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Introduccion |
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Motivacion: el Proyecto Céfiro, una
plataforma de pruebas.

 RFP: qué caracteristicas ha de cumplir

* Proyecto fin de carrera de 5 alumnos
— Aerodinamica.
— Actuaciones y modelado de la planta propulsora.
— Estabilidad y control.
— Disefio estructural y procesos de construccion.

— Fabricacidn, integracion de sistemas y pruebas
funcionales.

e La estabilidad: requisito imprescindible
para el vuelo
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Configuraciéon basica del avion
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e Tamaho reducido del avidn
e Configuracion propulsora del motor
e Amplia bahia de carga

e Tubos de cola (ahorro importante de peso)
e Configuracion de cola baja

Construccion como aeromodelo. Diseiio como avion
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Ecuaciones del movimiento
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Ecuaciones del movimiento

ceclﬂoq_$_

Equilibrio de fuerzas Equilibrio de momentos

P m(ﬂ) - (dH) _falw)y (df) o (dm)

dt/; U T Tar ) T a0 T e
E.=m(U+ qw —+V) L=pl, —L.Apg+#)+gr(l.— 1)
E.=m(V+rU—pW) M=ql, +rpll, — 1)+ I.(p*—r?)
E=m(W +pV - qU) N =7l — L.(p—qr) + pg(l, — L)

Linealizacion del problema
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Problema Longitudinal
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Estimacion de las derivadas de
estabilidad
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Estimacion de las derivadas de estabilidad |
N ceclﬁoq__g_

e Desarrollo de un método analitico de calculo.
e Utilizacién del Boeing 747 como avion para validar el modelo.

5g Ca

E:E‘n'b = ':Ewi:- + Ky ) - 1_:| i

E.‘ql = {l,-"lz +2- E:l' E.'.-:u'
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Estimacion de las derivadas de estabilidad |
N ceclﬁoq_g_

e C(Criterio:

— Error no mayor del 100 %

— lgual signo
— Sise detecta un error se realiza un analisis detallado por partes

100,000 1 Errores
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Estabilidad estatica longitudinal
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Estabilidad estatica longitudinal

Posicion del punto neutro
Margen estatico
Posicion del centro de gravedad

CEFIRD[‘|_$_
Carga y centrado del avion ’

Criterio de estabilidad iy
. . . F=——-0C,—0C _ -a—C,:.
Trimado longitudinal D5 = g5t e

Otros estudios estaticos:
— Configuracion limpia y sucia
— Deflexién de estela
— Estudio de incidencias
— Modelo de helicéptero para la hélice -
— Distintos regimenes de motor
— Configuracion alternativa: colaalta =

. de

Z ."lff_:'. =0= le:- L Cmr:: toT Cmf?s - de

B0

40

20
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Estabilidad estatica longitudinal
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Margen estatico

0.4
DIAGRAMA DE CENTRADO DE CARGA Margen estatico vs. la posicion del ala
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Wargen estatico vs. longitud del tubo y posicion del ala
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Estabilidad dinamica longitudinal

p—
Ingenieria )
( )f’, Aeroespacial ‘



Estabilidad dinamica longitudinal

!
CEFIRDO
L -0,62 l"_ ?_
e Solucion para varios segmentos de vuelo ...
s
e Crucero al 25 % del motor y velocidad 90 km/h o5 50 %
* Crucero al 75 % del motor y velocidad 140 km/h . 100 %

-0,68

e Despegue al 100 % del motor y velocidad 50 km/h
e Aterrizaje al 10 % del motor y velocidad 50 km/h -~

— Modo fugoide o2l
— Modo de corto periodo W w0 w10 |

"\ Velocidad

e Aproximaciéon de los modos g &
— Modo fugoide s o
— Modo de corto periodo N\
e Estudio de la respuesta para varias configuraciones
— Variacioén de la superficie estabilizador horizontal
— Variacioén de la longitud de los tubos de cola
— Variacioén de la posicion del centro de gravedad
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Cr.j+ fj_ . ng erx + fj_ . Cg.-_-.: Cxq' F+ '51 . {f-’! + Czq . C_J' . o Ey r_ﬂﬁugoide para crucero al 25 %

H u H
Cz'ﬂ CB‘E: u+ Czq " C 6
A=| p—c-Cxyp p—cCog p—¢-Coy
Comgtiés-Cy Cpatéa-Copg Cmq"f-l_fz'{ﬁ-l_czq'-
I, I, I 3 ~
] ] 1 2 \
Tabla de autovale- \/ //\\./A
Autovalores Amortiguamier
01173 01646 o 50 249, 0300 150 200 250 300
Crucero al 25 Tlempols]
% ,824 +3,021i 4,1353 0,682 2,08
Fuqoidg|para despegue
—0,029 + 0,239i 0,2415 01240 *°
Crucero al 75 i

o —4,431 +4.773i &,5124 0, 6804

—0.017 £ 0.703i

Despegue
—0.004 + 0.6261 0,626
Aterrizaje
—1,646 £ 1,758i 2,4084 0,6834
-1.5
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_ Estabilidad dinamica Iongitudmﬁgﬁlmw_

Respuesta del sistema

Valor de velocidad en funcién del tiempo

| . Valor del angulo alpha en funcién del tiempo

e \/el0Cidlad loNgitudinal | 0.02 : : :
h m— Angulo de ataque
0.15 o —
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-0.04
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Estabilidad estatica lateral-
direccional
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Estabilidad estatica lateral-direccional

|
CEFIRD :
= 6

Criterio de estabilidad estatica lateral-direccional
e Trimado lateral del avidn
 Diferentes configuraciones de vuelo

e |Interferencias entre superficies
— Configuracion propulsora

Cop Cyga Cyar\ /g (—mgcosysin® ;
o H O | II.l
(Cll'g C,:_ C;'E‘ )[5&):( q '-?5)

Cng Cnsa Cnsr) “Br/ \ 0
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Estabilidad estatica lateral-direccional .
H CEFIRD G‘

Trimado del avidn frente a resbalamiento

wexr'én de los alerones frente la velocidad Alabeo frente la velocidad
4 20 /
=15
7 \\ 10 // A sy
7,5 £=7,5
£ s
< 0 o __—_\—h—:i_”\R
—] _ \ —____‘—_‘—‘——;_\___\_‘
-2 f—» N \
-20
-4
-30
-6 &0 B 100 120 140
&0 80 100 120 140 Velocidad
Velocidad
Viento cruzade f = 15°
Alabeo Deflexion alerén Deflexion timén
& = 9,005° da=7,741° dr =9,0592°
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Estabilidad dinamica lateral-
direccional
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Establlldad dinamica lateral-direccional .
CEFIRO, G‘

e Solucion para varios segmentc

e Crucero al 25 % del motor y velocid
e Crucero al 75 % del motor y velocid
e Despegue al 100 % del motor y velc
e Aterrizaje al 10 % del motor vy veloc

— Modo de convergencia en balan
— Modo de balanceo holandés
— Modo espiral

e Aproximacion de los modos
— Modo de convergencia en balance
— Modo de balanceo holandés '
— Modo espiral :

e Estudio de la respuesta para varia |
— Variacion de la superficie de los alerc —_| :,J_rﬁ ST
— Variacioén de la superficie del timon ¢ E

i T i i
]I

H
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Estabilidad dinamica lateral-direccional |
m r:er:moq_g_

211 g2 @13 @2 G4p
Qg4 g G2z Q24 dag
A= @3y @z Gzz Qza G3s
Qg1 Qgz Qg Qug Oag
Qz1 Qg7 Qg Gzz Oss

_ [ bmsd : I!:'}-;..
Q15 = 4= Bpeq- Cyp A1 = Cog Lot T Cip- Loz’ + &2 - bppea - Qy4
Autovalores estabilidad lateral-direccional
Crucero al 25 % -14,8229 -0.945+ 3,011 § -0, 0059 a
Crucero al 75 % -22,9344 -1,2425 + 4,6495 | -0,0411 a
Despegue -7, 8425 -1,2176 + 1,7648 i 0, 0444 0
Aterrizaje -7,3048  -1,1827 +1,7533 i 0,0455 0
Ingenieria /—w
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Validaciéon del modelo con
resultados experimentales
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Validacion del modelo con resultados
. experimentales Ep.mq_!:;_

Primer vuelo con incidentes
* No se detectaron grandes fallos de ingenieria.

e Demostracion de la capacidad de vuelo del avion.
¢ Reacciéon muy buena frente a mandos libres.
e Surgieron muchas cuestiones

“entia non sunt multiplicanda praeter necessitatem”

Piloto con poca experiencia

Segundo vuelo muy satisfactorio:
, ,g/ e Muy estable durante todos los segmentos de vuelo.
e  Muy buena controlabilidad del avién.
e El avidn no se encontraba trimado al principio.
e Gran experiencia en el estudio del modo espiral
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Futuras mejoras y conclusiones
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Futuras mejoras cerinen

e Depuracion del modelo de planta propulsora
e Modelo realimentado en vuelo
e Medida de las derivadas de estabilidad reales: tunel de viento

e Cambio del material de los tubos de cola:
— Aumenta la capacidad de carga de pago.

Modelo Longitudinal
no lineal . Control mediante
“gain scheduling "

trol Labd
d | v >V
2 Vviento »u
BA/BC _
f Modelo longitudinal Y
o helicoptero Bo -105 de resultados
Controlad 0

Calculo de altitud
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_ Conclusiones o g

 Eldisefo vy la construccidon de una aeronave es un proceso complejo.

e Continuo flujo entre las diferentes areas.

e Validacidon de un avion: vuelo del mismo
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_ Conclusiones de estabilidad o g,

* Investigadores de otras universidades han sido menos estrictos con el
margen de error en las derivadas de estabilidad.
— 300 % de error.

* Resultados en vuelo muy satisfactorios:
— Estabilidad.
— Controlabilidad y maniobrabilidad.
— Estudio de los modos.
— Trimado.

“La fortuna sonrie a los osados”

Ingenieria ”"’JF_w
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Cuestiones
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_ Estabilidad estatica Iongltudmgelww_

e Posicion del punto neutro y del centro de gravedad

e [ oEs Yafe 5.*:::?5 R
0= Crmep - Vicg T rawnl) — Ciae "\ 1 —3 ] N Maafe Jo T Wanoars © fo ) hdege — Al
Cog = —C - X

< Muy estable ™. / Inestab!e\
& "y

>

. 5% MAC DetrésNP/
A A E
| 4 w | J | J | J

—

_ /!
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_ Estabilidad estatica Iongitudingelwlm_

 Margen estatico. Frente la posicion del ala

04

Margen estatico vs. la posicion del ala
1233 Punto r;éurro y Centro de gravedad g P
3 { ) 0.3
%‘ 1,23 =
5 I|'I / ,3 i
S 122 T E M
'E ' Zona / / "1:;: ( ) /
j(.'a: estable / ,,f/ % 017
§ 1,22 /' //" g
5 *’/ 0
ng_ 1,215 / f o
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1.21 { 1,12 1,16 1,2 1,24 1,28 1,32
1,16 12 1,24 1,28 1,32

) Posicién del centro de gravedad del ala
Posicion del ala

Margen estatico=SM = Ny — X, = 15% — 20%
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_ Estabilidad estatica Iongitudingelmlw_

 Margen estatico. Frente la posicion de la cola

0,18

= 13| Punto neutro y Centro de gravedad vs. ltubo Margen estético frente la longitud del tubo
<
o 0,17
R
=11
0,16
3 1,26 e
g S 015
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Q
E" 1,24 estable E 014
o
3 g
§ 1,22 g 013
g 0,12
o132
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0,22
Wargen estatico vs. longitud del tubo y posicion del ala
0,2
8
£ 018
b
3
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g
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1.2
Ingenieria 012
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_ Estabilidad estatica Iongitudingelmlw_

 Margen estatico. Frente la carga de combustible

1,29
| o Punto neutre y Centro de gravedad vs. carga de combustible 018 Margen estatico vs. carga de combustible. Ala fija
= . .
§
= 1,27
% § 0,16
2 128 g 1.2
EEE Zona c 014 \
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L]
= =
g 1,24 012
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=
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04 0.8 1,2 1.6 9 04 0,8 1,2 _ 16 9
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0,36 - . _
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) g 200 %
2 0,14 :
b c 024
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c 0,12 S
S = 02
]
= 0’1 \
1,23 0,16 50 %
0,08
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_ Estabilidad estatica Iongitudingelmwé_

e Posicion real del centro de gravedad y limites del mismo

1.3

Posicion mas adelantada del centro de gravedad 198 Posicion mas adelantada delcentro de gravedad
10

1,26

ey
(]
L=
gravedad

1,24
1,22

1,2

-20¢- 1.04

-
-
b=
Ry
-
-
/
Posicion del centro de
o

-30 1,14

=
I
]
—
o]
—
(=]
=

0.1 0,2 0,3 0.4 0.5 0.6 07 0,8
Posicion de la carga de pago

Posicion mas adelantada Posicion mas atrasada
Xe:=1,165 Xee=1,2741
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Estabilidad estatica longitudinal

0 cemqu__g_

 Centrado de la carga de pago
DIAGRAMA DE CENTRADO DE CARGA

,7—)——“
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_ Estabilidad estatica Iongitudingelmlw_

e Centrado de la carga de pago

0,32 0,2
Centrado de la carga trasera Centrado para vuelo de pruebas
0,28
0,1
2 3
B 0724 e
5 % 0,15
b 1)
= c
()
5 02 > 0
] ©
= =
0,16 0.60
_O,l /
0,12 I
0.5 1 1,5 2 25 3 1 2 3
Carga trasera Carga de plomo
0,17 Centrado de la carga de combustible
o 016
o
&
I
(]
S 015
o
©
=
0,14
1,45
. 0,13
Ingenieria 02 04 06 08 1 T2 An 68 s =18 2

AeroeSpaCIa/ Carga de combustible

ESI - Universidad de Sevilla




_ Estabilidad estatica Iongitudingelmwé_

e Criterio de estabilidad longitudinal

0,0615>0 -0,5631<0

C.ﬂ::g = Comg + g * Oyp + Cimze = G

Cmeg vs. trimado del avién 0,03 Cmo vs. incidencias de cola y ala

04 | e

y.

04 \
i5
T 005
0,8 20~ -]
25
0 5 10 15 2 1 o 1 2
x incidencia de la cola
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_ Estabilidad estatica Iongitudingelmwé_

e Trimado del avion

06 06 Cabeceo frente la velocidad de vuelo
' Cabeceo frente trimado

=25
0,4 \ 04 20—
\\ -25 : 5

< s
S o,z\ -20 \ S 02 Qe
s \ -15 \ & ]
e N e R T 3 -5
g o —— 5 T W
S \5 0 o /—/
1) ~—— o
8 _0'2\ 10 E _DIQ /5//_//—_
Qa 15 ]
S 0 10
04 04
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-0,6 -0,6
-0,8
0 5 10 15 20 25 -0.8
7 0 B0 100 120 140
Velocidad
Incidencia de ala (6§=0) Incidencia de la cola (§=0) 6 Trimado frente la carga del depdésito
2° —1,33°
130
3 110
Trimado del ala Trimade de la cola | 90
a=1683° §=1,011° 0
6}
Ingenieria — ) 02 04 06 08 1 12 14 16 18

CAeroe:’z‘paCIa/ Carga del depésito

e ESI - Universidad de Sevilla




Estabilidad dinamica longitudinal

CEFIRD L5|__ G‘
e Modo fugoide (300 segundos)

Fugoide para crucero al 25 % Fugoide para crucero al 75 %
8 4
3
I
2
4 A
3 3!
E= A\ £
£ £
< < 0 V \,l\v‘ pov—
. TANE DS \ ]

-3
0 0 100 150 200 250 300 0 50 100 150 200 250 300
Tiempol[s] _Tiempo[s] =
Fugoide para despegue Fugoide para aterrizaje
2
150 %
1 [ Y
0.5
e} e}
2 2
3 VA 3 0
E E ““
< <
-0.5 Te
1 ' | B A
-1.51%
In@emena 50 100 "~, 150 200 250 300 0 50 100 150 200 250 300
Tiempol[s] Tiempol[s]
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Estabilidad dinamica longitudinal

CEFIRO, _
LY 1—&

e Modo de corto periodo (10 segundos)

Fugoide para crucero al 25 % Fugoide para crucero al 75 %
0.12 0.08
0.07H
0.1
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0.08
0.05
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2 2
< 0.04 £ 0.03
l 0.02
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3 0.08\‘ E 0.1
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£ oo0s =
<
0.05
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0.02
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002 2—3 4 6 7 8 9 10 0.05
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_ Estabilidad dinamica Iongitudmﬁgﬁlmw_

 Aproximacion de los modos

Fugoide aproximado. Crucero al 25 % Fugoide aproximado. Crucero al 75 %
8 4
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2 o
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3 R ER
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~ Estabilidad dinamica Iongitudinﬁgﬁlmlw_

 Aproximacion de los modos

Corto periodo aproximado. Crucero al 25 % Corto periodo aproximado. Crucero al 25 %
0.16 0.1
0.14
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2 2
é_ 0.06 _é
0.02
< 0.04 < \
0.02 0 o
0
-0.02—=
-0.02
0.04 ; 004
0 1 2 Cor?o perio%lo ay ro§imado.6Despe ue 8 9 10 0 1 2 Coﬁo perio‘ho §pro§imad0§Aterriz7aje 8 9 10
0.2 ime [s] 0.3 ime [s]
0.25 —"
0.15—
0.2
01 0.15 I
()
° =}
2 2
=3 3 0.1p
5 3
0.05 \ 0.05 \
h 0 =
0 "
-0.05
-0.05 -0.1 1
0 1 2 3 45 6 7 8 9 10 0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10
Ingenieria - Time [s] Time [s]

Aeroespacial

~ ESI- Universidad de Sevilla




~ Estabilidad dinamica Iongitudinﬁgﬁlmlw_

» Diferentes configuraciones. Variacion tamaio estabilizador horizontal

Valor de \elocidad en funcién del tiempo Valor del angulo alpha en funcién del tiempo
4.5 T T 0 T T
| === \/elocidad longitudinal | | == Angulo de ataque |
/) —
0.05
3.5 p— ——
A

3 -0.1

25 hﬁ - e / \/"\
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Estabilidad dinamica longitudi al, .

* Diferentes configuraciones. Variacion de la longitud de los “booms”
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Estabilidad estatica lateral-direccional
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Estabilidad dinamica lateral-direccional
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Estabilidad dinamica lateral-direccional
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Estabilidad dinamica lateral-direccional
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Estabilidad dinamica lateral-direccional
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