la velocidad de pérdida, las funciones de transferencia tendran
menores cantidades numéricas con altas relaciones de amortiguacion y respuesta de
tiempo; en la velocidad maxima admisible, sera diferente ese efecto, alli las funcio-
nes de transferencia tendran cantidades numéricas mas grandes con bajas relaciones
de amortiguacion y respuesta de tiempo. Estas condiciones se reflejan linealmente
en las respuestas por variables de perturbacion y aceleracion, sin importar la ma-
niobra, entre mas baja sea la velocidad de andlisis, menores seran las cantidades
numéricas de las respuestas por controles aerodinamicos, y de forma contraria a
altas velocidades.

e Con respecto a la estabilidad, las condiciones cambiaran por los angulos de ma-
niobra. El desarrollo de maniobras negativas disminuye la estabilidad y el tiempo
de recuperacion a una condicién estable. A diferencia de esto, el desarrollo de ma-
niobras positivas aumenta la estabilidad y tiempo de recuperacién a una condicion
estable. De manera similar, la configuracion aerodindmica por angulos de inciden-
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cia, efecto diedro, angulo de barrido y superficies de control primarias variaria las
cualidades de vuelo y manejo. En cuanto a los angulos de ataque y las superficies de
control primarias, su variacién generaria momentos de cabeceo longitudinales, au-
mentando el margen de angulos de maniobra mientras se mantengan las condiciones

de balanceo longitudinal.

Factores de estabilidad y su influencia

e Motores: Al tratarse de una resultante de fuerza, la direccién y magnitud de la
potencia influird en la estructura y en el movimiento de la aeronave, mas si dentro
del analisis se tienen cuenta efectos aeroelasticos. En cualquier configuracion de
motores, el gasto masico de combustible se asume constante y muy lento, por lo
tanto, la masa siempre sera la misma en cualquier fase de vuelo. Finalmente, en la
configuracion de dos o mas motores, una magnitud de potencia diferente por cada
motor, provocaria cambios de direccion no deseados por el piloto, influyendo no solo

en la actitud en vuelo, sino también en el downwash o upwash.

e Atmosfera: La influencia se centra en la compresibilidad y sus efectos en las ma-
niobras llevadas a cabo por el piloto, donde un fluido viscoso o no viscoso obligaria
mas trabajo estructural, y por parte del piloto, mas carga de trabajo fisico para
establecer una actitud de vuelo; dentro de los calculos, determinara el valor del
numero Reynolds, Mach y potencia entregada por motores.

e Rango de velocidad: Su influencia estd en el nimero Reynolds y Mach, resultando
en efectos por compresibilidad. En bajos nimeros de Mach, no hay variaciones en
los céalculos siendo cero o insignificantes. En cambio, a altos nimeros de Mach, es
importante tener en cuenta como un factor de cambio en analisis aerodinamico y
en los céalculos de las derivadas de estabilidad y control aerodinamico sobretodo en
angulos grandes de maniobras donde los efectos aerodinamicos seran no lineales.

e Mision de vuelo: La mision para la cual fue disenada la aeronave determina la
calificacion de las cualidades de vuelo y manejo, y mas importante las inercias, factor
de carga y capacidad de maniobra en el tiempo de analisis. Su influencia esta en el
rendimiento de la aeronave y la facilidad de variar su momento de rotacion sobre
el eje longitudinal. Aunque no es preciso determinarlo, el efecto suelo afectarda en

aterrizajes y despegues.

e Aerodindmica: La aerodinamica esta influenciada por la misién para la cual habra
sido disenada la aeronave. Para aeronaves acrobaticas y pesadas, se permite niveles
de estabilidad muy bajos, con ello se busca en gran parte, aprovechar esa falta de
estabilidad para aumentar la capacidad de maniobra. En ese orden de ideas, facto-
res como angulo diedro, dngulo de flechamiento, angulo de incidencia, tipo de perfil
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y ubicacion sobre el fuselaje, garantizan cumplir dichos requerimientos de diseno.
Un angulo diedro negativo permite maniobras con angulos muy altos tendiendo a
desestabilizar la aeronave, por ello, es permitido para aeronaves de combate, acro-
bacia y pesadas de carga y pasajeros. En cambio, un angulo diedro positivo, permite
mejores recuperaciones en maniobras de perdida, aumentando en cualquier caso la
estabilidad; estos mismos efectos se reproducen en el angulo de flechamiento, los
grandes angulos de flechamiento serdan para aeronaves enfocadas a maniobras con
altos angulos de maniobras o aeronaves muy pesadas. En configuraciones sencillas
de aeronaves con misiones de vuelo simples, llega a ser cero o nulo. El dangulo de in-
cidencia, tipo de perfil y ubicacién en el fuselaje determinan el momento de cabeceo
de la aeronave, y por lo tanto, son grandes influyentes en garantizar la condicion
de equilibrio longitudinal sobre el downwash y el upwash. Un aspecto que poco se
maneja es el arrastre lateral de la aeronave, su influencia es muy dificil de calcu-
lar, pero con gran importancia en la estabilidad lateral-direccional siendo factor de
recuperacion de estabilidad junto con los efectos aerodindamicos del ala principal.
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Conclusiones

e El 4dngulo de incidencia del ala principal y del estabilizador horizontal son los
parametros geométricos mas importantes para determinar la condiciéon total de
equilibrio longitudinal. Por esta razon, se entiende que los efectos aerodinamicos
y geométricos proporcionaran momentos de cabeceo igual a cero. Por lo tanto, el
elevador es la superficie de control aerodindmico mas importante para generar ese
estado total de equilibrio, mientras que su deflexién angular se encuentre dentro de

los margenes del certificado de tipo.

e Los efectos del nimero de Mach con respecto al sistema de ejes de referencia per-
mitirdn ser precisos en los resultados de las derivadas de estabilidad y control ae-
rodinamico. Asi, podemos explicar de una mejor forma los efectos fisicos de las
perturbaciones aerodinamicas. Con los rangos de velocidad admisibles, las deriva-
das de estabilidad y control aerodinamico variaran para cada andlisis de velocidad
realizado, donde habria infinidad de resultados para cualquier condicién de vuelo.

e La frecuencia natural y las tasas de relacién de amortiguamiento se encuentran en
los requisitos de cualidades de vuelo y manejo exigidos para aeronaves de categoria
ligera. Esto nos garantiza que en cualquier maniobra aérea, se cumplira con los re-
quisitos de aeronavegabilidad, permitiendo un alto rango de maniobra sin disminuir
las capacidades operativas del piloto durante una mision de vuelo. Por lo tanto,
como aeronave enfocada a la instruccién de vuelo, puede ofrecer altas ventajas en
sus cualidades, ya que su mantenimiento es relativamente simple y sus capacidades
operativas son lo suficiente buenas como herramienta de instruccién. De la misma
manera, este estudio se realizd sin ningin tipo de control y sistema de piloto au-
tomdtico que, de ser ajustado, aumentaria los margenes de seguridad, permitiendo
mejores tasas de rendimiento.

e La combinacién de los efectos de la configuracion aerodindmica con respecto a la
configuracion geométrica determinara la estabilidad estatica y dinamica de cualquier
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aeronave, lo que al mismo tiempo, proporcionara un estado de las cualidades de vuelo
y manejo. Esto es importante para tener en cuenta a la hora de realizar cualquier
modificacién en estos dos aspectos desde entornos de mantenimiento e ingenieria, ¢

desde una fase primaria de diseno.

e Finalmente, a partir de la configuracion geométrica, aerodinamica y los resultados
de la estabilidad estatica y dindmica para la aeronave Schweizer SGU 2-22, cuadro
8.17, referenciados por las estandares de cualidades de vuelo y manejo podemos
concluir que cada modo de estabilidad caracteristico se encuentra dentro de los ran-
gos permitidos. Por lo tanto, entendemos que la aeronave brindard un rendimiento
optimo frente a cualquier maniobra aérea que el piloto quiera ejecutar dando un
margen alto de rendimiento sin afectar estructuralmente la aeronave y ejerciendo
las cargas de trabajo minimas para que el piloto sea efectivo en cada fase de la
misién de vuelo, donde en todos los casos cumplié con los niveles méaximos y mini-
mos de cualidades de vuelo. Esto permite concluir que la configuracion geométrica
y aerodinamica cumple con los requerimientos para que el Schweizer SGU 2-22 sea
una aeronave de instruccién aérea con altos margenes de trabajo en vuelo, sin dejar
a un lado que este analisis se hace sin tener en cuenta un control electrénico de
piloto automatico, que en caso de implementacion permitiria aumentar los niveles

de cualidades de vuelo y manejo.
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Recomendaciones

e En el orden de mantener aproximaciones de los céalculos, es oportuno modelar en
software de diseno la aeronave de estudio. La razon esta en la necesidad de obte-
ner distancias y dimensiones que en un manual de mantenimiento son dificiles de
encontrar. Para los calculos aerodindmicos es recomendable interpolar las coorde-
nadas de los perfiles logrando mejores curvaturas, minimo de 100 puntos. De igual
forma, hacer los intervalos de andlisis en grados de incidencia cortos para una mejor

aproximaciéon de las pendientes de sustentacion.

e Teniendo en cuenta herramientas como M atLab®, Excel®, entre otras, lo mejor
es trabajar con la maxima cantidad de decimales posible, operando los angulos en
radianes, ya que los radianes hacen posible relacionar en dimensiones lineales los

angulos, y por lo tanto, facilita la interpretaciéon de unidades.

e Las derivadas de forma concise equations dimensionales permiten la visualizacién
mas simplificada tanto en valor numérico como dimensional. La importancia de
hallarlas esta en el calculo del control anticipation parameter CAP y en la capaci-
dad de omitir muchos pasos en la determinacién de las funciones de transferencia

teniendo en cuenta los procedimientos propuestos en la fuente [5].

e Para trabajos futuros esta la oportunidad de realizar estudios a partir de célculos
directos en tunel de viento con prototipos a escala. Con ello, ademés de corroborar
posibles errores, podemos tener en cuenta efectos de espesor del perfil a partir de
cambios en los angulos de incidencia, efectos de la compresibilidad del aire; y asi
mismo, mejorar la metodologia en el desarrollo de los estudios de cualidades de vuelo
y manejo a partir de la estabilidad estatica y dinamica. De esta forma, permitiriamos
calculos mas complejos con ecuaciones no lineales en maniobras y aeronaves de
mayores categorias, abriendo un margen de posibilidades de trabajo en las fases de

vuelo y en el control electronico.
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Apéndice A
Datos técnicos

Datos técnicos y geométricos Schweizer SGU 2-
22.

Figura A.1: Vista superior Schweizer SGU 2-22.
13104

\

Fuente: Autores.
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&

Figura A.2: Vista frontal Schweizer SGU 2-22.

- - -
<] N N

-

Fuente: Autores.

Figura A.3: Vista lateral izquierda Schweizer SGU 2-22.

1814,82

7925

Fuente: Autores.

Cuadro A.1: Datos de rendimiento.

Maxima carga alar

Mejor relacién de planeo
Velocidad minima de descenso
Velocidad maxima

Velocidad de perdida

20.46
21.0109
16.54
40.23
15.19

kg/m?
m/s a 17:1
m/s

m/s

m/s

Fuente:Manual de mantenimiento y Certificado Tipo

Cuadro A.2: Datos geométricos ala principal.

Ala principal

Altura en Z Zy, 0901 m | Espesor t/c,... 0.1201
Envergadura b 13.106 m | Taper Ratio A\, 1
Superficies alar S  19.51 m? | Aspect Ratio A 8.81
Cuerda alar & 1.524 m | Flechamiento A/, 0
Diedro r 3 Incidencia Uy, 4

Fuente:Manual de mantenimiento y Certificado Tipo
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Cuadro A.3: Datos geométricos estabilizador vertical.
Estabilizador vertical

Tasa de volumen Vi 0.021 Distancia a C.P [y 4.607 m
Altura Hr 2.217 m | Distancia a C.G Ir 4.598 m
Envergadura br 1.39 m | Cuerda alar Cr 093 m
Aspect Ratio ARp 3.23 Taper Ratio AF 28.7
Area total Sk 1.21  m? | Flechamiento Ays, 13.74
Area Rudder Spr 0.66 m? | Altura C.P hp 1.48 m

Fuente:Manual de mantenimiento y Certificado Tipo

Cuadro A.4: Datos geométricos estabilizador horizontal.
Estabilizador horizontal

DownWash (0) AOA ¢, 0.03 Espesor t/¢ae  0.09
Envergadura br 236 m | Cuerda cr 0.885 m
Area Sy 1.92 m? | Taper Ratio A7 1
Distancia a C.P l; 5.114 m | Aspect Ratio ARy 2.9
Incidencia nr -1.87 Tasa de volumen Vi 0.33
Distancia a C.G Il 5105 m | Alturaen Z Zr 0.819 m
Area fuselaje S 6.08 m? | DownWash dy, 0.423
Ancho fuselaje Fg 138 m

Fuente:Manual de mantenimiento y Certificado Tipo

Cuadro A.5: Datos preliminares de estimacion de peso.

Densidad aluminio espacial Pmat 2711 kg/m?
Factor de densidad del ala Puwing 0.0011 - 0.0013
Factor de caga Nl 6.4588

Factor de densidad estabilizador horizontal K, 0.022 - 0.028
Relaciéon elevador-estabilizador horizontal C./C; 0.4589

Factor de densidad estabilizador vertical K, . 0.067 - 0.076
Relacién rudder-estabilizador vertical C./Cyr 0.5218

Longitud fuselaje Ly 7.4295 m
Factor de densidad fuselaje K,, 0.002 - 0.003

Fuente: Sadraey, M. H. (2012). Aircraft design: A systems engineering approach. John
Wiley & Sons.
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B.2 Estabilizador horizontal NACA 0009
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Apéndice B. Graficas polares

B.3 Estabilizador vertical NACA 0009
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B.4 Pendientes de sustentacion
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Apéndice C
Condicion de equilibrio

C.1 Ecuaciones alternas

Downwash
— bk
=7

P Zw —RT

b

(fZ ' W)Q
0,5 cos 180
d = 9 _ 275 .
€a T w2.AR L4 fi=0 . >
fi-m
x2 ,5 cos 22
+(05 ( 120 )) +
fi-m ’ ]
z+ |[22+] 0,5cos 180 +22
2 + 2:0 2 © 185
. (z2422) 180
1T
0,5 cos f +22

Fuselaje drag factor

Fy \° \°
Su = 0,9998 +0,0421 - | *) =26286- [ —°] +2,000- [ =

Empirical constant

kp =-3,333-10"*- A2 + 6,667 - 107° - A + 0,38

Oswald efficiency factor

1

e =

1
(0,99 - Sy)

W-AR-kD-CDOJr
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C.2 Graficas condicién de equilibrio a 21.0109 m/s

0,02 0525
052 .
0,0195 x X %y
0,515 L
0,019
051
(=) -
o ooiss O osos
05
0,018
0,495
0,0175
0,49
0,017 0,485
o 5 10 15 20 25 30 35 40 45 0 5 10 15 20 25 30 35 40 45
Vo Vo
93 - 285
92
28
91
275
5 |
7] o
~, 217
= —
89 -
265
88 -
26
87 -
86 255
0 5 1 15 20 25 30 35 40 45 o 5 10 15 20 25 30 35 40 45
Vﬂ VO
0 ; T ; T T T T ; !
5 10 15 20 25 30 35 40 45
0,002
0,004
0,006
E 00z
[&)
0,01
0,012
0,014
0,016

VD

128



Apéndice D

Informacioén bibliografica de apoyo

D.1 Variables de movimiento en perturbacion

Cuadro D.1: Variables de movimiento.

Equilibrio  Perturbacion

Ejes o, 0, 0, 0, 0, O,
Fuerzas 0O 0 O X Y Z
Momentos 0O 0 O L M N
Velocidad lineales v, v. W, v VvV W
Velocidades angulares 0 0 0 p q T
Actitud 0 6 0 o 0 Y

Fuente: Cook, M. V. (2012). Flight dynamics principles: a linear systems approach to
aireraft stability and control. Butterworth-Heinemann.

Cuadro D.2: Fuerzas actuantes.

X Fuerza axial

Y Fuerza lateral

Z  Fuerza normal

Sumatoria de pesos y fuerza aerodindmicas.

Fuente: Cook, M. V. (2012). Flight dynamics principles: a linear systems approach to
atrceraft stability and control. Butterworth-Heinemann.

Cuadro D.3: Momentos actuantes.

L  Momento de balanceo

M Momento de cabeceo

Sumatoria de momento por pesos y
momentos aerodindamicas.

N Momento de guinada

Fuente: Cook, M. V. (2012). Flight dynamics principles: a linear systems approach to
aireraft stability and control. Butterworth-Heinemann.
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Cuadro D.4: Componentes angulares actuantes.

p Momento de balanceo

g Momento de cabeceo | Componentes de velocidades angulares

r  Momento de guinada

Fuente: Cook, M. V. (2012). Flight dynamics principles: a linear systems approach to
aircraft stability and control. Butterworth-Heinemann.

Cuadro D.5: Componentes lineales actuantes.
U Velocidad axial
V  Velocidad lateral
W Velocidad normal
Fuente: Cook, M. V. (2012). Flight dynamics principles: a linear systems approach to
atrcraft stability and control. Butterworth-Heinemann.

Componentes totales de velocidades
lineales a partir del centro de gravedad

D.2 Transformacién de variables angulos Euler

Rotamos sobre oz3, generando ¢.

0x3 1 0 0 0x9
oys| = |0 cos¢ sing| |oy, (D.1)
023 0 —sing coso¢| |02

Rotamos sobre oy,, generando 6.

0o cosf 0 —sinf| |ox;
oy, | =1 0 1 0 oY, (D.2)
0% sinf 0 cos6 071

Rotamos sobre 0z;, generando 1.

0T cos® siny 0| |oxg
oy, | = |—siny cosy 0 |oy, (D.3)
021 0 0 1| |ozg

Sustituyendo y operando las ecuaciones D.1, D.2 y D.3 para lograr las rotaciones tipo
ZYX.

0T3 1 0 0 cos#) 0 —sind costy siny 0| |oxg
oys| = [0 cos@ sinf 0 1 0 —siny cosy 0| |oy, (D.4)
023 0 —sinf cosf| [sinf 0 cos6 0 0 1| |0z
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Operando la ecuacién D.4.

Donde.

D=

cos 6 cos

03 0X
oys | = [D} Yo (D.5)
0zZ3 0z
cos 0 sin v —sin 6
sin ¢ sin 6 cos ) — cos ¢siny  sin ¢ sinfsiny + cospcosyy sin ¢ cosl (D.6)

cos ¢sinf cosyy +sin¢gsiny cospsinfsiny — singcosy cos@cosf

D.3 Derivadas de estabilidad y control aerodinamico

Cuadro D.6: Derivadas de estabilidad aerodindmicas longitudinales adimensionales.

\ Derivada \ Expresion \ Comentario
. Puersa axial debido | 1 g0, | Coiculo de los cfecios del arrasixe
u . . —2Cp — My<=2 | debido al cambio de la velocida
a la velocidad axial oM il
Fuerza normal debida o Calculo d.e los effzctos de la ‘
Zy, o 1a velocidad axial —2CT, — Mo%55% | sustentacion debido al cambio
en la velocidad axial.
Fuerza producida debido a la
D% Fuerza axial debido C, _ 9 incidencia. Calculo de los efectos
" a la velocidad normal L™ "oa de la sustentaciéon y arrastre debido
al cambio del angulo de incidencia.
Fuerza producida debido a la
7 Fuerza normal debido | ( oy L o ) incidencia. Calculo de los efectos
" ala velocidad normal 9a b de la sustentacion y arrastre debido
al cambio del angulo de incidencia.
Momento generado debido a la
Y ﬁ%?(liin;olgevgi E?SZZ M, %Cn componente de velocidad axial.
“ axcial oM Célculo de los efectos de la
velocidad.
Momento de cabeceo Momento generado por el cambio
M. debido a la velocidad | —alk de la incidenci'a.. Calculo de 10§
v normal " efectos de la rigidez para maniobras
de cabeceo en el margen estatico.
X Fuerza axial debido a v aCp.,. Célculo de los efectos del arrastre
7 la tasa de cabeceo T dar en el estabilizador horizontal.
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Fuerza normal debido - Calculo d‘e los efectos d§ .la
Zq o 1a tasa de cabeceo —Vra, | sustentaciéon en el estabilizador
horizontal.
Momento de cabeceo Calculo de las oscilaciones de
M, debido a la tasa de Zq%T cabeceo con respecto al
cabeceo estabilizador horizontal.
: . Fuerza producida por el incremento de
Y. zlizrfzszxézlciiﬁg X de downwash sobre el eje OX. Célculo de los
v de 1a velocidad normal 4 da efectos del arrastre en el estabilizador
horizontal debido al downwash.
: Fuerza producida por el incremento de
7 zlizrzzszogénigﬁzdo 7 de downwash sobre el eje OX. Célculo de los
v de 1 velocidad normal 9da efectos de la sustentacién en el estabilizador
horizontal debido al downwash.
Momento de cabeceo Momento producido por el incremento de
. la tasa de downwash sobre el eje OX. Calculo de los
M, deblg.o Z al asal dad qu—z efectos de las oscilaciones de cabeceo en el
fj)rrnm;(i ¢ la velocda estabilizador horizontal por incrementos de
downwash

Fuente: Cook, M. V. (2012). Flight dynamics principles: a linear systems approach to

Cuadro D.7: Derivadas de estabilidad aerodinamicas latera-direccional adimensionales.

atreraft stability and control. Butterworth-Heinemann.

\ Derivada \ Ezxpresion \ Comentario ‘
v Fuerza lateral debido ( Sp. _ Sp ) Originada por el arrastre del
Y al deslizamiento lateral s Y8~ 5 Mr

fuselaje y estabilizador vertical.

Determinado por la estabilidad
estética lateral de la incidencia

lateral

Momento de balanceo é fo cya,lydy y ubicacién del ala principal en
L, debido al deslizamiento | —V };F a1y el fuselaje, con contribuciones
lateral _w [ eyydy | del dngulo diedro, dngulo de
’ flechamiento y estabilizador
vertical.
Cuantifica el modo espiral en
perturbaciones laterales debido
a la sustentacién en el angulo
Momento de guinada diedro, angulo de barrido y la
N, debido al deslizamiento | V pa; » geometria del ala—fuselaje

respecto al centro de gravedad.
Donde la contribucion del
estabilizador vertical es la mas
significativa.
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Fuerza lateral debido

L CLhChhdh

Es cero, a menos que la relacion
de aspecto del estabilizador
vertical sea alta con valores

P ala tasa de balanceo | St J0 N a0
pequenos como contribucién
mas significativa.

Con contribuciones del ala-
I Fuerza lateral debido |  (ay+Cp,) f fuselaje, estabilizador vertical y

P a la tasa de balanceo -~ 2552 Jo cyy’d horizontal, describe el modo de
balanceo.

Con contribuciones del
Momento de guinada ( ¢, —4%D ) ala-fuselaje. Describe los
N, debido a la tasa de ——e L[S eyyPdy | efectos del arrastre en el
balanceo ala principal con respecto
el centro de gravedad
Calculo de los efectos de
Fuerza lateral debido | — la sustgntacio’n en el C'e‘ntro
Y, ™ Vraq de presiones del estabilizador
a la tasa de guinada e .
vertical con respecto al
centro de gravedad.
Calculo de los efectos de la
. gﬁomento de balanceo fo CLy e,y dy su.steptaci(m en el ala
~ debido a la tasa de L principal con respecto a la
guinada Ui b sustentacién generada en el
estabilizador vertical.
Determina el modo de
balanceo holandés. Con
contribuciones del
Mor.nento de guinada e OD cdy estabi?iza.dor vertical y el
N, debido a la tasa de 55 0, Py ala principal, calcula los

guinada

Y(fin) b

efectos del arrastre en el
ala principal con respecto a
la sustentacion generada en
el estabilizador vertical.

Fuente: Cook, M. V. (2012). Flight dynamics principles: a linear systems approach to
aireraft stability and control. Butterworth-Heinemann.

Cuadro D.&: Derivadas de control aerodindmico adimensionales.

\ Derivada \ Expresion \ Comentario \
Fuerza axial Calculo de efectos del arrastre
. St . .
X, debido al elevador (2)°FkrCryas, pro‘du(ndo en el estabilizador
horizontal.
Célculo de los efectos de la
Z. Fuerza normal —Sr tentacion producida en el
T debido al elevador 5 %2, SUSLENtacion producida en
estabilizador horizontal.
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Momento de cabeceo

Calculo del momento producido
por la sustentaciéon en el

M, debido al elevador —Vra,, estabilizador horizontal con
respecto al centro de gravedad.
Para alas de altos angulos de
v Fuerza lateral Y. — 0 flechamiento es
¢ debido al alerén ¢ insignificantemente pequeno,
para alas normales es cero.
Describe las propiedades de
Le E/I%r.zentcf dle b/alanceo —éagé yyf cyydy sustentacién en maniobras
ehrdo at ateron de balanceo.
Momento de guifiada | ; 2 (0o, Describe las propiedades en
Ne¢ debido al alerén 55 Jy <a—§->cyydy respuesta al arrastre con
respecto a los alerones.
Cuantifica la sustentacién
Fuerza lateral ; debido al rqdder, asumiendo
Ye debido al rudder Fag, que es la misma a lo largo de la
envergadura del estabilizador
vertical.
Describe la senal fisica contraria
I Momento de balanceo Ve a un momento de balanceo sobre
¢ debido al rudder Fp @2 el estabilizador vertical en
respuesta a deflexiones del rudder.
Describe las propiedades
N Momento de guinada v dindmicas y estaticas del rudder
¢ debido al rudder a2

con respecto al centro de
gravedad.

Fuente: Cook, M. V. (2012). Flight dynamics principles: a linear systems approach to
atrcraft stability and control. Butterworth-Heinemann.

Cuadro D.9: Derivadas de estabilidad aerodindmicas longitudinales dimensionales.

Adimensional

Multiplicador Dimensional

1pVoS
VoS
3PVoS
10VoS
1pVoSe
1pVoSe
TALEE
3VoSe
1pVoSe
%pSE
%pSE
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Fuente: Cook, M. V. (2012). Flight dynamics principles: a linear systems approach to
aireraft stability and control. Butterworth-Heinemann.

Cuadro D.10: Derivadas de estabilidad aerodindamicas lateral-direccional dimensionales.
Adimensional Multiplicador Dimensional

Y, 1pVoS Y,
L, 30VoSb L,
N, 30VoSb N,
Y, 5pVoSb Y,
Ly %pVDSb2 IO*p
N, LpVoSp? N,
Y, LVoSb Y,
L, LpVoSh? L,
N, 50VoSb? N,

Fuente: Cook, M. V. (2012). Flight dynamics principles: a linear systems approach to
atrcraft stability and control. Butterworth-Heinemann.

Cuadro D.11: Derivadas de control aerodindmico dimensionales.
Adimensional Multiplicador Dimensional

Xy 2PViS X,
Zy 5PV'S Z
M, 3PV Se Mn
Ye LPVES Y
Le 5PV Sb L
N 3PV Sb Ne
Y; LoVES Y,
L 5PV Sb L
N¢ 3PV Sb Ne

Fuente: Cook, M. V. (2012). Flight dynamics principles: a linear systems approach to
aireraft stability and control. Butterworth-Heinemann.

Cuadro D.12: Derivadas de estabilidad aerodinamica longitudinales reducidas.
Derivada reducida Fxpresion matemdtica dimensional

Ty % XwZ?

) m(mwa)
M ER
o D)
2 —
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My ARy e
()a(quWe (ZchrmUe)X'uv

Tq m m(m—Zw)
(Zoq—l—mUe)
My | (ZatmUe) My

mg I, I, (mwa)
o o Xy gsin 6

To gcosf, oy 7 £

P _mg SiIol Oe
0 m—Zu

_ My;mgsin6

me Ty (m—2a)

Fuente: Cook, M. V. (2012). Flight dynamics principles: a linear systems approach to
atrceraft stability and control. Butterworth-Heinemann.

Cuadro D.13: Derivadas de estabilidad aerodinamica lateral-direccional reducidas.
Expresion matemdtica dimensional

Derivada reducida
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Fuente: Cook, M. V. (2012). Flight dynamics principles: a linear systems approach to
aireraft stability and control. Butterworth-Heinemann.

Cuadro D.14: Derivadas de control aerodindmico reducidas.
Derivada reducida FEzxpresion matemdtica dimensional
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Iy(m—Zu)
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Fuente: Cook, M. V. (2012). Flight dynamics principles: a linear systems approach to
aireraft stability and control. Butterworth-Heinemann.
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