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Alargamiento
Coeficientes de potencia
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C,, del perfil
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CAPITULO 1

Introduccion

En el disefio de aeronaves el alumno de ingenieria aerondutica se acerca a multitud de
formulas y tablas con el propdsito de obtener los datos necesarios para realizar un modelo lo
mas cercano posible a la realidad. El modelo que se quiere realizar estd condicionado por
multiples factores: tipo de aeronave, velocidad de vuelo, planta motora, aerodindmica del ala...
Cualquier cambio en alguno de estos factores puede cambiar por completo el modelo final. Ahi
reside la complejidad del disefio de aeronaves. Tras haber realizado un estudio extenso para
obtener un modelo valido cualquier cambio en los datos obliga a realizar un estudio completo
de nuevo para validar el modelo u obtener otro nuevo.

1.1. Motivacion:

Por esta complejidad se decide iniciar la creacién de una serie de herramientas que
permitan facilitar las tareas del alumno de ingenieria aeronautica bajo el contexto de la
asignatura ‘Calculo de aviones’. Esta pretende ser una solucién para ahorrar tiempo en los
calculos que en numerosas ocasiones son repetitivos y han de realizarse cada vez que se
produce una modificacion en el disefio del avion. Este trabajo se centrard en el estudio de la
estabilidad de la aeronave.

En el desarrollo de la asignatura ‘Calculo de aviones’ el alumno encargado de la seccion
de estabilidad se encuentra muy limitado en tiempo debido a la prioridad que tienen otras
secciones frente a la suya. En ocasiones la estabilidad llegar a ser relegada a un segundo plano
siendo la que impone unas limitaciones muy concretas en cuanto al diseiio. El estudio de
estabilidad no llega a ser completo del todo llegdndose en muchas ocasiones a no realizar un
estudio de estabilidad dindmica adecuado.



La solucién a este problema se pretende alcanzar de dos formas. La primera,
realizando una relacidn detallada de todas las derivadas de estabilidad y sus métodos de
calculo. Y la segunda, reuniendo todos los métodos descritos anteriormente y compilarlos en
un programa informatico que permita, con la introduccion de los datos de la aeronave
mediante una interfaz sencilla, calcular las derivadas de estabilidad de una forma automatica.
Para ello se utilizara la herramienta GUI que proporciona el programa MATLAB.

Para entender mejor el tema principal del cual trata este trabajo y cual es su origen, en
el capitulo 2 se presentan las ecuaciones del movimiento. Estas seran sometidas a ciertas
simplificaciones y restricciones hasta llegar al modelo llamado de pequefias perturbaciones. En
este punto se introducira el concepto de derivadas de estabilidad.

Gran variedad de autores han realizado estudios en los que indican las pautas para
calcular las derivadas de estabilidad existiendo poca discrepancia entre ellos. Los trabajos de
Pamadi [1] y Roskam [3] han sido la fuente principal de la que se han obtenido los métodos
presentados en el capitulo 3. En esta parte se realizard un estudio detallado de todos los
métodos para obtener cada una de las derivadas de estabilidad. Ademas de éstas también se
presentaran métodos de célculo para las derivadas de control y las derivadas propulsivas.

Una vez obtenidas todas las derivadas de estabilidad y de control se estd en
condiciones de realizar un estudio del trimado de la aeronave. Esto es comprobar cdmo de
adecuadas son las superficies sustentadoras y las superficies de control para mantener el avién
en equilibrio en vuelo estable. Esto se hara en el capitulo 4. En él se estudiaran los elementos
necesarios para realizar un correcto trimado tanto longitudinal como lateral-direccional.

Recuperando las ecuaciones de movimiento para pequefias perturbaciones obtenidas
en el capitulo 2 se puede observar la respuesta del avién. Esta respuesta dinamica se analizara
en el capitulo 5 atendiendo a los autovalores de la matriz principal del sistema matricial, los
cuales ofrecen la informacién suficiente sobre el tipo de respuesta que ofrecerd la aeronave en
funcién de las derivadas de estabilidad ya calculadas.

Finalmente, todo lo visto a lo largo de este documento serd trasladado a un soporte
informatico. Una interfaz que pretende, después de haber introducido todos los datos
necesarios, suministrar al usuario de todas las derivadas de estabilidad y datos referentes a la
estabilidad estatica y dindmica. Una explicacidn sobre el funcionamiento de este programa se
presenta en el capitulo 6 donde se mostrara su arquitectura y sus posibilidades.

Una vez presentado el programa se procedera a comparar los datos que se obtienen
para diversas aeronaves con los datos suministrados en la bibliografia en el capitulo 7. Se
observardn las diferencias existentes entre cada derivada de estabilidad y la posibilidad de
mejora de los métodos utilizados en el caso que difieran en exceso. Los aviones que seran
objeto de este estudio seran el B747 y el Céfiro.



1.2. Estado del Arte:

Actualmente existen herramientas que abordan el problema de calcular las derivadas
de estabilidad a partir de los datos de disefio de la aeronave. Ejemplo de estas plataformas son
los programas AAA (http://www.darcorp.com/Software/AAA/) y Ceasiom
(http.//www.ceasiom.com/) que realizan los célculos a partir de férmulas obtenidas de
Roskam [3]. En este trabajo también se utilizan dichas férmulas. Otro ejemplo bastante
notable es Datcom. Este Ultimo es una compleja herramienta que combina resultados
experimentales con férmulas tedricas siendo de un nivel demasiado elevado para lo que
pretende el presente documento que no es mas que desarrollar una herramienta de uso
académico.

1.3. Aclaracion

Esta herramienta esta contextualizada dentro de la asignatura de Calculo de Aviones
por lo que han de tomarse los datos suministrados desde un punto de vista critico dado que
dependen de la validez de las ecuaciones. No se pretende demostrar la validez de las
ecuaciones que estiman las derivadas de estabilidad sino proporcionar una herramienta para
una rdpida estimacion de las mismas y facilitar de esa manera la tarea de disefio dentro de un
contexto de ingenieria concurrente en el que el disefio y andlisis de la estabilidad y control de
la aeronave depende de forma intrinseca de los célculos realizados por cada una de las
distintas areas de disefio.

De igual forma se aclara que los resultados aqui desarrollados se limitan a aeronaves
de ala fija y con distintas configuraciones de superficies horizontales. Estas son: cannard,
estabilizador horizontal y cola en V. Estas pueden combinarse no siendo excluyentes con la
excepcion del estabilizador horizontal y la cola en V por razones obvias.






CAPITULO 2

Ecuacion de Movimiento y
modelo de pequenas perturbaciones

El movimiento de la aeronave viene determinado por una serie de ecuaciones que se
derivan de las leyes de Newton de la fisica cldsica. A partir de estas ecuaciones generales,
afiadiendo ciertas particularidades y simplificaciones, se va a llegar a una serie de ecuaciones
del movimiento que corresponden al modelo de pequefias perturbaciones [1].

En dicho modelo se deberd encontrar una expresion para los coeficientes
aerodinamicos que permita introducirlos en el nuevo sistema de ecuaciones en funcién de las
variables del problema. Aqui se introducird el concepto de derivada de estabilidad.
Adicionalmente se realizard el desacople de las ecuaciones en longitudinal y en lateral-
direccional.

2.1. Ecuacion de movimiento

Las ecuaciones que gobiernan el movimiento del avion se derivan de las leyes de
Newton de la fisica clasica y son las siguientes

F,=mU +gW -rV) (2.1)
F, =m(V +rU - pW) (2.2)
F,=m(W + pV -qU) (2.3)



L=pl, =1, (pa+r)+ar(l,-1,) (2.4)
M=ql, +rp(l, —1,)+(p* -1’ (2.5)

N=rl, =1 (p=ar)+pq(l,—1,) (2.6)

Donde F,, F, y F, son las fuerzas que actdan sobre la aeronave en los diferentes

ejes. L, M y N son los momentos que actian sobre el avién en los diferentes ejes. U , V vy
W son las componentes de la velocidad de la aeronave. P,  y I' son las componentes de la

velocidad angular. El punto encima de la variable como ‘U ’ indica que se trata de aceleracién.

Estas ecuaciones gobiernan el movimiento del avidn con respecto a un sistema inercial
de referencia fijo en Tierra. Para alcanzar estas ecuaciones se ha ignorado el movimiento de
rotacion de la Tierra, asi como su movimiento alrededor del Sol, se ha supuesto que el avion
tiene un plano de simetria vertical y que el origen del sistema de ejes cuerpo estd localizado en
el centro de gravedad del avién.

2.2. Modelo de pequeiias perturbaciones

Para el estudio de la estabilidad, las ecuaciones antes presentadas pueden ser
simplificadas si se asume que el avidn estd en equilibrio y las variaciones de movimiento son lo
suficientemente pequefias, esto es, la perturbacion del movimiento es pequefia en
comparacion con el movimiento en el estado de equilibrio. Las variables del movimiento
perturbado seran

U=uU,+AU V =V, +AV W =W, + AW (2.7)
p=p,+tAp g=dq, +Aq r=r,+Ar (2.8)
F, =F,+AF, F, =F, +AF, F,=F, +AF, (2.9)
L=L,+AL M=M_+AM N=N,+AN (2.10)

donde el sufijo 0 indica las variables en vuelo de equilibrio y el prefijo A indica las pequefias
perturbaciones.
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Figura 2.1 Avidn en vuelo estable y en vuelo con perturbaciones [1].

Se asume que el avidon, antes de enfrentarse a la perturbacidn esta en vuelo estable,
sin aceleracién. Esto es, las fuerzas netas y momentos netos son iguales a cero. Esto implica

U,=0 V., =W, =0 (2.11)
p,=0,=r,=0 (2.12)
Fo=F,=F,=0 (2.13)
L =M, =N, =0 (2.14)



De esta manera

U=U, +AU V =AV W =AW (2.15)
p=Ap g=4Aq r=Ar (2.16)
F, =AF, F, = AF, F, =4F, (2.17)
L=AL M =AM N =AN (2.18)

Se asume también que cada componente de la velocidad perturbada es pequeiia en
comparacion con la velocidad de referencia U0 y que las componentes de la velocidad

angular perturbada son muy cercanas a cero. Teniendo todo esto en cuenta las ecuaciones
(2.1)-(2.6) se reescriben, ignorando términos de segundo orden como AQAW, dando lo

siguiente
AF, = mAU (2.19)
AF, =m(AV +rU,) (2.20)
AF, =m(AW -qU ) (2.21)
AL=pl —1 (2.22)
AM =g, (2.23)
AN =11, ~1p (2.24)

Se definen las siguientes variables adimensionales.

u=2Y _Av w= W (2.25)
UO UO UO
AF
AC, :fi AC, :1—y AC, =1AL (2.26)
~puls ~puZs Zpuls
2'0U° 2'0UO 2'0U°
AC| ::LL ACm :lA—M ACn :lﬂ (2.27)
< 2g < %= < 2
2'0Uo 2'0UO 2'0Uo

donde, ers la velocidad de vuelo, S la superficie alar, T es la cuerda principal y b la

envergadura. Los angulos de ataque y de barrido al tratarse de pequefias perturbaciones se
aproximan asi



w

tana = Aa =— (2.28)
UO
sin,é’:A,é’:Ui (2.29)

(o]

Teniendo en cuenta la adimensionalizacion mostrada las ecuaciones (2.19)-(2.24)
toman la siguiente forma:

ACX=1miu (2.30)
2
= U2S
Lt
AC, =1m#(Aﬁ+ ) (2.31)
2
= U%S
Tt
AC, =1m¢(m—q) (2.32)
2
~U%s
Tt
1,
AC =——(pl, ~1l,) (2.33)
2
~ U2
Tt
|
Acmzl—yq (2.34)
2
= U2Sh
Pt
1,
AC, =———(F1, = pl,) (2.35)
EpUOZSb

El siguiente paso es hallar una expresién para los diferentes coeficientes
aerodindmicos. Se asume que las fuerzas y momentos longitudinales (AF,,AF, y AM ) sélo
estan afectadas por las variables longitudinales (u,Aa y Q). Se hace lo mismo para las

fuerzas lateral-direccionales desacoplando las ecuaciones en dos sistemas. Con esta suposicién
y teniendo en cuenta que las perturbaciones son pequeias se pueden expresar los coeficientes
aerodinamicos como series de Taylor en torno al punto de equilibrio. Cada coeficiente
quedaria de la siguiente manera



AC =C_ u+C_Aa+C,AE0+C,, [Aaéj +C, [Ej +C,,AJ,+C, ;A +... (2.36)
2LJ0 zJo e t
_ Aac Cc
AC,=C,u+C,Aa+C,A0+C, | — [+C,| —— |[+C,;A0,+C A0 +... (237)
2UO 1J0 :
. o Aac qac 5 5
AC,, = Cp+CooBa + Cph 8+ Cpy | == |+ Cg| 57 [+ Cy 80, +C A5, +... (238)
AL b rb
AC, :CyﬁAﬁ+Cy¢A¢+Cyﬁ(ﬂﬂb]+cyp [%]+Cyr [g]+CyJaAé; +C; A0, +... (2.39)
Y b rb
AG :CI,BAIB+(:I¢A¢+CI,B(FﬂbJ+CID (;J_ +G, (FJ+CI53A@+C|4A4 o (240)

ACn = CnﬁAﬁ+ Cna7A¢+ Cnﬁ [;ﬂ} + Cnp [apJ_b] + Cnr [ L ] +Cn5aA53 + C"4A5f +...(2.41)

o]

Donde AOQ, es la variacién de deflexién del elevador, AJ, el término que indica la variacién

del empuje, Aé; la variacion de deflexién del alerény Aé-r la variacion de deflexién del timon

de cola.

El desarrollo de los coeficientes aerodindmicos estd compuesto por unos términos del
tipo C,, C,, v C,, que son las derivadas de estabilidad y otros del tipo C,; y C,s aue son

las derivadas de control. Por las condiciones previas que se han definido se desacoplan las
fuerzas longitudinales de las lateral-direccionales. De esta manera se reduce el problema no
lineal de seis grados de libertad a dos problemas de tres grados de libertad cada uno vy
linealizados en el punto de equilibrio. La linealizacién de estas ecuaciones simplifica el estudio
por métodos analiticos de la estabilidad del avién. Hay que tener en cuenta las simplificaciones
que se han hecho para llegar a estas expresiones. Se ha tenido en cuenta un modelo de
pequefias perturbaciones y la linealizacién de fuerzas aerodinamicas en torno a un punto de
vuelo estable, un punto de equilibrio. Para situaciones que se alejen de estas consideraciones
la aproximacion no seria vdlida. A continuacién se muestran las ecuaciones que rigen el
comportamiento longitudinal y el comportamiento lateral-direccional para pequefias
perturbaciones.
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2.2.1. Ecuaciones del movimiento longitudinal para pequefias perturbaciones

Sustituyendo los valores de AC , AC,y AC, obtenidos del desarrollo de Taylor en
(2.36)-(2.38) en las ecuaciones (2.30)-(2.32) se llega a

d d d
(mﬁ -C,, j u —(Cmc1a + ijAa —(Cxqcla + ngjAB =C,;,00,+C;A0  (2.42)

—Cmu{(rq%—Cmcl%j—cm}Aa—(ml%+Cm01%+C29JA9:CZ5eA56+CﬂA5t (2.43)
d d d 0= 5 5
_Crmu_ Cmacla-'-cma Aa"'a |y1a_cchl A _Cmc)'eA e+Cm§tAt (244)
donde
Cc
= 2.45
G 20, (2.45)
- 2m (2.46)
m= s :
Iy
|y1=1— (2.47)
S

A continuacién se van a desarrollar algunas de las derivadas de estabilidad que
aparecen en las ecuaciones (2.42)-(2.44). Las fuerzas que actlan sobre la aeronave son la
sustentacion L, laresistencia D, el empuje T,y el peso W. En vuelo en equilibrio se cumple

F,=T-D,-Wsing =0 (2.48)

y para el vuelo en equilibrio perturbado debe ser

F, =F, +4F, (2.49)
=T-D-Wsin@, +Af8) (2.50)
=T-(D,+AD)-Wsin@, +Ag) (2.51)
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Y, teniendo en cuenta la Ec.(2.48) y aproximando SIN(@, +Af) como Cosg.Af Ia

expresion de Fx gueda de la siguiente manera

F, = AF, =—AD-Wcosg,Af (2.52)

X

Por simplicidad se ignoran las variaciones de empuje durante las perturbaciones.
Supdngase que la aeronave soélo estd perturbada en velocidad de vuelo. Se tendria

U=U,+AU , AG=0, AF, =-AD y 0U =0AU . Entonces

oF, _ 0AF, 0AD oD
= =- - (2.53)
ou oAU 0AU ouU
e
_ (2.54)
oU
1 oC
=-pUSC, -= pU*S—2 2.55
pUSC, -2 PSS (255
Con U =U, se tiene
= -pU, S, S S (256)
u.a| 2Y u.a| 2Y
UO UO
Con u :ﬁ_U yC,=F /%pUgS la Ec.(2.56) se simplifica siendo al final
C,="2C,-C,, (2.57)

Ahora se supondra que el avidn sélo esta perturbado en el angulo de cabeceo siendo el
nuevo dngulo @+Af y AU =0. Entonces de la Ec.(2.52) se obtiene AF, =-\WcosgAf.

Desarrollando de la misma manera que en el caso anterior se llega a

oF, = 0AF, =-W cos6, (2.58)
068 0A8

O, lo que es lo mismo,
C,, =—C, cost, (2.59)

El resto de derivadas se obtienen de idéntica manera.
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2.2.2.

Ecuaciones del movimiento lateral-direccional para pequeias
perturbaciones

Sustituyendo los valores de ACy, AC, y AC, obtenidos del desarrollo de Taylor en

(2.39)-(2.41) en las ecuaciones (2.33)-(2.35) se obtiene

dt

(-c-
[

donde

d d

d d d
(m——blcyﬁa—cyﬁjm—(blcypa+cy¢jA¢+(mla—ble EJAI// =C,;AJ, +C, A9, (2.60)

"G jA‘“[ G, g ﬂi] [ﬁg mgtz]A“%Ad%Ma (261
d d?
“Lt?

d d?
C AB+| -bC,, — -1 ,— |Ap+| -bC Ay =C,AJ +C . Ad, (2.62)
bl nE dtj ﬂ ( bl np dt XZldtzj ¢ ( 1~nr dt J l/j nd,

dg
= 2.63
at P (2.63)
W _, (2.64)
dt
b
=— 2.65
b 20, (2.65)
|
le :l—x (266)
2
= S
2,0U0
|
= (2.67)
2
= S
Z'OU0
I
|le :1—)(2 (268)
E,oUOZSb

A continuacién se van a desarrollar algunas de las derivadas de estabilidad que

aparecen en las ecuaciones (2.42)-(2.44). Se supone que el avidn esta perturbado en el angulo

de balance A@ como se ve en la Figura 2.1. Se tendria entonces

F, = F, +AF, =W cOS8,A@+Y,,, +AY, (2.69)

[0} aero
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Donde Y,,, denota la fuerza lateral aerodinamica. Se tiene por equilibrio que F,,
por lo que
AF, =W cosg Ap+AY,,,
y derivando
0AF, OF,
—=—=-=Wcos4,
oAy Od¢
0, lo que es lo mismo
C,, =C, cosf,

Y asi, de la misma manera, con el resto de derivadas de estabilidad.

=Yoo =0,

aero

(2.70)

(2.71)

(2.72)

En el presente capitulo se han desarrollado las ecuaciones del movimiento hasta llegar

a una expresion simplificada en la que las fuerzas aerodindamicas se expresan en funcion de

unos términos denominados derivadas de estabilidad y derivadas de control. Sera preciso

encontrar unos métodos validos para determinar el valor de cada una de estas derivadas. Del
estudio de cada método de calculo de derivadas de estabilidad y de control se encarga el

siguiente capitulo.
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CAPITULO 3

Calculo de derivadas de
estabilidad

En el capitulo anterior las fuerzas y momentos que afectan a la aeronave se
presentaron como un desarrollo de Taylor en torno a un punto de equilibrio. Los coeficientes
de este desarrollo de Taylor son las llamadas derivadas de estabilidad y de control. Estas
definen la variacidon que se produce en las fuerzas y momentos adimensionales con respecto a
las variables del problema.

En el presente capitulo se mostraran los métodos utilizados para el célculo de estas
derivadas. Estan divididos en dos grandes grupos como sugiere el desacople de las ecuaciones
del movimiento. Unos son los métodos para hallar las derivadas longitudinales y otros los
dedicados a hallar las derivadas lateral-direccionales.

3.1 Aclaraciones previas

Las expresiones mostradas a continuacién para el calculo de las derivadas de
estabilidad sélo tienen en cuenta la condicién de vuelo subsénico. Perderdn validez para casos
en los que M >0.7 siendo en estos casos sdlo valores orientativos. En las referencias
consultadas aparecen métodos para obtener las derivadas para altos nimeros de mach, [1] y

[3].

Durante la definicion de las expresiones se hace referencia en muchas ocasiones a
datos del ala expuesta. Estos datos, tanto geométricos como aerodinamicos, se refieren a un
ala con la misma geometria que la que es objeto de estudio eliminando la parte fisica en la que
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ésta se combina con el fuselaje como se puede ver en la Figura 3.1. Estas variables se
reconoceran con el subindice e.

Theoretical Wing Area

Figura 3.1 Explicacion grafica del ala expuesta [1]

Todas las derivadas de estabilidad aqui expresadas tienen unidades de 1/rad .Y
todos los dngulos serdn introducidos en radianes. En caso contrario se indicara.

3.2 Geometria del avion

El tipo de aeronaves que se estudiaran en este trabajo son aviones convencionales de
ala fija. Se admitiran diversas configuraciones en relacion a superficies horizontales:
estabilizador horizontal, cannar y cola en V. Y también podrd variarse el tipo de planta
propulsora.

Figura 3.2 Avion comercial [3]
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3.2.1. Parametros del ala

La geometria del ala juega un papel fundamental en el valor de los coeficientes
aerodinamicos del avidn. En la Figura 3.3 se muestran las dimensiones principales del ala. Aqui
se describen los pardmetros que se utilizaran a lo largo del capitulo.

‘Taper ratio’ A :C& (3.1)
Al ient o (3.2)
argamiento == :

& S ¢ (1+A)
b
Area A:ECr @a+A) (3.3)
. _ 2 (1+A+ A%
Cuerda principal C=—C|——— (3.4)
3 1+ A
] 4n(1-A
Angulo de flecha a n fraccion de la cuerda tan/\, = tan\ ¢ - d-4) (3.5)

A+ A)

€t

Y
'i[
|

F i

Figura 3.3 Forma en planta del ala, explicacion de la geometria [3]
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3.2.1. Superficies sustentadoras

En el estudio de estabilidad realizado en este documento se consideran varias
superficies sustentadoras. La primera de ellas, el ala, ya se ha comentado previamente y se
mantendrd en todos los modelos a estudiar. No pasa lo mismo con las diferentes superficies
estabilizadoras. En el desarrollo de los métodos para hallar las diversas derivadas de
estabilidad y de control se presentardn calculos para los casos de sustentador horizontal y para
los casos de cannard. Estos pueden encontrarse al mismo tiempo en el modelo, o sélo haber
uno de ellos.

Diferente es el caso de la cola en V. El tratamiento que se hace en el estudio de este
tipo de superficie sustentadora es sencillo. La cola en V se descompone en sus componentes
vertical y horizontal. Asi se tratara como un sustentador horizontal idéntico a su proyeccion en
planta y como un estabilizador vertical idéntico al doble de su proyeccién vertical. Destacar
este dato ya que en las ecuaciones de este capitulo no se tendran en cuenta considerandola
descompuesta en horizontal y vertical.

3.3 Estabilidad Longitudinal

Las derivadas de estabilidad y de control, gracias al desacople de ecuaciones que se
realizd en el capitulo anterior, se pueden dividir en dos tipos: Longitudinales y Lateral-
Direccionales. En este apartado vamos a mostrar los métodos necesarios para hallar las
correspondientes al caso longitudinal. Se van a dividir segun la derivada de la que dependen
siendo en ocasiones necesario hallar una derivada antes de calcular otra.

Los coeficientes de fuerzas y momentos longitudinales, AC,, AC,y AC_, se

descomponen en un desarrollo de Taylor. Cada miembro de ese desarrollo es una derivada de
estabilidad o una derivada de control que dependen de las variables U, &' y (.

Las componentes de las diversas derivadas se obtienen de un desarrollo idéntico al
capitulo anterior en que se obtenia C,,y C,,. Este proceso esta descrito en las ecuaciones de

la (2.45) ala (2.59).

3.3.1 Derivadas con respecto el angulo de ataque &

A continuacidn se va a proceder a describir las ecuaciones que permiten el calculo de
las derivadas de estabilidad longitudinales que dependen del dngulo de ataque O .
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3.3.1.1 Variacién de AC, con el angulo de ataque &

Derivada que expresa la variacion de fuerzas en el eje ‘X’ con la variacion del angulo de

ataque. Se compone de dos elementos: el valor del coeficiente de sustentacion C vy la

variacion del coeficiente de resistencia con el angulo de ataque C,, .

C,=C —-C,, (3.6)
El coeficiente de sustentacidn esta definido por la siguiente expresion.
C =C,a (3.7)

Por lo que para hallar el coeficiente es necesario un valor del dngulo de ataque y de
C_,- El valor del dngulo de ataque debe ser introducido por el usuario. El célculo de C_, se

realiza atendiendo a la siguiente expresion.

0¢, 0¢, S
CLn = CLo/,WB + CLz)/,t (1_a_at,jl7t % + CLa,c (1_6_0'(:},7(: EC (3'8)

donde se distinguen la contribucién hecha por el conjunto ala-fuselaje CLO,MB, por el

estabilizador horizontal C_,, y por el cannard C La interferencia mutua entre el alay el

La,c*

fuselaje se calcula con la siguiente expresién [1]

S
Clows = (KN +Kye t KB(W))CLa,e % (3.9)

donde Ky, Ky ¥ Kguw) son el cociente de la sustentacién del morro, el ala en presencia

del fuselaje y del fuselaje en presencia del ala con la sustentacion del ala por separado. Se
obtienen de las siguientes expresiones [1]

C S
K,=|—2N = 3.10
N c S (3.10)

La.e e

donde C . es la pendiente del coeficiente de sustentacién del morro aislado. C es la

La,e
pendiente del coeficiente de sustentacion del ala expuesta. Se es la superficie del ala expuesta

y S es la superficie del ala. Para velocidades subsdnicas se cumple que

o 2k-k)S

Lo S B max (3.11)

Donde K, —k;se obtiene en Figura 3.4 introduciendo el valor del ‘Fineness Ratio’, éste es el

cociente de la longitud del fuselaje con el ancho maximo del fuselaje, I, /b, ... Sz €5 €l
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area del fuselaje transversal maxima. C se calcula con la Ec.(3.14) introduciendo los datos

La.e

del ala expuesta. Los valores de KW(B) y KB(W) se extraen de las ecuaciones (3.12) y (3.13) [1].

1.0
1
ky -k, // ‘
8 7
6
0 4 8 12 16 20

FINENESS RATIO

Figura 3.4 Constante de masa aparente [1]

b, b
KW(B) :0,171{ ft;mXJ + 0,832%f7gm(}+ 0,99-‘ (3.12)

B e ) b
KB(W) :0,78{ ft;me +1,197% fg'exj+ 0,00E (3.13)

Donde by . es el ancho méximo del fuselaje y b la envergadura del ala.

27TA
a, = (3.14)

2 n2
0y |KB [1+ tan2/\c/4]+4

k2 2

La ecuacion (3.14) proporciona la pendiente de sustentacion del ala corregida de 2D a
3D. Siendo A el alargamiento, /\C/4 la flecha en un cuarto del ala, S=v1-M Zy

k :a0/27T. La pendiente del coeficiente de sustentacion del perfil del ala es@, y viene

definido por la ecuacidn (3.15) [1].

_ 105 | a

= (3.15)
ao W (aO )theory (ao )theory

donde @, es la pendiente del coeficiente de sustentacién de una seccién 2D. Su valor tedrico y

theor:

el de su factor de correccion, ab/(ao) , S8 extraen de Figura 3.5 y Figura 3.6.
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7.4

(b)

2 2

7.0

{ao) f;heory ‘s /
(per rad) |2 |

Lo

6.4

0 04 .08 42 A6 20
WING THICKNESS RATIO, vic

Figura 3.5 Pendiente del coeficiente de sustentacion del perfil tedrico [1]

T ]
--...__‘__"m
T " R
e ] ]
9 ] \“Eixlﬁs T
10’
\ I !
(aa)thwy \\ \ \
] ~3
‘\6] \'\
10
\
’\L‘\-
o
Q4 .08 | 2 .16 }0
TAN 3 tﬁ'TE

Figura 3.6 Factor de correccion empirico [1]

En la Figura 3.5 puede verse la dependencia directa con el espesor del ala siendo
sencilla su programacion. Diferente es el caso de Figura 3.6 pues depende del nimero de

Reynolds y del pardmetro geométrico ®'_. En este caso, ara simplificar los célculos, se
TE

asigna unvalorde 0.8 a au/(an) . Si se tuvieran resultados o bien tedricos, experimentales

theory

o de calculo numérico de @, pueden usarse en vez de la Ec.(3.15).

En la Ec. (3.8) aparecen también términos que se refieren tanto al estabilizador

horizontal como al cannard. C_,,y C, . son las pendientes del coeficiente de sustentacion
del estabilizador horizontal y del cannard respectivamente. Sy S, son, respectivamente, la
superficie del estabilizador horizontal y del cannard. /], y /], son los cocientes de presién
dindmica definidos en el caso del estabilizador horizontal como q/q siendo :ZI/Z,OUt2 y

g :]/Z,OU 2 Estos seran introducidos por el usuario, teniendo normalmente un valor de 0,95.
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Falta por obtener el valor de C_, . Este se obtiene de derivar la expresion de la polar

del avién, suponiéndola no compensada, C, =C_ + ka La derivada resultante es
C,, =2kC.C, (3.16)

donde k =1/77Ae. El coeficiente de Oswald €se calculard con Ec.(3.17) en caso de no
disponer de un valor introducido por el usuario [1].

e= L, (3.17)
RC,, +(1-R) A
El parametro R estd dado por la expresion
R=al’+al’+al, +a, (3.18)

donde @, =0.0004, a, =-0.008C, a =0.050], a =0.864Zy A = A1/COSA, ..

3.3.1.1.1 Determinacién de upwash y downwash

) oe. . ,
No se entrard en el estudio del upwash del cannard 3 ¢ . Este se supondrd
a

despreciable debido a que el cannard se halla alejado de la zona de influencia del ala [1]. El

0€,
downwash del estabilizador horizontal —- tomard su valor de la Ec. (3.19) [1].

oa
1.19
ds 2
o= 4.44{ KKKy cosl\c/4)2} (3.19)
Siendo,
11
=_ - 3.20
IR AT 20
10- 3/
K, = - (3.21)
-
K, =__b (3.22)
2,
3/ —n
b

donde |h es la distancia, medida paralela a la cuerda en la raiz del ala, entre el centro

aerodindmico del ala y el centro aerodindmico del estabilizador horizontal. h, es la altura del
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centro aerodindmico del estabilizador horizontal medida en el plano de simetria normal a la
cuerda en la raiz del ala, positiva cuando el estabilizador se encuentra sobre la cuerda en la raiz
del ala. A es el alargamiento, bla envergaduray A el ‘taper ratio’.

3.3.1.2 Variacién de AC, con el 4ngulo de ataque &

Derivada que expresa la variacion de la fuerza en direccién del eje ‘Z’ (positivo hacia
abajo) con el dngulo de ataque. Tiene la expresidn siguiente

C =-C (3.23)

pog La

3.3.1.3 Variacién de AC_ con el angulo de ataque &

Derivada que expresa la variacion del momento en el eje ‘Y’ con el angulo de ataque. El
calculo de esta derivada se realiza acorde a la siguiente expresion

Cma = _CLa (YCG _XNA) (3.24)

la cual es muy simple e ignora los efectos producidos por el fuselaje y su interaccidn con el ala
y la forma del morro. Se sugiere un estudio mas profundo de esta derivada en trabajos

posteriores. X-ges la posicion del centro de gravedad y Xy, es la posicion del punto neutro,

todas ellas adimensionalizadas con la cuerda principal T .

3.3.2 Derivadas con respecto a la velocidad adimensional U.

A continuacion se va a proceder a describir las ecuaciones que permiten el calculo de
las derivadas de estabilidad longitudinales que dependen de la velocidad adimensional U .

3.3.2.1 Variacién de AC, con la velocidad adimensional U

Derivada que representa la variacidon de fuerzas en el eje ‘X’ con la variacion de la
velocidad U. Su definicidn, ignorando los efectos de variacion de empuje, es la siguiente

C,=-2C,-C, (3.25)

El valor de C, se calculara por su expresion C, =C_, +kCL2 cuyos elementos deben
ser introducidos por el usuario. El valor de K depende del coeficiente de Oswald que se calcula
segun (3.17). C,, se expresa de la siguiente manera [1]

u
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-m % (3.26)

C
du aM

A bajas velocidades subsénicas (M <0.5) el coeficiente de resistencia es

practicamente constante GCd /6M =0. Para mayores velocidades este término tomard
valores diferentes a cero [3]. Para la elaboracion del programa se considerara nulo debido a las

bajas velocidades que se tendran en cuenta y a la falta de una expresién analitica de C; .

3.3.2.2 Variacién de AC, con la velocidad adimensional U

Derivada que representa la variacién de fuerzas en el eje ‘Z’ con la variacién de la
velocidad U. Su definicidn, ignorando los efectos de variacion de empuje, es la siguiente

C, =-2C_-C, (3.27)

Donde C,_ se obtiene de la Ec. (3.7) . C, tiene una expresion similar a C,, pero en

este caso se dispone de una expresidn que permite su célculo en funcion de My C_ [3].

_.,0C _ M?

C,=M=2 _(1—M2)CL (3.28)

3.3.2.3 Variacién de AC_ con la velocidad adimensional U

Derivada que representa la variacion de momentos en el eje ‘Y’ con la variacidn de la
velocidad U. Su expresion es idéntica que a las dos derivadas anteriores, Ec. (3.29), y por las

mismas razones que para C,, se considerard de valor nulo.

C =Ma'ac—m"=0 (3.29)
oM

mu

3.3.3 Derivadas con respecto a la velocidad angular q

A continuacion se va a proceder a describir las ecuaciones que permiten el calculo de
las derivadas de estabilidad longitudinales que dependen de la velocidad angular q .
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3.3.3.1 Variacién de AC, con la velocidad angular g

Derivada que representa la variacidon de fuerzas en el eje ‘X’ con la variacion de la
velocidad angular . Su expresion es la siguiente

C =Coq (3.30)

xq
cuyo valor es pequefio y puede ser ignorado [1].

C,=0 (3.31)

xq

3.3.3.2 Variacién de AC, con la velocidad angular g

Derivada que representa la variacion de fuerzas en el eje ‘Z’ con la variacion de la
velocidad angular de cabeceo (. Su expresidn es la siguiente

C,=-C

X . (3.32)

En la variacién del coeficiente de sustentacion con la velocidad angular de cabeceo

intervienen el sustentador horizontal C_,, el cannard C_, . y la combinacién ala-fuselaje
Clows-

C,=C,. tC

Lg — + CLq,V\B

(3.33)

La.t La.c

Las expresiones para el horizontal y el cannard son simples

|
CLq,t =2C,, (%jm (_éj (3.34)

S I
CLq,C = 2CLa',c (Ecj”c (Ecj (335)

donde |, y I_son la distancia desde el centro de gravedad hasta el centro aerodinamico del

estabilizador horizontal y hasta el centro aerodinamico del cannard respectivamente. Se
definen de la siguiente manera

.= Xee. = Xg (3.36)
|, = X, = % (3.37)
La expresion de la combinacién ala-fuselaje es mas compleja [1]

25



(3.38)

— Se Ce SB,max If
Cloms = [KW(B) + KB(W)J(E?J Clge tClos ( S ?j

donde C, y c son la cuerda principal del ala expuesta y del ala total, CLq’e y CLq’B son la

contribucidn del ala expuesta y del fuselaje aislado respectivamente. KW(B) y KB(W) se

calcularon anteriormente con Ec.(3.12) y (3.13). El valor dado por (3.38) es por radianes.

Para el caso subsdnico, que es el que abarca este documento, la contribucion del ala

expuesta,C se halla de la siguiente manera [1]

Lg.e”
1
Clye = (5 +2& j Cloe (3.39)
=X (3.40)
C
X =(X.)e ~Xoge (3.41)

(X,.), es la distancia del centro aerodindmico del ala expuesta desde el borde de ataque en el

encastre, y X, .es la distancia entre el centro de gravedad y el borde de ataque del ala en el

encastre. Estas distancias estan detalladas en la Figura 3.7.

(Kl o=

Root Chord of Ex

e

F

e p—

Figura 3.7 Detalle del encastre del ala [1]

La contribucion del fuselaje, C,_q 5, envuelo subsonico viene dada por las siguientes

expresiones [1]

Clas =2C e 1—% (3.42)
f

213
V,

CI,_q,B = CLH,B SBB (3.43)
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(3.44)

Clos =2(k, - kl)( > maxj

2/3
VB

Donde X, =X, y Vi es el volumen del fuselaje. El coeficiente de masa aparente, (K, —k)),
ya fue obtenido de Figura 3.4.

3.3.3.3 Variacién de AC_ con la velocidad angular ¢

Derivada que representa la variacion del momento de cabeceo debido a una variacion
en la velocidad angular de cabeceo. Es conocida como ‘the damping-in-pitch derivative’
(derivada de amortiguamiento en cabeceo). Como en la derivada anterior

Cmq :Cmq,t +Crrq,c +qu,we (3.45)

Las expresiones para el horizontal y el cannard son simples [1]

s), (LY
Crt =—2C 4, (gjm (—é} (3.46)

S ), (L)
Cmq,c = _ZCLG’,C [quc (Ej (3.47)

La contribucién ala-fuselaje resulta ser mas complicada como se puede ver la
siguiente expresion [1]

Crawe =| K +K ]i G 2C O L il 2 (3.48)
mg WB W(B) B(W) sl ¢ mg.e mg,B S c :
donde todos los términos son idénticos a los de C, g, Ec.(3.38), salvo los de C,, . v C,5-

Que son la contribucién del ala expuesta y del cuerpo respectivamente. Para velocidades

subsénicas C,, . es

S,
Coge = Cél Cogem=o2 (3.49)
7+3
C,
donde
2
CrT‘q,e,M =0.2 = _0'7CLa Cog\cm A(O&;:- 2‘( )+ 2210 +_; (3.50)
A
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c =Atar’A,, (3.51)

c, zg (3.52)
c,=AB+6cCosA\ _,, (3.53)
c, = A+6cos\ , (3.54)
G, = A+2cos\_, (3.55)
B=\1-M?cogA,, (3.56)

La contribucién del fuselaje viene dada por la siguiente expresion

_ ' (1_ Xml)ZVBl(Xcl - Xml)
C .=2C 3.57
e e 1= X = Ve ( !
V,
X = X X, = % Vg, =—2 (3.58)

l f l f SB,ma><| f

Donde los parametros se definen como en el apartado anterior salvo X, que se halla a

través de una integracion en el fuselaje [1].
X, —irf S, (X)xdx (3.59)
AR .

Donde SB(X) es la superficie transversal del fuselaje en funcidn de la variable

longitudinal X. Para velocidades subsdnicas el valor que nos falta para completar la Ec.(3.57)
esta definido de la siguiente manera [1]

V.
C .=C —B 3.60
e rT"q’B[SB,maxlf J ( )

_2(k—k) 1 dS (%),
C. o= v IO o (X, — X)dx

mq,B (3.61)

donde X, es el punto donde se el fuselaje alcanza la superficie transversal maxima, es decir

cuando §; = S ax
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En las expresiones (3.59) y (3.61) aparecen dos integrales. Estas se realizan sobre la
funcién que proporciona la superficie transversal del avidn. Al no disponer de esta expresion,

S:(X), el usuario debera calcular e introducir los valores de ambas integrales.

3.3.4 Derivadas con respecto a la variacion del angulo de ataque con el tiempo ¢

A continuacidn se va a proceder a describir las ecuaciones que permiten el calculo de
las derivadas de estabilidad longitudinales que dependen del cambio del dngulo de ataque con
el tiempo @ .

3.3.4.1 Variacién de AC, con la variacion del dngulo de ataque con el tiempo &

Esta derivada es una medida del cambio de fuerzas en el eje ‘X’ al variar el angulo de
ataque con el tiempo. Se considerard pequena y se despreciara [1].
C.=0 (3.62)

xXa

3.3.4.2 Variacién de AC, con la variacion del dngulo de ataque con el tiempo &

Por definicion C,, =—C .. Por lo que esta derivada es una medida del efecto que

tiene la variacidn del flujo de aire debido al cambio del angulo de ataque con el tiempo sobre
el coeficiente de sustentacidn. Los elementos que afectan a esta derivada son el estabilizador

horizontal C,,, el cannard G . y el conjunto ala-fuselaje C ;5 -

Co =Gt G tCine (3.63)

Donde el efecto del sustentador horizontal y del cannard se expresan de la siguiente manera

. S\ k)foa
ez (3)L)2)

S (1. \(0¢
e =2 3 ) 22) oo

La contribucién de la combinacidon ala-fuselaje viene definida por la siguiente
expresion [1]

Sece SB,ma\xl
Cows = [KW(B) +Kgw) ](?J CoetCus Tf (3.66)
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Donde G, es la contribucién del ala expuestay C,, 5 es la contribucion del fuselaje. De

manera idéntica a como pasaba con C,, 5 en Ec.(3.38). Para velocidades subsonicas G, , se

define de la siguiente manera [1]

G ﬂﬁ(%} Gt 3, @) (3.:67)

La pendiente de la curva de sustentacion con el dngulo de ataque del ala expuesta,

C,a'e, ya se calculé previamente mediante la Ec.(3.14) introduciendo los valores del ala

expuesta. El valor de C (Q) se obtiene mediante

~7IA,

23

CL(g):[ j(o.oo134—o.01223+ 0.03¥7+ 0.0186 0.00 (3.68)

donde T = ,3&, Siendo A, el alargamiento del ala expuestay B =~1-M?.

La contribucién del fuselaje C, g se calcula asi [1]

V,
Coe=2Cls| o (3.69)
La,B La,B SB,maxlf
, V2/3
CLa,B = CLa,B {SB%J (3.70)
CLa,B = 2(k2 - kl)(%] (3.71)
B

donde S .es el maxima drea transversal del fuselaje, V es el area del fuselaje y | la

longitud del mismo.

3.3.4.3 Variacién de AC_ con la variacién del angulo de ataque con el tiempo ¢

Esta derivada es una medida del efecto que tiene la variacién del flujo de aire debido al
cambio del angulo de ataque con el tiempo sobre el momento de cabeceo. Igual que en la

derivada anterior estd afectada por el sustentador horizontal C el cannard C_, vy la

ma,t 2

combinacién ala-fuselaje C ;g -
Cr = Crm'/,t + Crm,c + Crm'/,WB (3.72)
Calculandose los dos primeros elementos de la siguiente manera [1]
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ae (1. Y
Croe =—2C, 11, (%} (G—C;J (—éj (3.73)

s \(ae (1. Y
Crye =—2C, /1, [EJ [ij (Ej (3.74)

El efecto de la combinacién ala-fuselaje responde a la siguiente expresion, andloga a la

utilizada en el calculo de G5 en Ec.(3.48).

SB,ma\xI f 2
&2

SeCe2

Crna e = [ Kwee) KB(W)](@} Crve TCrs (3.75)

Donde C,_, . es la contribucion del ala expuestay C_,  es la del fuselaje. Siendo la primera

Cma'/,e = Cr'r:a,e + chcld,e (376)

Para velocidades subsénicas el primer término de la Ec.(3.76) es [1]

81\ x. ) 9
Cl..=—-|=|—= +—C 3.77
e (32j( c j e +5Cr(9) (3.77)
donde C_,(g) se obtiene de la siguiente expresién
—TTA 4 3

C.(g)= Zﬁ; (0.0008* - 0.0076°+ 0.0185+ 0.0128 0.00 (3.78)

La expresion para la contribucion del fuselaje Cma,B es la siguiente

- V,
Coug = ZCQW,B{ X ™ X } 2 (3.79)
1=Xy = Ve SB,ma)Jf

donde X4, X, y Vg, estan definidas en Ec.(3.58). C,'m’B esta determinado en Ec.(3.60) y
(3.61).

3.3.5 Derivadas de control longitudinales

En este punto se mostraran los métodos necesarios para calcular las derivadas de
control longitudinales. Estas dependeran de las superficies de control horizontales.
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3.3.5.1 Variacion de la sustentacion con el elevador horizontal CLJe

Esta indica la variacién de sustentacién con el movimiento del elevador. Para hallar
esta derivada de control existen diversos métodos explicados en [2]. Aqui se muestra uno de
ellos

Loe

_[0C CLD/I (ad)CL
_(aée](cmt K™ .

0
Donde —C' es el incremento de sustentacién tedrico debido al flap del perfil 2D

e

obtenido de Figura 3.8, C , es la pendiente de sustentacion del estabilizador horizontal yC,,

es la pendiente de sustentacién del perfil del estabilizador horizontal, en 2D. El resto de
parametros son factores de correccidén que dependen del tamafio del flap y de la cuerda en el

G

caso de y del tamafio del flap y de la envergadura en el caso de K, . Su valor se extrae

as)c
de las Figura 3.9 y Figura 3.10.

C

Para hallar es necesario introducir la relacion de la cuerda del flap con la

as)e
cuerda del estabilizador horizontal Ce/q en la gréfica superior derecha de la Figura 3.9 que

proporciona un valor de (@) - Con ese valor de (@) v el alargamiento del sustentador

(a'(s)cL

horizontal A en la grafica principal se obtiene el valor de

Para hallar K, hay que tener en cuenta las dimensiones en planta del flap. K se

define como la siguiente diferencia K, = K K. - Elvalor de K, se obtiene de la Figura

2fin " 2ini
3.10 introduciendo el valor de /7;. /], es la variable adimensional de la distancia de inicio del

Y

flap en el estabilizador horizontal 77, = . Lo mismo ocurre con K pero introduciendo

2fin

y
11; que es la variable adimensional de la distancia final del flap 77; :WfZ' Los valores de

K, v K,g, dependeran también del ‘taper ratio’ A como se indica en la Figura 3.10.
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Figura 3.8 Incremento de sustentacion debido al flap [2]
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Figura 3.9 Parametro de efectividad [2]
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Figura 3.10 Factor de flap-span [2]

] ., (acf)CL
3.3.5.1.1 Ejemplo de obtencion de ———
(@5),
)
A continuacion se muestra un ejemplo de como se obtiene el valor de J)CL . Se
as
G

tiene un estabilizador horizontal con una cuerda C =2mM, una cuerda de flap C; = 0.4m y un
alargamiento A =4 . El valor que es necesario introducir en la Figura 3.9 es la relacion C, /q

que es igual a 0.4. Introduciendo este valor en la gréfica se obtiene un valor de (C)’d)q de

—0.55. Teniendo en cuenta que el alargamiento es 4 extrapolando de la gréfica obtenemos
(ad)CL

=1.1.

un valor de

3.3.5.1.2 Ejemplo de obtencién de K,

A continuacién se muestra un ejemplo de cémo se obtiene el valor de Kb. Se tiene un
estabilizador horizontal con una envergadura b=7, con At =0.5, con un flap que en ambos
laterales empieza en la coordenada Y, = 0.25y que termina en la coordenada Y; = 2.5. con

estos datos las variables adimensionales /}; y /7; toman los siguientes valores

=2 =—""=0.0714 3.81
g b/2 7/2 ( )
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= —=-—=0.714¢ 3.82
o2 702 (3.82)

b >
; >

Figura 3.11 Detalle de la obtencién de /7, y /7, [2]

Estos valores de /7, y /]; se introducen en la Figura 3.10 y teniendo en cuenta que

A, = 0.5 se obtiene que K, =0.08y K, =0.82. Elvalor final de K, sera

K, =K, —K,, =0.82- 0.08= 0.0 (3.83)

2ini

3.3.5.2 Variacion de la sustentacion con superficier de control de cannard C_

Se calcula utilizando el mismo método que para calcular CL&e en el apartado anterior.

3.3.5.3 Variacion de la momento de cabeceo con el elevador horizontal Cm;e

Es la variacion del momento de guifiada producido por el movimiento del alerdén. Es

funcién de C__ y se expresa asi.
-Oe

(3.84)

Estando |, definido como

l, = X, ™ Xeg (3.85)

Siendo X, el centro aerodinamico del estabilizador horizontal.
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3.3.5.4 Variacion de la momento de cabeceo con la superficie de control del
cannard C

Es la variacidon del momento de guifiada producido por el movimiento de la superficies

de control del cannard. Es funcién de CL& y se expresa asi.

Cu, ==2C,, (3.86)
Estando | definido como
o =X =%y (3.87)

Siendo X, el centro aerodinamico del estabilizador horizontal.

3.3.6 Derivadas propulsivas longitudinales

Las variables longitudinales, al ser perturbadas, también pueden generar cambios en
las fuerzas propulsivas de la aeronave. No se han tenido en cuenta en el modelo de pequeiias
perturbaciones estudiado. La Unica referencia al motor existia en el estudio longitudinal al
variar la palanca de gases. En este punto vamos a introducir la variacion de los coeficientes
propulsivos con las variables longitudinales. Segun [3] las fuerzas y momentos longitudinales
propulsivos se pueden expresar como serie de Taylor donde las Unicas variables presentes son
la velocidad de vuelo y el dngulo de ataque. Esto es que sélo estds variables longitudinales
afectan a la propulsidn dando las siguientes expresiones

oF u
=—u*(U— 3 (3.88)
o)+ o7
U,
T u
:  (— (3.89)
Ul
J (;VI (3.90)
a(U)
1

Las fuerzas y momentos propulsivos se adimensionalizan de la siguiente manera
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C, =— (3.91)

: (3.92)
Cry =1 (3.93)
E,ouzﬁ

A continuacidn se van a desarrollar las Ec.(3.88)-(3.90) para encontrar la expresién final
correspondiente.

3.3.6.1 Variacion de la propulsion en el eje ‘X’ con la velocidad de vuelo

u
Desarrollando la derivada parcial de la Ec.(3.88) con la velocidad adimensional —
1

1 .,
oF ) (5 pu?)
l} = CUT %puZS+CTXS—2u (3.94)
O(U) a(LT) O(U)
1 1 1

Evaluando la expresidn en el punto de equilibrio y renombrado la primera derivada

como Cr gueda de la siguiente manera
Xu

aFTX 1,
—Epu S(Crm +ZCFX1) (3.95)
a(U )

1

El coeficiente propulsivo en equilibrio Crl serd normalmente igual al coeficiente de
X

resistencia en equilibrio debido a que T = D en vuelo en equilibrio. La derivada Crm depende

de las caracteristicas del sistema de propulsién. Distinguimos tres casos:

3.3.6.1.1 Aviones con propulsion jet

Para el caso de jet en el que se el empuje se modela como [2]

T= Ahrustulz + BthrustUl + C thrust (396)
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y Crxu se expresa como

U
C:Txu = [q_éj (2Ahrustul + ahrust ) - 2C:Txl (3-97)

3.3.6.1.2 Hélices de paso variable

Para el caso de hélices de paso variables C; toma el valor
xu

CTxu = —3CTxl (3.98)
3.3.6.1.3 Hélices de paso fijo
Para el caso de hélices de paso fijo en el empuje se modela como [2]
P= Apowerulz + Bpowerul + C power (3'99)

y Crxu se expresa como

1
G, = {q_SJ(ZAW“Ul +Boer )~ L1, (3.100)

3.3.6.2 Variacion de la propulsion en el eje ‘Z’ con la velocidad de vuelo

Desarrollando la derivada parcial de la Ec.(3.89) se obtiene el siguiente resultado

o/ 1,
: i S(C; +2C;)) (3.101)
)
1

La derivada Cr y el coeficiente Crl son despreciables para la mayoria de

configuraciones convencionales. Por lo que se asumira que:

=0 (3.102)
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3.3.6.3 Variacion del momento producido en el eje ‘Y’ por la propulsion con la
velocidad de vuelo

Desarrollando la derivada parcial de la Ec.(3.90) se obtiene el siguiente resultado

oM, :ipuzﬁ(c +2C_) (3.103)
u 2 Mry Mry
0(-—)

Ul

Para casos convencionales la derivada Cmr se obtiene a partir de la derivada C; . Esta
u xu

se multiplica por la distancia de la linea de empuje al centro de gravedad, dT,
adimensionalizada con la cuerda, C .
— dT
Cmru - _CTxu ? (3104)
Donde dT estd definida en la Figura 3.12 y es positiva si la linea de empuje esta

encima del centro de gravedad.

Figura 3.12 Ejemplo de la distancia dT entre la linea de empuje y el C.G.

El valor del coeficiente de momentos en estado de equilibrio producido por el motor

CmTl se halla imponiendo que la suma de coeficiente de momentos sea cero produciéndose asi
el equilibrio.
2C,=C, +C =0 (3.105)
Porloque C,, =—C, .
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3.3.6.4 Variacion de la propulsion en el eje ‘X’ con el angulo de ataque

Desarrollando la derivada parcial de la Ec.(3.88) con el angulo de ataque &

o 1
== 3.106
5g 2™ SO (3.106)

Para un rango normal de angulos de ataque y para la mayoria de aviones la derivada
Crm es despreciable [3].

C. =0 (3.107)

3.3.6.5 Variacion de la propulsion en el eje ‘Z’ con el angulo de ataque

Desarrollando la derivada parcial de la Ec.(3.89) con el dngulo de ataque se obtiene el
siguiente resultado

o/ 1 .,
z=_ 3.108
5g 2™ L, (3.108)

La derivada Crm es despreciable [3]. Por lo que se asumira que:

C, =0 (3.109)

3.3.6.6 Variacion del momento producido en el eje ‘Y’ por la propulsiéon con el
angulo de ataque

Desarrollando la derivada parcial de la Ec.(3.90) se obtiene el siguiente resultado

G;\ZT = %puzﬁcmm (3.110)

Aunque el valor de la derivada Cmr varia en funcién del tipo de propulsidén sus
a

aproximaciones son muy complejas y puede aproximarse su valor a cero [2].

C., =0 (3.111)
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3.4 Estabilidad Lateral-Direccional

Los coeficientes de fuerzas y momentos lateral-direccionales, ACy, AC y AC, se

descomponen en un desarrollo de Taylor. Cada miembro de ese desarrollo es una derivada de
estabilidad o una derivada de control que dependen de las variables S, p y r.

3.4.1 Derivadas con respecto del angulo [

A continuacidn se va a proceder a describir las ecuaciones que permiten el calculo de
las derivadas de estabilidad laterales que dependen del angulo de barrido [ .

3.4.1.1 Variacién de AC con el dngulo de barrido S

Esta derivada representa la variacidon que se produce en la fuerza lateral debido al

cambio en el dngulo [ . Se descompone en tres efectos, el producido por el ala, Cyﬁyw, por el

fuselaje, C ; , y por el estabilizador vertical, C_,, .

Cys =Cpu T Cps +Cypy (3.112)
El primero de ellos puede aproximarse por [4]

C,., ==0.00573r | (3.113)
La contribucién del fuselaje viene dada por [4]

Cypy = 2K, ( =k) 2 3.114

donde S es el drea de la seccién en X, punto en el cual el flujo deja de ser potencial. Se
determina en funcién de X, punto en el cual la derivada dS(X)/dx alcanza su primer
minimo, es decir, no varia. En la Figura 3.13 se ve la relacion existente entre X, y X, . Enla

Figura 3.13 |b es la longitud del fuselaje. Ki se determina con Figura 3.14 siendo Z, la

distancia entre la linea central del fuselaje y el punto localizado a un cuarto de la cuerda en la
raiz del ala expuesta, positiva con ese punto encima de la linea central, y d la méxima altura
del fuselaje en la zona interseccidn ala-fuselaje.
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Figura 3.13 Localizacién del punto X, [4]
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Figura 3.14 Obtencion de Ki [4]

La contribucién del estabilizador vertical viene dada por la siguiente expresién

do
Cyﬁ,V = _kCLa,v (1+£j,7v% (3.115)

donde C_,, es la pendiente del coeficiente de sustentacién del estabilizador vertical, §, la

superficie del estabilizador vertical, O el sidewash inducido sobre el estabilizador vertical y /3,

la relacién de presién dindmica en el estabilizador vertical. El parametro K viene dado por
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Figura 3.15 en funcién de R,/2r,. b, es la envergadura del vertical medido desde la linea

central del fuselaje y INel radio medio de la seccion del fuselaje bajo el vertical.

Figura 3.15 Obtencion de k [1]

La siguiente expresidn sirve para calcular la combinacién sidewash y relacidon de
presion dinamica.

1499 n, = 0.724+ 3065 /S, 0.2, , 1 000m (3.116)
aﬁ 1+ COS/\CM df ,max
Donde d; . es el ancho méximo del fuselaje. La pendiente del coeficiente de sustentacion

del estabilizador vertical debera ser calculada e introducida en el programa. La cual se puede
obtener por la Ec.(3.14) introduciendo el alargamiento efectivo del vertical. Este viene dado
por la siguiente expresion

A :(MAJ 1+K,, Ay 4 (3.117)
AV (B)

Los términos necesarios para el calculo de Ec.(3.117) se sacan de Figura 3.16, Figura

A/( B)

3.17 y Figura 3.18. La primera proporciona el valor de en funcion de h, / 2r, y del ‘taper

ratio’ /1\, , del estabilizador vertical. La segunda, Figura 3.17, proporciona el valor de M

(B)

., . Z X
en funcién de los pardmetros ——y — . En este caso Q, y G, son la envergadura y la cuerda

media del estabilizador vertical respectivamente, Z, es la altura del centro aerodindmico del

estabilizador vertical y X la distancia entre el centro aerodindmico del estabilizador horizontal
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y el borde de ataque del estabilizador vertical, medido en el mismo plano del estabilizador
horizontal.

Ay
16 ES <
AP
N
g / \ﬁ\
AV[B! \"‘E--—_..
Av /
|
/ i
2
by
21
Figura 3.16 Obtencion del parametro A [1]
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0 E 4 ) -8 1.0
ZH,
by

Figura 3.17 Obtencion del parametro Are) [1]

A/(B)
El ultimo pardmetro se obtiene de la Figura 3.18 en funcion del cociente i Siendo

S la superficie del estabilizador horizontal y S, la superficie del estabilizador vertical.
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Figura 3.18 Obtencidn del parémetro K, [1]

3.4.1.2 Variacién de AC con el dngulo de barrido 3

Esta derivada es una medida de la variacion del momento en el eje ‘Y’ debido a un

cambio en [ . Afectan a esta derivada tanto el ala y el fuselaje, CI,E,W(B)' la cola, Cm,v y Qm, y

el cannard, C , . Siendo el valor total la suma de todas las contribuciones.

18,c

Cy =Cipme +Cipy +C

18 18, (B) +C|/;,c (3.118)

15t

Varios elementos del ala contribuyen al valor de esta derivada de estabilidad: angulo
de diedro, flecha y la combinacién ala-fuselaje. Estos efectos se reflejan en la siguiente
ecuacion [1]

CI,BW(B):CL & KM/\Kf + & +I &KMr +ﬁ +AC|/; (3.119)
' C A, C R r r 2w

L L

Notese que el dngulo de diedro [ esta en grados. El pardmetro (ACW /ACL),\c/2 se encuentra

en la Figura 3.19. El resto de parametros necesarios para la resolucién de la Ec.(3.119) son
Kunr Kis Kurs (Cg/C )y Cp/T . Estos se extraen de la Figura 3.20 a la Figura 3.24

respectivamente. Las dimensiones que proporciona la Ec.(3.119) es en 1/grados. El resto de

elementos necesarios para el célculo de C estan definidos en las Ec.(3.120) y Ec.(3.121)

18W(B)

AC 2
e —O.OOOE/Z(QJ (3.120)
r b
AC'/? :%(ij(é) (3.121)
w573\ Db b
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Donde d es el didmetro del fuselaje en el encastre del ala, b es la envergadura del ala, A el
alargamiento y Z, es la distancia vertical entre la linea central del fuselaje el punto
correspondiente a un cuarto de la cuerda en el encastre.
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Figura 3.19 Obtencion del parametro (aC, /ACL)Auz [1]
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Figura 3.21 Obtencion del parametro K [1]

47




S 0003,— .
lay A = ]| ! ] "“‘c,’-
L | 0
. +40Y
E.g - 0002 /#é
- ' ' +£607
r | ]
(per dez?) /
-00014 / -
0 |
0 2 e f ] L
ASPECT RATIO, A
=003 o—
(b) A= 5 ! F
hca’l
’_‘,..a-(}
fﬂ,_-—-*titiﬂﬂ' |
C rﬂ - 0002 "":_,-"‘;#F ]
| t
— | 8]
r B 1 ""/____,..--—"' 60 |
(per deg?) j:_:.--ﬂ'"""""'-r | |
-.0001] '
|
0 —
4 & 8 10
ASPECT RATIO, A
- 0003 n— .
¢y A=0 | |
ﬁ ]
o/l |
C -0002 4 5 |
_# —a°| |
i P _
- 000 i — I
g: !
0 L I i' J_ L] l L | l
1] 2 3 ) 8 1a

ASPECT RATIO A

48

Figura 3.22 Obtencion del parametro C,/T [1]
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Figura 3.23 Obtencion del parametro (Cs/C)a (1]
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Figura 3.24 Obtencién de K, [1]

La contribucidn del estabilizador vertical implica a la derivada de estabilidad calculada

anteriormente Cyﬂv y viene definida por la siguiente ecuacion.

(3.122)

_ z,cosa -1, siy
C|,/3,v - Cy/s,v ( b j
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Donde Z es la distancia entre el centro aerodinamico del estabilizador vertical y la linea

central de referencia medida perpendicular a ésta y |V es la distancia entre el centro

aerodinamico del estabilizador vertical y el centro de gravedad de la aeronave medido paralelo
a la linea central de referencia. Se define como

l, =X, — X (3.123)

La contribucidon del estabilizador horizontal y del cannard a esta derivada viene
expresada por

Clﬂ,t = Cy/?,tf % (3.124)
Shb
Cw,c = Cy/?,cf é)c (3.125)

siendo C ;. y C, el resultado de introducir en la expresion (3.119) de C los datos

yB,cf 18W(B)

correspondientes para el estabilizador horizontal y el cannard.

3.4.1.3 Variacién de AC, con el 4ngulo de barrido [

Esta derivada es una medida de la variacion del momento en el eje ‘Z’ debido a un

cambio en [ . Afectan a esta derivada el ala, C el fuselaje, C )Y el estabilizador

ngw’ ng,B(W

vertical, Cn,BV . La contribucion del ala a su vez se divide en la contribucidn del diedro, Cn;; rY

la contribucién de la flecha, C ;.. La contribucién del diedro viene dada por la siguiente

férmula empirica [1]
C,pr =-0.075°C, (3.126)

La contribucién de la flecha del ala la proporciona la siguiente relacién empirica [1]

C 2 [
v = 1 tan/\_, cosA,, _A_ A + 6 sin/A\_,, (3.127)
C - 4mA mA(A+4cos\,, 2 8cob , A

Donde A, es la flecha en un cuarto del ala, A el alargamiento tedrico del alay X, es la
distancia entre el centro de gravedad y el centro aerodinamico adimensionalizados con la

cuerda principal. La flecha en un cuarto del ala, AC,4, esta dada por la Ec.(3.128), donde C, y

C, son la cuerda en laraizy en la punta del ala respectivamente.

tanA_, = tan\ —(C'Z_bc‘j (3.128)
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La contribucién del fuselaje viene dada por la siguiente relacion empirica [1]

|
Copsm = —KyKg (%)(é] (3.129)

donde K es un factor de interferencia ala-fuselaje empirico que se obtiene de la Figura 3.25

y Kpg es otro factor empirico que es funcién del nimero de Reynolds expresado en Figura

3.26. La ecuacion (3.129) viene expresada en unidades de 1/grados.

Sp,st Body Side Area

bymazt Maximum Body Width

T T T A4
| . - ! A
[ s = RVAVar%
I - L] - ] 5 f/ |/ //"
| i |~ P . / e
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Figura 3.25 Factor empirico K [1]
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Figura 3.26 Variacién de K, con el nimero de Reynolds [1]

La contribucién del estabilizador vertical es la siguiente

_ do | S|, |, cosa -z, siny
Cnﬁ,v—kCLa,v(H@Jl?\, S:;/ . 5 (3.130)

Donde C_,, es la pendiente de sustentacion efectiva del estabilizador vertical.
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3.4.2 Derivadas con respecto del ‘roll rate’ P.

A continuacidn se va a proceder a describir las ecuaciones que permiten el calculo de
las derivadas de estabilidad lateral-direccionales que dependen de la velocidad adimensional
p también conocida como ‘roll rate’.

3.4.2.1 Variacién de AC con el ‘roll rate’ p

Esta derivada es la medida de la fuerza lateral inducida debido al ‘roll rate’
experimentado por la aeronave. El valor predominante es el debido al estabilizador vertical,

Cov

el del vertical. Quedando definida la derivada de estabilidad por

. Se considera también el producido por el ala, C

DWW 7 siendo de menor importancia que

Cyp = Cyp,W + Cyp’\, (3.131)

La contribucién del estabilizador vertical esta definida por la siguiente expresiéon [1]

oy = @Cyﬁy (3.132)

donde
z=z,cosa -l sena (3.133)

La contribucién del fuselaje esta definida por la siguiente expresiéon
C
C,w =K (—y”] +(AC)), (3.134)
L /¢ =oM

donde

K :i::N”: a, :% a,=€a, (3.135)

En la ecuacion anterior (C_, ), se refiere a la pendiente de sustentacién para el ala expuesta.

Aunque en el caso del programa actual este no considera el ala expuesta. Los elementos
restantes de la Ec.(3.134) son

(C_ypj _ (A+Bcosh,,, JAB+ cosh,, {Cypj 5.136)
CL C.=0M (AB+4COg\C/4 )@4— CO$\C/4 CL C =0,M=0
Donde B es

B=\1-M?cogA,, (3.137)

Y el dltimo término es
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o, a0

Donde (C,)r—o, =0 Viene definido de la siguiente manera

(Clp)rzo,C,_=0 :(

k:i
T

N

PG,
k

j k
C,=0 B

(3.138)

(3.139)

(3.140)

La expresién de Ec.(3.140) ya se vio en el calculo de la estabilidad longitudinal. El valor

de &, es la pendiente de sustentacion del perfil 2D y se define con la Ec.(3.15). En la Ec.(3.136)

aparece el parametro

el parametro (

C

L /c ,=0M=0

Leading Edge Swesp=0

Leading Edge Sweep=45
1.8 v ] — -
1~
0.4
2 3 4 S
Aspact Ratia

Figura 3.27 Obtencion del parametro

op
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2 3
Leading Edae Sweep=60
16 . : e
1.4 ‘“-1_;.
12,\;‘_‘:.\_; : T
~_ = :
P Sl
0.8 ' '
2 3 4 £ €
Asrest Ratio
S [1]
C C,=0M=0

= j el cual se obtiene interpolando en Figura 3.28.
C =0

—_— k=)

Leading Edgs Sweep=30

A =0

— k=10

que se obtiene de Figura 3.27. En la Ec.(3.139) aparece
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Figura 3.28 Obtencion del parametro BG, [1]

K coo

3.4.2.2 Variacién de AC con el ‘roll rate’ p

III

Esta derivada es la medida del momento de balance inducido debido al “roll rate”

experimentado por la aeronave. Se la conoce como ‘damping in roll derivative’. Es una de las
mas importantes derivadas lateral-direccionales. Es combinacion de los efectos producidos por

el estabilizador vertical, C_,, y el ala, C_,. También se tendrdn en cuenta los efectos

producidos por el estabilizador horizontal, qph, el cannard y la cola en V, si los hubiera.

C, =Cpuw *+Cpy +Cpp +C (3.141)

pW Ip,v Ip,h Ipc

La contribucién del vertical viene dada por la siguiente expresion [1]
_|,(Z)(2=%
Cov = Z(BJ( b jc"”"" (3.142)
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Mientras que la contribucidn del ala viene dada por [1]

C C
CIp,W :[bj [EJL Ip.r +AC|p,drag (3.143)
k C. =0 ﬂ CIp,l':o
siendo
C N
—eL_|=(1-27Z sinl + ¥? siflr (3.144)
Ip,r =0

Donde [ es el dngulo de diedro del ala medido en radianesy Z' corresponde a
2
S = _;w (3.145)

En esta derivada de estabilidad tiene importancia la contribucidon de la resistencia

debida tanto a la resistencia del ala como a la extensién de los flaps AC en el caso de

haberlos. [2]

Ip,drag ?

(),

0y =l (G, +C, ' -012dC, +C, ) (148

Ip,drag C2

En el presente estudio no se tiene en cuenta la existencia de flaps, por lo que la
Ec.(3.146) se simplifica pasando a ser

(<)

AC|p,drag = C2CDL CLW _0'12&00 (3.147)
Lw
CI
donde ( pZCDL es la resistencia del ala debida parametro ‘roll damping’ y se obtiene
Ly

interpolando de la Figura 3.29 a partir del alargamiento, A, y del dngulo de flecha en un

cuarto de la cuerda, /\,.. CLW es el coeficiente de sustentacion del alay Cp es el coeficiente
de resistencia sin sustentacion.
A la hora de calcular el valor de la contribucién del estabilizador horizontal y del

cannard se procede de la misma manera que al calcular la contribuciéon del ala. Introduciendo
en la Ec.(3.143) los valores correspondiente a la superficie sustentadora de estudio se obtiene

un valor que en lugar de denominar C_,, se denominard (Clp)h o (Clp)c segun la superficie

que se estudie. Estos valores deben ser redimensionados con la siguiente expresion

C,.. :é(qp).s%&] (3128
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siendo el subindice 'IS'el correspondiente a cada superficie sustentadora (horizontal o
cannard). El valor obtenido de Ec.(3.148) es la contribucion a la derivada de estabilidad de la
superficie sustentadora correspondiente.

N

60 \
-3 COPIED FROM RXE92
&),

, N\
- NEAN

(perrad) .2
' N
\ —
-1 < \\\‘ \...q
30\ \\ ~~——
~) ~—— [~ - D
0 i 1} g ¥ =
(] 2 4 A 6 8 10

Figura 3.29 Resistencia del ala debida al parametro 'roll damping' [3]

3.4.2.3 Variacién de AC, con el ‘roll rate’ p

7

Esta derivada es la medida del momento de guinada inducido debido al ‘roll rate
experimentado por la aeronave. La contribucion debida al fuselaje y al estabilizador horizontal
es pequeiia por lo que se ignora. La contribucién principal a esta derivada esta producida por

el ala, Cnp,w , y el estabilizador vertical, Cnp,v .

c =Cc_,tC (3.149)

np np,wW npv

La contribucién del ala viene dada por la siguiente expresion [1]

C
C,w =C,tana K- 1+K (C—”J C. (3.150)

L CL:O M

Cn
Quedando K definida en Ec.(3.135) y el pardmetro (—p] por la siguiente expresion

L CLZO,M

Co)  _[ A+4cosh,, | AB+ 0.5AB+ cod, )tdm, |(Cy (3.151)
C, AB+4cosh,, )| A+ 050+ cod,, Jtdm,, |\ C. ). '

cL:O M
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Siendo A el alargamiento, /\C,4 el angulo de flecha en un cuarto de la cuerda y B quedé

definido anteriormente como B = \/1— M?coS A, . Eltérmino que falta por definir de la

Ec.(3.151) se obtiene de la siguiente expresion [1]

A+6(A +COSA., ftanA, | tarnA,,
[ﬁj =- A 12 (3.152)
CL C.=0 G(Ab + 4Cog\c/4 ) .
Donde
‘ _X (3.153)
Cc
X =(X,)e ~ Xgle (3.154)

Siendo (X,.). es la distancia entre el centro aerodindmico del ala expuesta y el borde de
ataque en el encastre, y Xog1e €5 la distancia entre el centro de gravedad y el borde de ataque

en el encastre.

La contribucién del estabilizador vertical viene dada por [1]

np,

C.v :—E(lv cosa +z, siny {%)Cm\, (3.155)

donde z=2,cosa —| sena .

3.4.3 Derivadas con respecto del yaw rate r .

A continuacion se va a proceder a describir las ecuaciones que permiten el calculo de
las derivadas de estabilidad lateral-direccionales que dependen de la velocidad angular r
también conocidad como ‘yaw rate’.

3.4.3.1 Variacién de AC con el ‘yaw rate’ r

Esta derivada es una medida de la fuerza lateral inducida debido al movimiento de
guifiada experimentado por la aeronave. La mayor contribucidn a esta derivada viene dada por
la superficie vertical por

2 :
C,v= _E(IV cosa +z,sid L, (3.156)
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donde Cy,B,V se calculo en Ec.(3.115). El resto de elemento tiene una contribucién muy

pequefia y es posible despreciarlos [1].
3.4.3.2 Variacién de AC con el ‘yaw rate’ r

Esta derivada es una medida del momento de balanceo inducido debido al movimiento
de guifiada experimentado por la aeronave. La principal contribucidon a esta derivada esta

producida por elala C,, y por el estabilizador vertical C,, .

C, =C,, *+C, (3.157)

A%

La contribucidn del ala se calcula con la siguiente expresién [2]
_~(c AC, -, [AC AC
Cw=C (C—r + L M+ —C &, +—=a, O (3.158)
L

r En as o,
Los dos ultimos términos corresponden a la contribucidn de ‘twist’y del flap y se no se

Cl-om
van a tener en cuenta. Por lo que se reescribe la ecuacién quedando
C A
C,,=C | =t o[BS r (3.159)
D CL

r
El primer pardmetro de Ec.(3.158) viene dado por la compleja expresién siguiente [1]

[&j :_Num(&j (3.160)
C, Den ( C. ) o

CL=0 M

CL=0,M

o

Donde [—J se obtiene de Figura 3.30. y el resto de la expresidon de hallando los
L /c =0M=0

valores de Num y Den de las siguientes expresiones.

=Y
Num =1+ A(l-B?) L[ AB+2cC0sN, tad A, (3.161)
2B(AB+2cos\,, ) | AB+ 4cod, 8
Den=1+ A+2cosh,, |[ tadA,, (3.162)
A+4cosh,_, 8

Donde A es el alargamiento, A\, el dngulo de flecha a un cuarto de la cuerda principal y B

se define como B = \/1— M?coSA,, .

El segundo pardmetro de Ec.(3.158) se calcula mediante la siguiente ecuacion
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Ale :(ij M /rad/\z (3163)
r 12){ A+ 4cos\,,

A, (deg) TAPER
RATIO
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/ // [ ' /___,.'J—-'
! ;f —1]
/ | fl,"f// 13
1 I
I ‘Jlt' / H
LIV AE YT a 5 10
v - 7 I ASiPECTR Ti|0 !
! | ATIO, A
;/ 4 _] : | ‘ :
1 2 a 4 5 6
Y
- (per rad
Cfey -0 e
Mo=0

Figura 3.30 Obtencion del parametro (&] [1]
€, =0M=0

CL

La contribucién del estabilizador vertical viene dada por la siguiente expresién
_ 2 . .
C,y= —F(Ivcosc” z, simr )g, cow -1, sir G ,, (3.164)

donde C,;,, se calculo en Ec.(3.115).

3.4.3.3 Variacién de AC, con el ‘yaw rate’ r

Esta derivada es una medida del momento de guifiada inducido debido al movimiento
de guifiada experimentado por la aeronave. Conocida como ‘damping-in-yaw-derivative’. Es
una de las derivadas de estabilidad lateral-direccional mds importantes. La principal

contribucién a esta derivada esté producida por el ala C_ ,, y por el estabilizador vertical C_ |,

C,=C,, +C (3.165)

nr.vV

La contribucién del fuselaje viene dada por [1]
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C
j es evaluado en Figura 3.31, vy [—
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La contribucién del estabilizador vertical viene dada por

donde Cyﬁ’\, se cdlculo en la Ec.(3.115).
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r

c’

j [1]

(3.166)

se obtiene de Figura 3.32. donde X es

C

(3.167)
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3.4.4 Derivadas con respecto a la variacion del angulo sideslip con el tiempo £

A continuacidn se va a proceder a describir las ecuaciones que permiten el calculo de
las derivadas de estabilidad lateal-direccionales que dependen del cambio en el tiempo del
angulo debarrido £ .

3.4.4.1 Variacion de ACy con la variacién del dngulo sideslip con el tiempo g

Esta derivada es una medida de los efectos no estacionarios debidos al cambio en el
angulo de barrido sobre la fuerza lateral. El elemento que mas contribuye a esta derivada es el
estabilizador vertical siendo la contribucidon producida por otros elementos como el ala
pequefia e ignorada. Se calcula con la siguiente expresion [1].

_ S ||, cosa+z six
Cv = 2CLa,v0-,8§ 5 (3.168)

El valor del sidewash, O, es la suma de los efectos producidos por el dngulo de

ataque, por el angulo de diedro y por la combinacion ala-fuselaje sobre el sidewash.

|_
o,=0,0+0, | —— |t0 3.169

Donde @ es el angulo de ataque en grados y I es el angulo de diedro del ala en

grados. Los coeficientes de la Ec.(3.169) se obtienen Opa de la Figura 3.33, Og de la Figura

3.34y Op,\p de la Figura 3.35.

— M=02
V=08
taper aio=0.2b taper atio=ll.5
Q.05 - ; |
- A= -
Ogn : a=2 Ufin of Mﬂ__,——-—-—-‘—-f""z“l
5| S S——— -
A= - S Em== ~ .
Py n=ae
~0.05—= ~0.1
%5 2.5 ¥ 0.3 |
0.0 0.05

0c2 a2 ,
'130 0 A=l — Cﬁ& 4] -:._= v
d e T
‘002«—3./;;,__,-;"’.""’ A—g ow 7 A=6
e Tn= 95
~0.04—" -0.04 . e -
o 0.5 f [ 0.5 3
e 22,
b b

Figura 3.33 Obtencion de Jﬁn en grados [1]
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3.4.4.2 Variacién de AC con la variacién del angulo sideslip con el tiempo 2

La mayor contribucién a esta derivada viene del estabilizador vertical y se calcula a

partir de la derivada Cy/?,v siendo

z,cosa —|, sma} (3.170)

CIB,V = Cy,B,V [ b

3.4.4.3 Variacién de AC, con la variacion del angulo sideslip con el tiempo £

La mayor contribucién a esta derivada viene del estabilizador vertical y se calcula a

partir de la derivada Cy,B,V siendo

|, cosa +2, sma} 3.171)

Cn/j’,V = _Cy/j’,v |: b

3.4.5 Derivadas de control Lateral-Direccional

A continuacidn se detallan los métodos que se siguen para hallar las derivadas de
Control lateral-direccional asi como algunas simplificaciones.

3.4.5.1 Variacién de AC, con la deflexion de los alerones

Esta derivada de control se puede aproximar a cero [2]

C, =0 (3.172)

Yﬁa

3.4.5.2 Variacion de AC con la deflexion de los alerones

Esta derivada de control expresa el momento en el eje ‘X’ producido por la deflexion
de los alerones. La expresidon que proporciona esta derivada de control es la siguiente

aC,

22K, Y,S cosA,

c_ = ! 5 (3.173)

En ella es necesario realizar un sumatorio que concierne a la posicion del alerén. El
numero dos en el inicio de la expresion indica que se tienen en cuenta los dos alerones. Aqui

se divide el alerén en franjas y se realiza el sumatorio correspondiente.Yi es la distancia de una
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franja del alerén hasta el plano de simetria y S es el area de la franja del ala completa

relacionada con Y como se indica en la Figura 3.36.

/

|
|
| |
|
|

Figura 3.36 Detalle del alerén [2]

0
A, | es el angulo en flecha del alerén, 9 es el incremento de sustentacion tedrico
f
debido al flap del perfil 2D dado por la Figura 3.37. En el apartado de derivadas de control

longitudinales ya se utiliz6 para el caso del elevador. Y K, se obtiene de la Figura 3.38.

( ac,)
38, 1T

(perrad) 3
"

F. 3 37 O io d L [2]
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Figura 3.38 Obtencién de K, [2]

3.4.5.3 Variacién de AC, con la deflexion de los alerones

La expresion para calcular esta derivada de control es la siguiente [2]

C., =2KC.C, (3.174)

Donde el valor de K se extrae de Figura 3.39 estando /7 definida como el cociente de la
distancia del punto medio de la superficie de control con la mitad de la envergadura,
Y,

b/2

[7:
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Aw 0.5

W

.25 .5 .18 1.0
n
Figura 3.39 k para A =0.5[2]
-—"""‘f’
Aw=1.0 E
w o M=a /
/ ..B
] '/
-_——-_—-—f / R=s
.25 .5 75 1.0

3.4.5.4 Variacién de AC, con la deflexion del timén de profundidad

n

Figura 3.40 k para A =1[2]

Esta derivada de control, y las siguientes, corresponden al efecto producido por el
timdn de direccidn situado en el estabilizador vertical. Su expresidn es la siguiente.

— &
C, =C, T
g La Vv S
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3.4.5.5 Variacién de AC con la deflexion del timén de profundidad

C, =Cu. r3 2 (3.176)
I LaV S b
3.4.5.6 Variacion de AC, con la deflexion del timén de profundidad
|
Cope = —eri_vnv (3.177)

Sb

Donde T se obtiene de la relacion de la superficie de timon de direccion, SR, con la

superficie del ala, S , indicada en la Figura 3.41

Al—

/
/

Jd 2 3 4 5 6 .7
Sp/Sy

Figura 3.41 Valor de 7 en funcidn del area del timén de direccién [2]

3.4.6 Derivadas propulsivas lateral-direccionales

Del mismo modo que pasaba con las variables longitudinales, las lateral-direccionales,
al ser perturbadas, pueden generar cambios en las fuerzas propulsivas de la aeronave. Segun
[3] las fuerzas y momentos lateral-direccionales propulsivos se pueden expresar como serie de
Taylor donde la Unica variable presente es el angulo de barrido.

oF
Fo=—

V_O,G

4 (3.178)

L, = %/y (3.179)
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oN,
0B

Las fuerzas y momentos propulsivos se adimensionalizan de la siguiente manera

N; =

£ (3.180)

FT
=T Y (3.181)
= pu®s
2,0
C. :1# (3.182)
= pu*Sh
20
C, = 1 Ny (3.183)
Pl

3.4.6.1 Variacion de las fuerzas debidas a la propulsion en el eje ‘Y’ con el angulo
de barrido

Desarrollando la derivada parcial de la Ec.(3.178) el resultado es el siguiente

oF 1
6,; =C;, > OU’S (3.184)

La derivada wa es despreciable para la mayoria de aviones convencionales por lo que

se asumira

C,, =0 (3.185)

Para el caso de aviones con jet esta expresidn se aproxima a cero. Para los casos de
aviones con hélice esta expresion, debido a la complejidad de los calculos necesarios, también
suele aproximarse a cero.

3.4.6.2 Variacion de las momentos debidas a la propulsion en el eje X’ con el
angulo de barrido

Desarrollando la derivada parcial de la Ec.(3.179) el resultado es el siguiente

oL, _

1 5
= D 3.186
PY; QTEZ,OU (3.186)
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La derivada C'w es despreciable para la mayoria de aviones convencionales por lo que

se asumira

C. =0 (3.187)

lrs

3.4.6.3 Variacion de las momentos debidas a la propulsion en el eje X’ con el
angulo de barrido

Desarrollando la derivada parcial de la Ec.(3.180) el resultado es el siguiente

ON 1
—=C, —pu’S (3.188)
0 "2

La derivada an, ya sea para aviones de hélice o de turborreactores, es muy

complicada de obtener por las estimaciones que hay que realizar. Se asume que es proxima a
cero

C =0 (3.189)

3.5 Conclusion del calculo

Se ha terminado con la descripcién de todos los métodos que se utilizardn para hallar
las derivadas de estabilidad y de control. Estos métodos se programaran en un archivo .m de
Matlab. Este archivo servirad para obtener todas las derivadas a partir de los datos que el
usuario proporcione al programa. La explicacion de todo el programa se encuentra en el
capitulo 6.
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CAPITULO 4

Estabilidad estatica

Con el trimado del avidn lo que se consigue es poner al avién en una situacion de
equilibrio en la que se mantiene su rumbo dejando los mandos en una posicidn fija en funcién
de la condicién de vuelo. Adicionalmente al calculo de las derivadas de estabilidad el programa
contiene un mdédulo que permite calcular el trimado del avion. Este se va a dividir en trimado
longitudinal y en trimado lateral-direccional.

El trimado del avidon sirve principalmente para dimensionar superficies. En el caso
longitudinal da idea del tamafio que deberia tener la superficie horizontal o el mismo elevador.
Al obtener valores elevados es necesario redimensionar. En el caso lateral-direccional se
proponen varias situaciones en notable desequilibrio para comprobar que el avién tendra un
comportamiento adecuado. En caso de no hacerlo habria que redimensionar las superficies de
control lateral direccional.

4.1. Trimado Longitudinal

El trimado longitudinal se obtendra para un cierto valor de ¢ y para un cierto valor de
0,. Para obtener estos valores se plantean las ecuaciones de equilibrio en sustentacion y

momento de cabeceo. En la primera, la sustentacién debe ser igual al peso del avion y en la
segunda el momento de cabeceo debe ser nulo. De esta manera se consigue mantener la
actitud. Se plantea el equilibrio de fuerzas y momentos.

ZFx:ﬂ—CLo -C . a-C_o, (4.1)
aS ‘ *
ZMX:O:C%+C%G+Q%¢ (4.2)
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Los coeficientes que aparecen en las ecuaciones anteriores se obtienen como suma de
los coeficientes aerodindmicos de diferentes elementos. En el caso que se va a tratar estos
elementos son el ala, el canard y el estabilizador horizontal, asi como las diversas superficies
de control correspondientes.

El coeficiente de sustentacion a angulo de ataque nulo lo componen los siguientes
elementos. Los tres primeros corresponden a los coeficientes de sustentacidon a angulo de

ataque nulo del ala-fuselaje C,_OWB, del cannard CLOC y del estabilizador horizontal CLm,

corrigiendo las dimensiones. Y los tres Ultimos corresponden a la sustentacion producida por

las superficies anteriores por la aparicion de los angulos de incidencia i_,i,, v I, del upwash

&, ydeldownwash & .

S . S .

c.=C. +%2¢ +%8¢ g i +%2c +g)+Xc (-5) @3
qS Loc qS a W8 qS S at

La pendiente de sustentacion total, CLQ , esta compuesta por las diferentes pendientes

de sustentacion del conjunto ala-fuselaje C,_QWB, del cannard C,_acy del estabilizador

horizontal CLm . Las dos ultimas corregidas para ser dimensionalmente coherentes.

S 0€ o€

El coeficiente de sustentacion del elevador, CLae , estd compuesto por la efectividad de
las superficies de control del cannard Cde y del elevador CL(ﬁ . Se ha de suponer que ambas

deflexiones son idénticas a O, .
+—C (4.5)

El coeficiente de momentos, CrTb , se compone de los coeficientes de los momentos

generados en el centro aerodinamico de cada superficie, CMACC,CMACWy CMAQ , y de los

momentos generados por la sustentacion de cada superficie .

—_ qCSC CC qCSC kv kv2 1
Crrb _EECMACC + S (Xxg - Xacc)(CLOC +CLaC (i t&, )

CMAQN +(¥cg __Xac )(C +CLa iw) (4.6)
P O T2 (R "RC, Ci - 54)
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El coeficiente de momentos en funcién del angulo de ataque es idéntico al producto de
la pendiente de la sustentacion total por la distancia entre el centro de gravedad y el punto
neutro adimensionalizados con la cuerda media C .

C, =CL (X — %) (4.7)

El coeficiente de momentos en funcién de la deflexion de la superficie de control es
idéntico a la suma de las contribuciones del cannard y de la superficie horizontal. Esta
contribucidn es idéntica a la efectividad de la superficie de control multiplicada por la distancia
entre el centro aerodinamico de la superficie y el centro de gravedad.

S _ - -
Cmde :%(Xcg —xaCC)CL% +th—2(xOg —xaq)CL[i (4.8)

Una vez hallados todos los coeficientes se resuelve el sistema dado por

W
CLD, C:L(;e a __CLO
=| gS (4.9)
<, < &) e

obteniendo de esta manera los valores de @ y O_e para los cuales el avién se encuentra

trimado. Si los valores de @ y de J, son mas grandes que los deseados habria que

dimensionar las superficies horizontales y de control y volver a realizar el trimado.

4.2. Trimado Lateral

De igual manera que para el caso longitudinal para realizar el trimado lateral del avion
éste debe de estar en equilibrio con las fuerzas laterales. Para el caso de vuelo estable sin
angulo de barrido el trimado es trivial pues todas las fuerzas laterales se encuentran en
equilibrio. Cuando se introduce un elemento asimétrico que afecta a este equilibrio es cuando
se realiza el trimado. Principalmente éste se usa para dimensionar las superficies de control. El
sistema de ecuaciones que rige el comportamiento lateral-direccional se obtiene de las Ec.
(2.2), (2.4) y (2.6).

F, =m(V +rU - pw) (4.10)
L=pl, =1 (pa+r)+ar(l,~1,) (4.11)
N=Fl,=1,(p—ar)+pa(l,-1,) (4.12)

Al considerar vuelo estable y en equilibrio todas las aceleraciones y las velocidades
angulares se anulan. La Unica aceleracidon existente seria la de la gravedad. El sistema anterior
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eliminando los términos nulos y descomponiendo las fuerzas y momentos en aerodindmicos y
propulsivos queda asi

F, +F, =—-mgsing cosj (4.13)
L, +L,=0 (4.14)
N, +N, =0 (4.15)

Desarrollando los términos de fuerzas y momentos aerodinamicos a partir de sus
derivadas de estabilidad correctamente dimensionalizadas, y usando Unicamente las variables
correspondientes al problema, se llega al sistema final. El subindice ‘1’ indica variable en

equilibrio. La presién dindmica se expresa como @, para no confundir con la velocidad angular

q,.

—-mgsing co, = C,,B,+C;0, +Cz 0, HS+ Fy. (4.16)
0=(CyB+Cyd, +Cy 8, )GD+L, (4.17)
0=(CB+Cy0, +C; 6, )0D+ N, (4.18)

Cuando no hay asimetrias propulsivas y el empuje neto pasa por el centro de gravedad
las componentes de empuje asimétrico se anulan

L, =N, =F, =0 (4.19)

Y

A continuacidn se presentan tres casos para los que se rompe el equilibrio lateral: caso
de fallo de motor, caso de angulo de barrido y caso de viraje estacionario.

4.2.1. Caso 1: Fallo de motor

Ha de comprobarse que el avidn puede operar aun cuando uno de sus motores se
apaga. Es por eso por lo que se realiza este trimado. Cuando uno de los motores falla se
produce una asimetria propulsiva que afecta a las fuerzas y momentos que acttian sobre el
avién. El mds afectado es el momento de guifiada. A este momento de guifiada se le suma una
componente debida al aumento de resistencia resultante. Este aumento viene expresado
como

N +AN,, = (Fog )N, (4.20)

Donde NTl es el momento generado por el motor que ha fallado, AND1 es el

momento debido a la resistencia y FOEI es un factor que depende del tipo de planta

propulsora segun Tabla 4.1.
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Tipo de planta Paso variable Paso fijo Bajo BPR
propulsora
FOEI 1.25 1.10 1.15

Tabla 4.1 Factor de la planta propulsora [3]

El sistema de ecuaciones derivado de las Ec (4.15)-(4.17) de este problema es el

siguiente

vB Y%, ¥5
CI 4 CI N CI o8
Cnﬂ Cna'a Cndr

-mgsing coY, - Fy

FIVIES
I

a.S
- |_Tl
0

_( FOEI ) NT1
0

(4.21)

El problema que se plantea ante el fallo de motor es mantener el mismo rumbo

cambiando Unicamente las superficies de control. Para simplificar las ecuaciones se ha

supuesto que las componentes de empuje asimétrico son nulas excepto NTl. Con lo que el

sistema a resolver es el siguiente

Cyﬁ’ Cyda Cytfr
CI B CI N CI o)
Cnﬁ Cnda Cnb',

-mgsing coY,

S
0
_( FOEI ) NT1
g

(4.22)

Las incégnitas de este problema son 5, @, 5a y O_r Imponiendo una de ellas se

obtendran el resto de variables necesarias para el trimado lateral. El dngulo &, es dato del

problema. Las deflexiones 5a y O_r no deben superar los 25% en 4ngulo de balance no debe

superar los 5°. El dngulo de barrido B debe ser lo mas pequefio posible para mantener el

rumbo.

4.2.2. Caso 2: Equilibrio paraun S dado

También se ha de demostrar que el avidon puede mantenerse estable en condiciones de

viento lateral. Esto impone un dngulo de barrido f excesivo que ha de corregirse con los
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mandos de control. En caso de no ser suficientes habria que dimensionar las superficies de
control lateral-direccionales y el estabilizador vertical.

En este caso se impone un angulo de barrido [ correspondiente a la velocidad de

viento limite que deseamos que supere el avién. Se desprecian todas las componentes de
empuje asimétrico. Por lo que el sistema de ecuaciones (4.21) quedaria de la siguiente manera

-mgsing cos,
Cyﬂ Cycfa Cy@ B 5&5
Cs Cs Gy O, ¢ = 0 (4.23)
C, Cu Cu |lO 0

Las incognitas de este problema son B, @, O, y O,. Imponiendo una de ellas se
obtendran el resto de variables necesarias para el trimado lateral. El dngulo &, es dato del
problema. Las deflexiones 5a y O_r no deben superar los 25% en 4ngulo de balance no debe

superar los 5°. El dngulo de barrido B debe ser lo mas pequefio posible para mantener el

rumbo.

4.2.3. Caso 3: Viraje estacionario

En este tercer y Ultimo caso no son validas las ecuaciones presentadas previamente
pues éstas corresponden a un vuelo rectilineo. En este nuevo sistema han de tenerse en
cuenta las velocidades angulares. En la Figura 4.1 Esquema de viraje estacionario [3]Figura 4.1 se
muestra un ejemplo de viraje estacionario. Sin asimetrias propulsivas y con la linea de empuje
neto pasando por el centro de gravedad las variables del problema son las siguientes

p,=0 g, =¢sing I, =¢ cosq (4.24)
M; =L, =N; =F_ =0 (4.25)

Manipulando las ecuaciones (4.10)-(4.12) como se hizo anteriormente pero esta vez
para el caso de viraje estacionario se llega al sistema siguiente

mrU, —mgsing = (Cyﬁ,B1+C er +C,5 0, +C; . )9S (4.26)
410, 1,)=(CaB G, 5 +C3, +C, 80 (827
140, Cu, #C, 1+ Coa, +C 80D (428
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-

Harizon
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Figura 4.1 Esquema de viraje estacionario [3]

En el viraje estacionario la velocidad U, serd producto de la velocidad de giro ¢ por

el radio de giro R .
U, =Ry (4.29)
Por equilibrio de fuerzas se cumple que
mRy? = Lsing (4.30)
W =L cosy (4.31)

Por combinacion de las expresiones anteriores el radio y la velocidad de giro pueden
ser escritos como

2
R :—g tjalnﬂ (4.32)
_gtang
= 4.33
Y 0, (4.33)

En este problema en valor mas determinante es el factor de carga. A partir de él se
obtiene el resto de valores determinantes. Este se define como el cociente entre la
sustentacion y el peso del avidn.
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L
n=— (4.34)
W

Por la Ec.(4.31) se puede establecer una relacién entre el factor de carga y angulo de
balance.

(4.35)

El factor de carga es un elemento estructuralmente restrictivo en aviacion civil. Al
imponer éste se obtiene el angulo de balance y con éste ultimo se obtienen los valores de las
velocidades angulares sustituyendo la Ec.(4.33) en Ec.(4.24) dando como resultado

_gsing (4.36)
U, cosy
_gsing
r, = (4.37)
1 Ul

Con todo lo anterior introducido en Ec.(4.26)-(4.28) el sistema matricial
correspondiente al caso de viraje estacionario es el siguiente

_Cwbgﬁgq
Cs Cu Cul(B e
Cyﬂ Cycfa Y& 5o (|E—|W)925in3¢1 e bgsinq
1B 6, Cig af~ q.S0U % cosg T2 (4.38)
C, C, C,|lo ' .
ng nd, no, IXZQZSinSq c nglnﬂ
qSUcosg " D7

Donde imponiendo el valor de ¢} se obtiene el resto de valores B, O, y O, necesarios para

el correcto trimado en viraje estacionario.
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CAPITULO 5

Estabilidad dindmica

En el capitulo 2 se presentaron las ecuaciones del movimiento para un modelo de
pequefias perturbaciones. En este capitulo se analizard la solucidn a esas ecuaciones para
determinar la respuesta del avién. Existen dos tipos de respuestas dependiendo de las
condiciones iniciales del sistema: la respuesta natural y la respuesta forzada. La respuesta
natural corresponde a la solucidn con unas condiciones iniciales dadas y con las variables de
control nulas.

5.1. Dinamica Longitudinal

En esta seccién se estudiard la respuesta natural longitudinal del sistema. Al ser
respuesta natural se asume que el elevador tiene una deflexidon nula. Las ecuaciones de
movimiento longitudinales vienen dadas por las Ec. (2.42)-(2.44) que aqui se vuelven a
representar. En este caso se han introducido, ya que se hablaron de ellas en el capitulo 3, las
derivadas propulsivas. Pero a efectos del estudio que se va a realizar no se van a tener en

cuenta. Ni las derivadas propulsivas ni los cambios en la propulsién indicados por AO;.
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(m§-co-c -z, u-{cuag e, Jaa-{ca e, fso=cong s

—Cmu—{(m%— mq%)—cm}Aa—(m%+Cmc1%+CZEJA¢9:C25€A56, (5.2)
C,tC, +2C C d C., |A d I d C,.C, |AG=C ,Ad,
_( m G, + "h)u_ Wcla+ ma a’+a yla_ mCL T m e (53)

Para el estudio de la respuesta dindmica es preferible mostrar las ecuaciones (5.1),
(5.2) y (5.3) en el espacio de variables de la siguiente manera (ya se han eliminado las
derivadas propulsivas)

W_Lic, +£C,)u+(C, +£C, ) Aa

da m (5.4)
+[CyG +&,(M, +Cie) [a+(Cy +EC,)A0+(C,y +ELC,;)AS,]

dAa 1

= C. u+C _Aa+(m +C +C AG+C_AO 5.5
dt (n_!L_CwCl)[ 2u o ( 1 zqcl)q 26 20, e] ( )
9 L i(C +£CL)u+(Cry +EC, ) A
a1, (5.6)

+[ Cogl +&,(M, +C,C) |q+ ELCAO+(Cpy +EL,5)A0,]

% = (5.7)
at
donde
C..
& =G (5.8)
m _Cmcl
C .
452 = Lcl (5.9)
m _Czacl
Identificando las variables de la siguiente forma
X =u X, =Aa X, =q X, =00 (5.10)
El sistema de ecuaciones puede ser expresado de la siguiente forma matricial
X = AX + BU (5.11)
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donde

X &, Q, ;3 4y b1
a a a
X = X, A= a; 22 23 24 B= bz U :5e (5.12)
X 8; Q3 dzz Ay Q
Xy a, Q 8y Ay b4

y los valores de todos los términos de este sistema matricial son

— Cxu +£1Czu — Cxa + {1Cm — Cxqcl +<(1(rnl+czqc:|)
T p S A=
m, m, m
:L‘iczg :C—ZU - Cza - m +Czqcl
e m 1 m-C,o, T m-C,e.  ® m-Cue
C C., t4,C, C,, *¢C,
a24 = " 1 :—Q(Z 832 — {2
nl_czacl Iyl Iyl
_Ca+é&(m+Ce) _&C,
3= Ay =—"——
|y1 Iyl
a41 = O a42 = 0 a43 :1 a44 = 0
_Cy t4C, b, = Cu _Co, *4Cy b, =0
m m +cC,, Iy
n‘l = 2m Cl :i | = Iy
AeS Ao ' ;pU(fE

Para la respuesta natural el elevador tiene una deflexién nula, por lo que U =0.

Dejando asi el sistema de la siguiente manera X = AX de facil resolucién. Para analizar la
respuesta dindmica hay que obtener los autovalores de la matriz A. La respuesta dinamica
puede ser combinacidn de cualquiera de las respuestas naturales mostradas en la Figura 5.1.
Dependerd de los valores que tomen los autovalores, A.
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Steady Divergence

=

I\ WAYA
[VAAVARN

a) Steady convergence and divergence b) Undamped (constant amplitude) oscillation

-

o,
—-""’l:.
A

¢) Damped oscillation dj Diverging oscillation

Figura 5.1 Movimiento Dindmico

Atendiendo a la Figura 5.1, un movimiento convergente y divergente estable(a)
corresponde a un autovalor real negativo, para el caso convergente y a un autovalor real
positivo, para el caso divergente. Un movimiento oscilatorio de amplitud constante (b)
corresponde al caso de autovalor complejo con parte real nula. Un movimiento oscilatorio
amortiguado (c) para el caso de autovalor complejo con parte real negativa. Y un movimiento
oscilatorio divergente (d) para el caso de autovalor complejo con parte real positiva. De esta
manera se puede ver que para que el avidn sea dindmicamente estable los autovalores de la
matriz A deben ser negativos en el caso de ser reales, y tener parte real negativa en el caso
de ser complejos.

5.1.1. Analisis de los autovalores

Al obtener los diferentes autovalores del sistema matricial se puede extraer
informacién sobre el movimiento que representan. Del autovalor correspondiente se extrae
informacién sobre el amortiguamiento, la frecuencia natural y el periodo. Siendo el autovalor
de la forma

A=-rtjs (5.13)

el amortiguamiento y la frecuencia natural se obtienen a partir de los autovalores de la
siguiente manera
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J= (5.14)

W =r2+s? (5.15)

y el periodo y el tiempo para el que la amplitud se duplica o se reduce a la mitad vienen dados

por
To_ 27T (5.16)

WA1-?
t,= O.|6r5|931 (5.17)

5.1.2. Aproximacion de los modos

A continuacién se procede a presentar la aproximacién de los modos acorde a [1].
Estos son los datos que el programa, en el médulo de estabilidad dindmica proporcionara. En
aviones convencionales las dos parejas de autovalores complejos corresponderan a dos tipos
de movimientos. Uno fuertemente amortiguado denominado modo de corto periodo y otro
suavemente amortiguado denominado modo fugoide.

Para el corto periodo la frecuencia natural y el amortiguamiento vienen dados por

C
o C e 1 (Cog * )
R T " (5.18)
rnllyl Iy1 2C()nsj

Del andlisis de las expresiones anteriores se extraen las siguientes conclusiones. La
magnitud del amortiguamiento del corto periodo depende directamente de la derivada de

estabilidad estitica C_,. Por lo que cuando C_, decrece, el avién se hace mas estable y la
frecuencia de corto periodo aumenta. Obsérvese también que el amortiguamiento depende
directamente de las derivadas Cmq y Cm. La mayor contribucién a estas derivadas es el

estabilizador horizontal. Cuanto mayor sea el estabilizador horizontal, mayores seran estas
derivadas y mayor sera el amortiguamiento.

La aproximacion del autovalor asociado es
— ; 2
)I_qp = —Zsa%p *a, 1- Zsp (5.19)

Para el phugoide la frecuencia natural y el amortiguamiento vienen dados por
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1 C
=—./C,C =- “ 5.20
4 =7 lCCa = e (520

Y la aproximacién del autovalor asociado al modo phugoide es el siguiente

A ==y, i@, 1= (5.21)

5.2. Dinamica Lateral

De la misma manera que se hizo en el caso de la dinamica longitudinal se abordara
ahora el tema de la dinamica lateral. Las ecuaciones del movimiento lateral vienen dadas por
las ecuaciones 2.41-2.43.

d d d
( —‘bl yﬁdt yﬁjﬂﬁ—(blcypa+Cy¢jA¢+(mla—blcy,&jmﬂ=cy6rA5r+cy(,aA56 (5.22)

d? d d?

( Q,G b.l jAﬂ+( b.I.CIpdt x1 dtzJA¢+( 1Qr dt ledt jA‘/’ QJAd +CI5aA5 (5 23)
2 2

( Cnﬁ blcnp deﬂ-l-( blcnp%_lle%)A¢+[_blCnr%_Izl%)Aw:Cnd,Ad +Cn6aAa;1 (524)

Para llegar al modelo matricial operamos de manera analoga al caso anterior.

d 1
9 [—J[CyﬁAﬁmWAw BC,pp=(M=bC,)r+Cy;A0,+CyAG]  (5.25)

d (m-bC,
1 : .
p ZI_[CIﬁAﬁ-I-CmblAﬁ-I- b1C:Ip p+ bl rr + Iler +CI5aA53 +CIO}A5|'] (526)
x1
= i[cnﬁA,m C,bAB+bC p+bC,r +1,,p+CyAJ, +C ;A ] (5.27)
z1
b
donde b =——
onde by 20, y
|
le :1—X (528)
2
= S
2pU0
I
o= (5.29)
S
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o=l (5.30)

le_lmzaj
2 o

Las operaciones que hay que realizar sobre este sistema de ecuaciones son mas
complejas y vienen indicadas en [1]. Aunque nomenclatura utilizada coincide en algunos
puntos con el apartado 5.1 dedicado a la estabilidad longitudinal no son lo mismo estando
debidamente definidos. Debido a las operaciones que se realizan para llegar a la forma
matricial del sistema se han introducido las variables siguientes que dependen del tensor de
inercia

la TS (5.31)
x1"z1 xz1

: |
x1'z1 xz1

: |
x1"z1 xz1l

Finalmente se llega a un sistema de ecuaciones de forma matricial donde las variables
vienen definidas por

x| [DB]
X Ag
X=[X%|=| P (5.34)
X, Ay
(%] LT
las variables de control son
AS,
U= (5.35)
A,
Siendo el sistema de ecuaciones
X = AX +BU (5.36)

donde
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&, a5, 8y

Qy 8y 8y
A=|a; a; ag
A Ay Ay

1851 85, As

y los valores de todos los términos de este sistema matricial son

C
a, = yA
' ml_ble[?
a,=0
a, =0 a, =0

ay, =G4l 1 +Cyl i tEPAY

aS3 = Clpbll ‘21+Cnp| >l<zp1+ gp@l

835 =

bl C Yo,
1

b, =0

by, = oFy at Cu | et €Dy,

b41

0

by, = Cos, ! ot G, 1 T EPhy,

donde

~(m-bC )

a a
a14 a.15 bll b12
24 25
a a B — b21 b22
34 35 = (5.37)
b31 b32
a44 a'45
b41 b42
a54 a55
C C, b
a,=——"— ay=————
m ble[? m ble[?
m -bC
Qs =~ =
m _ble[;
8, =1 8,,=0 8, =0
a32 = Elblalz
8y, =0
CIrblI Izl+ Cnr l )I(zlb1+ fpﬁ 1t
a, =1 8, =Copl i+l + EhA,
a53 = bl(cnpI >'<1+ CIpI >I<zl+ <(?'1])
a55 = bl(Cnr I >I<l+ CIr I >I<zl+ 52315)
b.l - Cygr
2
(m-bC )

b, =Cy |>'<1+CI5, |t EPP,
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<z:l.:Izlc|/}+Ilecn,[} <z2:lec’n,[}-'-Ilecu'}

Para la respuesta natural el elevador tiene una deflexién nula, por lo que U =0.

Dejando asi el sistema de la siguiente manera X = AX de facil resolucién.

5.2.1. Analisis de los autovalores

Para analizar la respuesta dindmica hay que obtener los autovalores de la matriz A.
Estos seran cinco autovalores. Uno de ellos serd el autovalor nulo, A =0, que corresponderd a
la pertubacién en el angulo de guifiada, A¢/ . Para aviones convencionales el resto de
autovalores consisten en dos autovalores reales y un par de autovalores complejos
generalmente.

Para un avién estable un autovalor real tiene un valor grande negativo y corresponde
al modo de convergencia en balance. El otro autovalor real puede tener un valor pequefio y
puede ser positivo o negativo, corresponde al modo espiral. Si es positivo, entonces el modo
espiral es divergente. El movimiento asociado a la pareja de autovalores complejos es la
oscilacion de balanceo holandés. La amortiguacion y frecuencia de este ultimo modo depende
del tipo de aeronave.

Del autovalor complejo se extrae informacion de la siguiente manera. Siendo el
autovalor

A=-rzxjs (5.38)

el amortiguamiento y la frecuencia natural se obtienen

r
7= (5.39)
r?+s?
W, =~Nr?+s’ (5.40)

y el periodo y el tiempo para el que la amplitud se duplica o se reduce a la mitad
vienen dados por

T=— 2 (5.41)
WA1-{?
_ 0.6931
ST (5.42)
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5.2.2. Aproximacion a los autovalores

A continuaciéon se procede a presentar la aproximacién de los modos acorde a [1].
Estos son los datos que el programa, en el médulo de estabilidad dindmica proporcionara.

Para el balanceo holandés la frecuencia natural y el amortiguamiento vienen dados por

1
w, = (ml—lj[cyﬁcmbl +C,,C(m,~bC,,) | (5.43)
z1
Zd - — 1 (CYﬁ +b.I.Cnrj (544)
and rnl Izl

Siendo la aproximacién del autovalor asociado

A==y, + jw \1-¢,° (5.45)

Para el modo espiral la aproximacion es la siguiente

_ b.l(CIBCnr _Cn,BCIr)

spiral
l leIB

(5.46)

Normalmente C,Ig<0 por la estabilidad del efecto diedro y C, <Opor el
amortiguamiento positivo en guifiada por lo que C;C, >0. También C ;>0 por ser
direccionalmente estable y C,r >0 al generarse un momento en balance positivo debido a
una guifiada positiva. De esta manera C ;G >0. Entonces cuando C,C, >C ;C, el

autovalor /Lpiral <0 y el modo espiral serd estable. Queda descrito asi un criterio de

estabilidad lateral-direccional.
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CAPITULO 6

Explicacion del progran AS.gui

Una vez realizada toda la relacidon de derivadas de estabilidad establecida en el
capitulo 3, los métodos necesarios para su calculo se implementaran en Matlab. Se
desarrollara una interfaz que permita al usuario introducir los datos de la aeronave de manera
agil proponiendo datos de referencia para el estudio de la estabilidad. Pretende ser una
interfaz sencilla que permita elegir entre diferentes configuraciones, cargar datos de otros
modelos, modificar los mismos, etc. La sencillez de esta interfaz permitira en futuros trabajos
adaptarle otros médulos de célculo.

AS.gui

Academic
Stability

Figura 6.1 Logotipo del programa
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6.1. Sobre el programa

En esta primera aproximacién al disefio del programa no se pretende dejar un
producto terminado. El objetivo principal es la elaboracién de una arquitectura primaria de un
programa de cdlculo de aeronaves que sirva de herramienta al alumno de ingenieria
aeronautica. El programa que aqui se desarrolla contiene Unicamente los mdédulos dedicados
al cdlculo de la estabilidad dejando abierta la posibilidad de modificaciones. Estas
modificaciones podran ser tanto de ampliacién a otro tipo de calculos (aerodindmica,

propulsién...) como de modificacién de la parte del programa dedicada a la estabilidad.

El nombre del programa es AS.gui (Academic Stability). Es una clara referencia a que el
programa se dedicara a calcular la estabilidad de aeronaves en el ambito académico utilizando
la herramienta gui que proporciona MATLAB® para desarrollas interfaces. Al abrir Ila
posibilidad de la creacién de otros programas con idéntica estructura para la realizacién de
otro tipo de calculos (aerodindmica, propulsion...) el nombre se alteraria ligeramente. Por
ejemplo: AP.gui (Academic Propulsive).

Inicio
AS.gui
|
1 | | 1
Cargar Nuevo Modificar Eliminar
modelo modelo modelo modelo
Resultado
Derivadas
|
| ] 1 |
Guardar Trimado Trimado L
R Dinamica
resultados Longitudinal Lateral

Figura 6.2 Arquitectura del programa

En el esquema de la Figura 6.2 se muestra la arquitectura del programa. Al iniciar el
programa se presentan cuatro opciones: Cargar un modelo guardado, crear un nuevo modelo,
modificar un modelo existente o eliminar un modelo. Con modelo se refiere a todos los datos
de la aeronave que queremos estudiar. Estos datos se guardan en la memoria del programa y
son datos geométricos, aerodindamicos, de masa, de condicidn de vuelo y de parametros varios
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necesarios para el estudio de la estabilidad. La herramienta importante de este programa se
desarrolla al cargar un modelo, pues es a este modelo sobre el que se realizaran los cdlculos
para hallar las derivadas de estabilidad. Adicionalmente se podran realizar estudios de trimado
longitudinal y lateral, estudios dindmicos y guardar los resultados obtenidos.

6.2. Manual uso de AS.gui

A continuacién se detallan los pasos que hay que dar para manejar el programa. El
programa AS.gui se encarga de calcular las derivadas de estabilidad de una aeronave a partir
de unas ecuaciones programadas de antemano. Los datos necesarios se introducen por él
usuario.

6.2.1. Iniciar AS.gui

Abrir la carpeta que contiene el programa y teclear en la ventana de comandos AS.
Automaticamente se abrira la siguiente ventana, que es la ventana principal del programa.

B ns [E=NEES

— Datos

B74T -

Cefira | Cargar Modeio

r Nuevo modelo —l

R

| Wodificar modele
Eliminar modelo |

Meodeio cargado

Derivadas

'

Fabio Garciz Mascort, Universided de Sewils, 2014 AS .glll

Figura 6.3 Pantalla principal del programa

En ella aparecen los modelos existentes en la base de datos y se ofrecen cuatro
opciones: cargar modelo, crear un nuevo modelo, modificar un modelo existente y eliminar un
modelo.
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6.2.2. Cargar modelo

Si se quiere estudiar la estabilidad de un modelo ya ubicado en la base de datos se
elige uno de los modelos de la lista y se pulsa ‘Cargar Modelo’. Automaticamente el modelo
elegido se cargara.

Derivadas Mostrar Resultados ‘

Figura 6.4 Detalle del modelo cargado

Para que el programa comience a realizar los calculos hay que pulsar el botén
‘Derivadas’. Una vez que se han realizado los cdlculos aparecerd la el botén ‘Mostrar
Resultados’, al pulsarlo apareceran todas las derivadas de estabilidad de la aeronave elegida.

I B
u TablaDerivadas ' ==
— — — -
— Loengitudinal — Lateral
Cx_alpha 0.1088 Cy_beta -0.8362
Cz_alpha -5.3084 Cl_beta -0.2661
Cm_alpha -0.8382 Cn_beta 0.1534 — s
Cx g 0 Cyp 0.2340
Cz g -7.0916 Clp -0.7772
Cm_q -37.9597 Cn_p -0.2417 .
Cx_u -0.0355 Cy_r 0.9719
Cz_u -0.5408 Cl_r 0.1973
Cm_u 0 Cn_r -0.5060
Cx_alpha_dot ] Cy_beta_dot 0.1685 Dinamica
Cz_alpha_dot -3.2070 Cl_beta_dot 0.0281
Crn_alpha_dot -7.2482 Cn_beta_dot -0.0862
Control Longitudinal — Control Lateral
Cl_delta_e 1.0067 =~ Cy_delta_a 0
Cr_delta_e -3.5860 |E| Cl_delta_a 0.0229
L Cn_delta_a 0.0410
Cy_delta_r 0.3079
Cl_delta_r 0.0445
Cn_delta_r -0.1401
‘ Exportar Datos ‘
‘ Volver ‘

Figura 6.5 Pantalla de resultados
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En esta nueva ventana donde aparecen todas las derivadas se da la opcién de obtener
mas datos. Estos son: estudio de trimado longitudinal, trimado lateral y estudio de la dinamica
del avidn. Adicionalmente se podran guardar los resultados obtenidos.

6.2.2.1. Trimado longitudinal

Al pulsar esta opcidn el programa proporciona los valores de angulo de ataque y de
deflexion del elevador que mantienen en equilibrio la aeronave.

" ]
u cond_trim I.‘:‘ | : ihj

Condiciones de

trimado
a 1.87575
& 0618173
B

Figura 6.6 Resultados del trimado longitudinal

6.2.2.2. Trimado lateral

Al seleccionar esta opcién se ofrece la posibilidad de realizar tres estudios diferentes
del equilibrio lateral. Estos son: fallo de motor, equilibrio lateral y viraje lateral.

B Trim Lateral BRI

— Fallo de motor

Button Group—— — Tipo Motor——— — Datos Vuelo — Resuttados
] () Fixed Pitch h 8,
() Equilibric Lateral (0) Wariable Pitch v -
) Viraje © Low BPR MN_Ti r
@ High BPR L

Figura 6.7 Trimado lateral con detalle de Fallo de motor

Al elegir una de las tres opciones diferentes que se ofrecen la apariencia de la ventana
cambiard para introducir los datos correspondientes. En el caso de fallo de motor los datos que
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hay que introducir en la tabla de datos de vuelo son: altura (h), velocidad (v) y el momento

generado por el motor que ha fallado (N_ti).

Los datos a introducir en la tabla de datos de vuelo en el caso de equilibrio lateral son:

altura (h), velocidad (v) y el dngulo de barrido ( 3 ).

— Equilibrie Lateral

— Datos VYuelo — Resultados
h &
a
v 5
r
B
[

Calcular

Figura 6.8 Trimado lateral para un (3 dado

Los datos a introducir en la tabla de datos de vuelo en el caso de equilibrio lateral en
viraje estacionario son: altura (h), velocidad (v) y el dngulo de balance (@), que depende del

factor de carga.

— \iraje
— Datos Vuelo — Resultados
h &
a
B &
r
¢ B
Calcular

Figura 6.9 Trimado lateral para viraje estacionario

Una vez introducidos todos los datos se pulsa ‘Calcular’ y se muestran los resultados

en la tabla de resultados.
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6.2.2.3. Dinamica

Al seleccionar esta opcion el programa presenta los datos del estudio de la dindmica

del avion. Estos son todos los autovalores de la matriz del sistema longitudinal y lateral. Y las

aproximaciones de los modos.

= et

B Din
— Lengitudinal — Lateral
Real Imag Real Imag
-0.9251| |0.9288% 0 0
-0.9251| |-0.9289 0.431399 0
Modos
0.0114t [0.17441 IR -0.317569 | |0.8148
001140 |-0.1744 -0.817589 -0.8148
-1.25755 0
Aproximaciones
) Aproximaciones
Corto periodo Balance Holandés
Frecuencia 131539 Frecuencia 0.985119
Amortiguamiento 0.69672 Amortiguamiento 0.286081
Fugoide
E .
recuencia 0220408 Espiral -0.13459
Amortiguamiento 0.0190768 Convergencia -1.92297

Pablo Garcia Mascort, Universidad de Sewvilla, 2014

AS.gui

Figura 6.10 Datos del estudio dinamico

6.2.2.4. Exportar datos

Al pulsar este botdn todas las variables de estabilidad mostradas se exportan a una

tabla de Excel. De esta manera se podrdn manipular mas facilmente. La tabla se guarda en la

carpeta del programa llamada ‘Archivos Estabilidad’.
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6.2.3. Nuevo modelo

Si en vez de cargar un modelo existente se desea crear un nuevo modelo para estudiar
su estabilidad se pulsa la opcidén de ‘Nuevo Modelo’. Antes es necesario elegir un modelo de la
lista para utilizarlo de guia a la hora de introducir los datos. Aparecera la ventana de Datos. En
ella se pondra el nombre del modelo y se introduciran todos los datos del nuevo modelo. Esta
dividido en datos de ‘Geometria’, ‘Aerodindmica’, ‘Propulsion’, ‘Masa’, ‘Condicion de vuelo’ y
‘Eleccion de valores’. Serd necesario introducir todos los datos para que el programa permita
crear el modelo.

Nota importante: jNo cerrar las ventanas pulsando en la X de la barra de titulo! jEI
programa fallaria! jUtilizar los botones dispuestos para ello!

[ Datos = 5 |

Hombre

Geometria
Aerodindmica
Propulsion U]
Masa
Condicién de Vuelo
Eleccion de valores

Crear Nuevo

Cancelar

i

Figura 6.11 Ventana de Datos

Cado botén abrird una ventana que permitird introducir los datos correspondientes. En
cada ventana existe un botén de ‘Ayuda’ que al pulsar abrird un documento que explica con
detalle cudles son los datos que se piden y en qué unidades. Los datos de ‘Propulsion’ no
podran ser introducidos en el modelo pues en esta primera version del programa no se tienen
en cuenta. Con el botdn ‘Eleccidn de valores’ se introduciran todos aquellos datos procedentes
de las diversas gréficas que se han presentado en el capitulo 3 y no se han programado. La
Figura 6.12 muestra una captura de pantalla de la ventana que se abre al pulsar ‘Eleccion de
valores’. Son varios los valores que hay que introducir. Cuando se va a introducir un valor en
una casilla al pulsar la tecla ‘Intro’ del teclado aparece a la derecha la gréfica de la que se
obtiene dicho valor. Igualmente al pulsar el botén de ‘Ayuda’ aparecera una relacién de todas
las figuras del presente documento de donde se obtienen dichos valores.
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4 B
B Parametros . - @_Iéj
C_L deltaf 3 K_RI 135
ratio_alpha 1 Cyp_Cl_Mo 05
1.0
K b 0.6 beta_Clp_k 203
k 1 Clp_Che 0 /
So(xo) 3 Cir_ci_M 04
.8
K 132 Cnr Cl 2 o /
Xo
K. 09 Cnr_Cd 08 lh
|
K_mbDelta 32 sigma_alpha -0.03 .6 /
b
K_mbDiedro 1.2 sigma_diedro 05
C|_beta_diedro -0.00015 sigma_WB 05
Cl_beta_Cl flecha -0.002 Cldeltaf_aleron 25 a4 6 . 1.0
L3
Cl_beta_Cl_aspect _0.004 K_flap 05 _I.J;
b
K_N 0.0015 K._cn 02
|
Guardar

Figura 6.12 Pantalla de 'Eleccion de valores'

6.2.4. Modificar modelo

Con esta opcién se da la posibilidad de modificar uno de los modelos, previamente
seleccionado, de la lista de modelos. Se abre una ventana similar a la de introducir Datos pero
esta vez modificard el modelo ya existente.

:

-
n Medificar_Datos

Nombre Cefiro

Geometria

Aerodinamica

Propulzion U

Masa

Condicion de Vuelo
Eleccion de valores

Cancelar

Figura 6.13 Ventana de modificar modelo



6.2.5. Eliminar modelo

Para eliminar un modelo se selecciona esta opcidn, con el modelo que se desea
eliminar previamente seleccionado en la lista de modelos. El programa se asegurard que se
desea eliminar el modelo y tras la verificacién lo eliminara.

rﬂ Eliminar modelo R l = | = Ldkj"

i Esta seguro gue guiere eliminar el modelo
Cefiro #

si | [ mo |

[ i | ——— -

Figura 6.14 Verificacion de eliminacion

6.3. Conclusion del programa

Se ha presentado aqui un programa con una arquitectura simple y de interfaz sencilla
para realizar el estudio de la estabilidad de la aeronave. Nada impide utilizar esta misma
interfaz para otro tipo de estudios relacionados con el disefio de aeronaves siendo éste el
espiritu inicial del presente trabajo. Esto se realizaria anadiendo mas modulos al programa o
hacer este mismo programa parte de uno mas grande. Asi en uno mismo se podrian realizar
estudios de estabilidad, aerodindmicos, estructurales, propulsivos... Se conseguiria asi una
herramienta académica bastante completa para el disefio de aeronaves.
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CAPITULO 7

Comparacion de resultados

Una vez compilados todos los métodos para calcular las derivadas de estabilidad en un
archivo .m, que sera el nucleo principal del programa, se inicia el mismo para obtener
resultados y analizarlos. Tras el analisis se comprobara la validez de los métodos utilizados con
resultados de aviones en la literatura y se estudiard la necesidad de incorporar alguna
modificacion a los mismos.

7.1. Comparacion con B747

Se van a comparar los datos obtenidos por el programa con los dados en [3] del B747.
Se divide la comparacion en longitudinal y lateral-direccional.

7.1.1. Analisis de los datos Longitudinales

En la Tabla 7.1 se expresan los valores de las derivadas de estabilidad longitudinal de un
B747 [3], los valores de las derivadas de estabilidad obtenidos con la implementacién de los
métodos introducidos en el programa, y el error relativo cometido. Se observa que existen
diferencias, en la mayoria de los casos menores del 150 %, aceptables debido a que no se esta
exigiendo exactitud sino una aproximacién a los valores. En las derivadas en los que estas
diferencias son mayores se intentara dar una explicaciéon y proponer una solucién.
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B747 Real [3] Programa Error

C., 1,13 0,10886539 90%
C, -5,57 -5,38064207 3%
C. -1,45 -0,83623967 42%
Cq 0 0

C, -5,65 -7,09159904 -26%
C -21,4 -37,9596602 -77%
C,. 0 -0,03548185

C, -0,22 -0,64082282 -191%
C. 0,07 0 100%
C, 0 0

C, -6,7 -3,207 52%
C. -3,3 -194,945428 -5807%
Ce. 0

C. -0,36 -1,0067 -180%
C. -1,4 -3,5860 -156%

@

Tabla 7.1 Comparacion de derivadas longitudinales con B747 real

7.1.1.1. Variacion de AC_, con la variacién del dngulo de ataque con el tiempo ¢

El valor de esta derivada difiere bastante del valor que se deberia obtener. Analizando
las diferentes contribuciones se llega a la conclusion de que el posible fallo a la hora de estimar
esta derivada de estabilidad se encuentra en la contribucion del conjunto ala-fuselaje en la
cual hay elementos que dependen de integrales sobre el fuselaje. Esta contribucion viene
definida por la siguiente ecuacién:

SeCe2 SB,max ?
Corvwe :[KW(B) + KB(\N)](@} Crte +CW,BT2f (7.1)
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Para evitar esta gran desviacion en el valor de la derivada se opta por sustituir el
método utilizado por otro mas conservador pero que ofrece valores mds cercanos a los reales.

Este método utiliza la derivada obtenida anteriormente C .z e iguala C_, g al momento

que produce esta derivada, asi

Cmd,WB = CLd,\NB (Yac - ch) (7.2)

El nuevo valor obtenido con este método se acerca mucho mas al valor real como

puede verse en la Tabla 7.2 donde se comparan los de Cma" . El obtenido de la literatura [3], el

obtenido con el método sin modificar y el obtenido con el nuevo método en el que la
contribucidn del conjunto ala-fuselaje se calcula de diferente manera.

B747 Real [3] Método antiguo Nuevo método Error actual

C -3,3 -194,9454 -7,2482 -120%

Tabla 7.2 Mejora del valor de C_,

7.1.2. Analisis de los datos Lateral-Direccionales

En la Tabla 7.3 se expresan los valores de las derivadas de estabilidad de un B747 [3],
los valores de las derivadas de estabilidad obtenidos con la implementacion de los métodos
introducidos en el programa, y el error relativo cometido. Idéntico al caso longitudinal.

Se observa que existen diferencias, en la mayoria de los casos menores del 150 %,
aceptables debido a que no se esta exigiendo exactitud sino una aproximacion a los valores.
En las derivadas en los que estas diferencias son mayores se intentard dar una explicacion y
proponer una solucién.
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B747 Real [3] Programa Error
C, -1,08 -0,9362411 13%
C, -0,281 -0,26614244 5%
C, 0,184 -0,0845 146%
C, 0 0,23396804
Cop -0,502 -0,77720687 -55%
Cp -0,222 -0,24167929 -9%
C, 0 0,97185818
C, 0,195 11,3603 -5726%
C, -0,36 -0,50595942 -41%
C. 0 0
Cos, 0,053 0,0889 -68%
Coo, 0,0083 0,041 -394%
Cu 0,179 0,3079 -72%
Cs 0 0,0445
Cu -0,113 -0,1401 -24%
C, 0,16852516
C, 0,02807292
C, -0,0861753

Tabla 7.3 Comparacién de derivadas lateral-direccionales con B747 real

7.1.2.1. Variacion de AC_ con el dngulo de barrido 3

Demasiada desviacion con respecto a los datos del B747 debido al cambio de signo que
se puede observar. Tras comprobar las contribuciones de cada elemento a esta derivada se

vuelve a encontrar, como pasaba con C_,, que el conjunto ala-fuselaje proporciona un valor

andmalo. La expresion de Cn,,J,’WB se describié en el capitulo 3 y es como sigue.
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Cn/?,WB = _KNKRI (Sgsj(éj (7.3)

Se decide sustituir el método utilizado por otro que da mejores resultados como es el
valor que proporciona la Ec.(7.4) [2]. Se puede observar la mejora en la Tabla 7.4

vV, [ Dy
Cpwe =132 — (7.4)
e S

7.1.2.2. Variaciéon de AC, con el ‘yaw rate’ r

Se obtienen datos anormales para esta derivada. Analizando las distintas
contribuciones se llega la conclusién de que el elemento que puede dar el error es el diedro
que se obtenia con la siguiente expresion.

(AC,r j :(i) mAsInA_, 7.5)
r 12)\ A+ 4cos\ _, '

Se opta por sustituir la Ec.(7.5) por una expresién mas sencillo que aporte resultados
mas satisfactorios como se puede observar en la Tabla 7.4. La Ec.(7.6) es el nuevo método [2].
C:L

C =—1L 7.6
Ir 3 ( )

B747 Real [3] Método antiguo  Nuevo método Error

ng 0,184 -0,0845 0,1534 17%

0,195 11,3603 0,2265 -16%

Tabla 7.4 Nuevos valores tras la modificacion

7.1.2.3. Derivadas con respecto a ,6’

No se dispone de datos de estas derivadas para poder compararlas.
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7.2. Comparacion con Céfiro

A continuacion se comparan los valores obtenidos al introducir los datos geométricos

del UAV Céfiro en el programa con los datos obtenido de [5].

7.2.1. Andlisis de los datos Longitudinales

No se observan grandes diferencias en la mayoria de los datos proporcionados en la
Tabla 7.5. Los métodos utilizados son, en la mayoria de los casos, similares a los utilizados en
[5]. Las mayores diferencias se encuentran en las derivadas con la variacién del angulo de
ataque con el tiempo @ . Se puede pensar que el fallo proviene del método utilizado por la
cantidad de variables que se utilizan, asi como que hay variables que se han aproximado no

dandose su valor real como son los datos del ala expuesta.

Céfiro [5] Programa Error
C, 0,1022 0,23536 -130%
C, -3,8752 -5,1715 -33%
C. -0,5273 -0,1580 70%
Cq 0 0
CZq -3,4418 -3,6451 -6%
C -14,527 -8,2927 43%
C,. -0,0593 -0,0716 -21%
C, -0,3038 -0,8673 -185%
C. 0 0
C, 0 0
C, -0,9989 55,7836 5685%
C. -3,8382 -61.1158 1489%
Co. 0
C,, -0,4282 1,14398 367%
Cos, -1,6453 -3,6608 -123%

Tabla 7.5 Comparacion de derivadas longitudinales del Céfiro
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Se realiza mismo cambio para calcular Cm que se realizd en el caso del B747. La

comparativa se puede ver en la Tabla 7.6

Céfiro [5] Método antiguo  Nuevo método Error actual

C . -3,8382 -61.1158 4.9844 230%

Tabla 7.6 Comparaciéon de métodos para calcular Cmo.,

Es notable el cambio aunque ahora con el nuevo método se obtiene un valor con un

signo diferente. De igual manera el valor que se obtiene para Cza" estd muy lejos de ser el

correcto con un valor muy grande y el signo también cambiado.

7.2.2. Analisis de los datos Lateral-Direccionales

En la Tabla 7.7 se muestra la comparacién de los resultados lateral-direccionales
obtenidos en [5] con los obtenidos por el programa. Los métodos utilizados son, como en el
caso longitudinal, similares a los utilizados en [5]. Existen diferencias notables en ciertos
valores. Los datos aqui mostrados estan calculados usando los métodos mostrados en el
capitulo 3. Parece ser que las derivadas de estabilidad se aproximan a los valores dados por [5]

a excepcion de C ; cuyo signo estd cambiado. Las derivadas de control muestran una mayor

diferencia tanto en valor como en signo. Es necesario obtener unos mejores métodos para
obtener las derivadas de control o mejorar los que ya se tienen. En futuras mejoras estos
valores deberan mejorarse considerando el hecho de que es un UAV teniendo circunstancias
diferentes como es la existencia de la hélice y los efectos que produce ésta sobre el flujo de
aire en todo el avion.

Igualmente, como se hizo en el caso del B747, se van a mostrar los datos obtenidos al

modificar los métodos para obtener Cn[; y C” y su comparacion. Estd comparacién se
muestra en la Tabla 7.8 y se observa que en el caso de Cn[; no hay diferencia en los

resultados teniendo ambos distinto signo que el obtenido en [5]. Para C”se obtienen

diferente valor pero con un error similar.
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Céfiro [5] Programa Error
C, -0,499 -0,2773 44%
C, 0,0817 -0,00967 112%
C, -0,0364 0.0645 277%
C, 0 0,02716
Cop -0,6439 -0,42437 34%
Cp -0,0265 -0,1180 -345%
C, 0 0,33964
C, 0,0795 0.0185 77%
C, -0,2464 -0,17105 31%
C. 0 0
Cos, -0,0088 0,15411 1851%
Cos, 0,22 0,12542 43%
Cu 0,2565 0,13337 48%
Cs -0,1277 0,01209 109%
Cs 0,0233 -0,0536 330%
C, 0,0637
C, 0,0080
C, -0,0288

Tabla 7.7 Comparacidn de derivadas lateral-direccionales del Céfiro

Céfiro [5] Método antiguo  Nuevo método Error Actual
Cn 5 -0,0364 0.0645 0,05433 220%
C 0,0795 0.0185 0,15622 -97%

Ir

Tabla 7.8 Comparacién de métodos

El cambio de método no ha cambiado sustancialmente el valor de las derivadas de
estabilidad en el caso del Céfiro en contraste con el B747 donde estos cambios arrojaban unos
valores mas cercanos a los de la literatura. Esta diferencia puede deberse al tipo de aeronave
que se estudia como a posibles errores en la introduccion de datos. Al ser el Céfiro una
aeronave de reducido tamafno hay mas posibilidades que el error en una medida descompense

el resultado final.
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7.3. Comentario final

Los resultados obtenidos en ambos casos, B747 y Céfiro, se pueden considerar
satisfactorios teniendo en cuenta el error cometido. Es necesario apuntar que se esta
asumiendo que los valores con los que estamos comprobando la validez del programa,
obtenidos de la literatura, son los correctos. Se desconoce en el caso del B747 como se han
obtenido. Y en el caso del Céfiro los valores provienen de métodos parecidos a los utilizados en
el programa por lo cual no se puede admitir que sean los correctos.
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CAPITULO 8

Conclusiones

Tras comprobar que los resultados obtenidos por el programa no son perfectos pero
pueden suponer una buena aproximacion para los intereses de este proyecto se valorara el
contenido del mismo. Valorando los datos del capitulo 7 se puede concluir que para aviones
comerciales el programa es una aproximacion valida a los valores deseados. Por otro lado,
cuando se trata de pequefios aviones como es el caso del Céfiro, los valores obtenidos se
aproximan a los calculados en [5] a diferencia de derivadas dependientes de la variacion del
angulo de ataque con el tiempo @ .

La idea que motivd inicialmente este proyecto era la de crear la base de un programa
capaz de realizar un estudio bdsico de estabilidad para ayudar a los estudiantes de ingenieria
aerondutica. Esta base deberia ser susceptible de revisiones, modificaciones, asi como de
ampliaciones a otros campos del estudio de la aeronave. Por este motivo los datos
discordantes obtenidos no deben ser un lastre para la continuidad de este proyecto si no el
motivo para seguir mejorando los métodos utilizados.

8.1. Sugerencias para el futuro

Aqui se presentan posibles mejoras a tener en cuenta en trabajos futuros.

8.1.1. Mejorar los métodos de calculo

Ya se ha visto en el capitulo 7 que algunos de los métodos explicados no dan los
valores deseados. Por esa razén se han tenido que reemplazar por unos nuevos como es el
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caso de las derivadas de estabilidad C, Cp v C,. En otros casos los métodos

proporcionados por la literatura [1] eran muy complicados de implementar como ha sido para
la derivada C_,. En este caso se exigian extensos datos del fuselaje y la realizacion de

integrales que pudieran llevado a error. En su lugar se procedié a calcularla igualandola al
coeficiente de momento generado por el coeficiente de sustentacién global dando buenos
resultados.

Por estas razones los métodos utilizados deberdn ser revisados y mejorados para la
obtencién de unos valores mas precisos.

8.1.2. Datos aerodinamicos

Se ha trabajado bajo la premisa de que la polar del avién se modela con la siguiente
formula

Cp, =Cp, +kC,? (8.1)

A partir de ahi de esa férmula se ha obtenido la eficiencia de Oswald € y la derivada
C,, - Seria necesario contemplar otros posibles modelos de polar del avién para ser mas

exacto en los célculos. De igual manera habria que tener en cuenta, a la hora de programar, el
valor las variables para el ala expuesta. En los calculos realizados por el programa los datos del
ala expuesta se han igualado a los del ala general. Seria interesante observar como varian los
datos considerando ala expuesta y sin considerar ala expuesta.

8.1.3. Fuselaje

Es imprescindible disponer en las siguientes versiones del programa de una definicion
detallada de la geometria del fuselaje. Es a partir de esta definicién detallada como se podrian

calcular las integrales sobre la superficie del fuselaje que aparecen a la hora de calcular Crm y

Cmq . El calculo de estas integrales se ha dejado, en esta versidn, en las manos del usuario.

8.1.4. Derivadas propulsivas

En este proyecto se han presentado las derivadas propulsivas pero sin introducirla en
los célculo del programa. Simplemente se han definido, y simplificado en muchas ocasiones,
pero no se han introducido en el estudio realizado. No se tienen en cuenta actualmente pero
hay un moddulo a la hora de introducir datos que permite la posibilidad de, en un fututo,
introducir los datos correspondientes a la planta motora. Por ello, en préximas revisiones, este
serd un punto en el que incidir y mejorar: introducir las derivadas propulsivas en las
ecuaciones del estudio de estabilidad y considerar los datos de la planta motora.
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8.1.5. Definir correctamente el V-tail

No se han considerado métodos exclusivos para el caso de cola en V. Cuando esto
ocurre el programa actual lo que hace es descomponer la cola en V en dos superficies, una
horizontal y otra vertical, que son las proyecciones de esta superficie. Habria que desarrollar
las ecuaciones para este caso en especial e integrarlas en el programa.

8.1.6. Eleccion de parametros

Como se vio en el capitulo6 al introducir los datos en el programa hay un paso que
exige introducir una gran cantidad de parametros. Estos pardmetros se obtienen a partir de
graficas definidas todas en el capitulo 3. Se sugiere aqui la posibilidad de programar dichas
graficas para mejorar la eficiencia del programa y reducir la cantidad de trabajo del usuario. La
programacion de dichas graficas es una labor extensa, ya que dependen de mas de varios
valores en la mayoria de casos, que requerird bastantes horas de trabajo pero que lograra
mejorar el programa final.

8.1.7. Validez para altos nimeros de Mach

Todos los métodos aqui descritos tienen validez para bajos nimeros de Mach. El
programa mejoraria si se tuvieran en cuenta los métodos para altos nimeros de Mach. En [1]
se proporcionan dichos métodos.
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